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ФОРМИРОВАНИЕ РАЗБРОСА РЕЗОНАНСНЫХ НАПРЯЖЕНИЙ 
В РАБОЧИХ КОЛЁСАХ С НЕИДЕНТИЧНЫМИ ЛОПАТКАМИ 

И СЛАБОЙ СВЯЗАННОСТЬЮ КОЛЕБАНИЙ 

©2014 А.И. Ермаков1, А.В. Урлапкин1, Д.Г. Федорченко2 

1Самарский государственный аэрокосмический университет имени академика С.П. Королёва 
(национальный исследовательский университет) 

2ОАО «Металлист-Самара» 

Рассмотрены вынужденные колебания рабочих колёс с неидентичными лопатками и слабой свя-
занностью колебаний на примере модельного рабочего колеса. Показано, что такие колёса в отдельных 
частотных диапазонах утрачивают основные признаки, свойственные системам с малым отклонением от 
поворотной симметрии. Это приводит к качественному изменению характера их колебаний от действия 
возбуждающих гармоник. Иным становится механизм формирования в них разброса резонансных на-
пряжений. Установлено, что результирующие колебания в колёсах с расстройкой и слабой связанностью 
являются суперпозицией колебаний по нескольким последовательно возбуждаемым формам одного се-
мейства, число которых может доходить до числа, ограниченного порядком симметрии системы, проис-
ходящих в частотном диапазоне, зависящем от точности изготовления лопаток. 

Модельное рабочее колесо, гармонический анализ, бегущие волны, расстройка, связанность коле-
баний, искажение форм. 

Рабочие колёса газотурбинных дви-
гателей (ГТД) номинально представляют 
собой упругие системы, обладающие по-
воротной симметрией с порядком S, рав-
ным числу лопаток. В их реальных конст-
рукциях из-за наличия в производстве до-
пусков на изготовление данная симметрия 
нарушается. Общепринято считать, что 
отмеченное нарушение является малым, 
даже если расстройка парциальных собст-
венных частот колебаний лопаток по пер-
вой изгибной форме составляет значи-
тельную величину. При малом отклоне-
нии от поворотной симметрии резонанс в 
рабочих колёсах реализуется в виде су-
перпозиции колебаний по парным формам 
с расслоившимися кратными частотами 
[1,  2].  Это приводит к тому,  что макси-
мальные динамические напряжения, оп-
ределяемые в сходственных точках лопа-
ток, могут существенно отличаться (раз-
брос резонансных напряжений) и дости-
гаются на различных угловых скоростях 
вращения ротора. 

Расчётные исследования позволили 
выявить существование сильного искаже-
ния собственных форм у натурных рабо-
чих колёс при наличии у последних сла-

бой связанности колебаний лопаток. Ис-
кажённая собственная форма одного из 
колёс компрессора двигателя НК-12 при-
ведена на рис. 1. На рисунке: Σq  -  сум-
марная амплитуда линейных смещений в 
направлении оси модельного колеса; N – 
номер лопатки; цифры на графике соот-
ветствуют значениям некоторых собст-
венных парциальных частот лопаток. 

 
Рис. 1. Форма колебаний рабочего колеса 4-ой 

ступени компрессора двигателя НК-12 

При колебаниях по данной форме 
существенные относительные амплитуды 
имеют лишь несколько лопаток из общего 
числа, максимальные смещения осталь-
ных из них имеют значительно меньшую 
величину. Собственные формы рабочих 
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колёс, имеющие такую степень искаже-
ния, названы локализованными. Локали-
зованные формы нельзя характеризовать 
числом узловых диаметров. Они не явля-
ются ортогональными ни к одной из воз-
буждающих гармоник. Их наличие приво-
дит к качественному изменению вынуж-
денных колебаний рабочих колёс в час-
тотных диапазонах, где такие формы су-
ществуют. Исследование данного вопроса 
является целью настоящей работы. 

Исследования выполнялись на мо-
дельном рабочем колесе, описанном в [3]. 
При проведении исследований изменение 
связанности колебаний лопаток осущест-
влялось за счёт увеличения толщины дис-
ка h. Возбуждение колебаний в модель-
ном колесе выполнялось нагрузкой в виде 
сосредоточенных по сходственным узлам 
сил, совершающих гармонические коле-
бания. Амплитуды и фазы колебаний сил 
задавались такими, что в целом нагрузка 
представляла собой цепь вm  назад бегу-
щих волн. 

Изменение толщины диска позволи-
ло в широких пределах варьировать свя-
занностью колебаний лопаток вплоть до 
её практического исчезновения [3]. Точно 
установлено, что связанность колебаний 
существенно влияет на искажение собст-
венных форм. С уменьшением связанно-
сти оно нарастает. Сильно искажённые 
формы в качестве составляющих содер-
жат практически все разрешённые поряд-
ком симметрии гармоники, амплитуды 
которых сопоставимы по величине. Такие 
формы в общем случае не являются орто-
гональными ни к одной из возбуждающих 
гармоник. Поэтому колебания по  ним ра-
бочего колеса могут происходить от дей-
ствия любой из таких возбуждающих гар-
моник. 

На рис. 2 показано распределение 
относительных максимальных амплитуд 
напряжений (s  ) при возбуждении коле-
баний исходной конструкции 3-ей гармо-
никой. Цифры на рисунке соответствуют 
тем частотам, на которых у каждой из ло-
паток была достигнута максимальная ам-
плитуда колебаний. 

 
Рис. 2. Разброс резонансных напряжений, 

возникающий от действия на исходную модель 
3-ей возбуждающей гармоники 

Из анализа приведённых на рисунке 
данных следует, что частотный диапазон, 
в котором достигаются максимальные ам-
плитуды напряжений на каждой из лопа-
ток, составляет 1,4 Гц. 

Так как одна из парных форм с тре-
мя узловыми диаметрами обладает часто-
той ( )1

3f 507,3 Гц= ,  а другая -  
( )2
3f 508,7 Гц= , то в данном случае час-

тотный диапазон полностью определяется 
суперпозицией парных форм. Пунктиром 
на рисунке приведено распределение ре-
зонансных напряжений, полученное с по-
мощью коэффициента динамичности, ко-
торый использовался для определения 
амплитуд напряжений при колебаниях по 
каждой из парных форм. Было принято, 
что искажённые парные формы возбуж-
даются с одинаковыми максимальными 
амплитудами и со сдвигом фаз во времени 
на четверть периода. Это позволило ис-
кать суперпозицию колебаний парных 
форм в виде  

( ) ( )
( ) ( )( )

22 2
2 1 1

Σk 0 k21 1
m m

p δ pσ =λ 1- + σ cos pt-γ +
πp p

é ùæ ö æ öê úç ÷ ç ÷ê úç ÷ ç ÷
è ø è øê úë û

%   

( ) ( )
( ) ( )( )

22 2
2 2 2

0 k22 2
m m

p δ p+λ 1- + σ sin pt-γ ,
πp p

é ùæ ö æ öê úç ÷ ç ÷ê úç ÷ ç ÷
è ø è øê úë û

(1) 

где ( )
( )( )

2
1

21
m

1γ =arctg ;
1 p p

dæ ö
ç ÷pè ø -
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( )
( )( )

2
2

22
m

1γ =arctg ;
1 p p

dæ ö
ç ÷pè ø -

 

0λ  - коэффициент, определяющий 
уровень возбуждения парных форм. Его 
величина определялась из условия, что 
максимальные суммарные напряжения 

Σkmaxσ%  в лопаточном венце равны едини-
це; 

( ) ( )1 2
k kσ , σ  - амплитуды напряжений 

на k-ой лопатке при колебаниях по пар-
ным формам; 

d  - логарифмический декремент ко-
лебаний; 

( ) ( )1 2
m mp , p  - собственные частоты ко-

лебаний парных форм. 
Выражение (1) учитывает возбужде-

ние вm -ой гармоникой только парных 
форм. Из рис. 2 видно достаточно хоро-
шее совпадение распределения амплитуд 
резонансных напряжений, рассчитанных 
обоими способами. 

При возбуждении 3-ей гармоникой 
модельного колеса с толщиной диска 
h=14 мм  максимальные амплитуды на-
пряжений достигаются в более широком 
резонансном диапазоне, чем тот, который 
определяется собственными частотами 
соответствующих парных форм. Распре-
деление резонансных амплитуд напряже-
ний для этого случая приведено на рис. 3. 

 

 

Рис. 3. Разброс резонансных напряжений, 
 возникающий от действия на модель с толщиной 
диска 14 h мм=  3-ей возбуждающей гармоники 

Собственные частоты парных форм 
составляют соответственно ( )1

3f 645 Гц=  

и ( )2
3f 648 Гц= . Отмеченное расширение 

произошло из-за лопатки под номером 5, 
на которой максимальные динамические 
напряжения были достигнуты на частоте 
650,2 Гц. Объяснить полученный резуль-
тат можно после рассмотрения одной из 
форм с числом узловых диаметров m = 4,  
имеющей наименьшую собственную час-
тоту. Она значительно искажена и не яв-
ляется ортогональной к 3-ей гармонике. В 
частности,  из её разложения в ряд Фурье 
видно, что амплитуда составляющей гар-
моники с m = 3 в ней существенна. Кроме 
того, форма с m = 4 имеет на 5-ой лопатке 
почти максимальную амплитуду колеба-
ний.  Всё это привело к тому,  что умень-
шение амплитуды колебаний 5-ой лопатки 
после прохождения резонансной частоты 
( )2
3f  компенсировалось её ростом из-за 

приближения к резонансной частоте ( )1
4f . 

В результате уменьшение амплитуды 
суммарных колебаний 5-ой лопатки нача-
лось только после прохождения частоты 
f=650,2 Гц . Таким образом, расширение 
резонансного диапазона произошло за 
счёт возбуждения 3-ей гармоникой коле-
баний по форме с m=4. 

При воздействии на модельное коле-
со с толщиной диска h=14 мм шестой 
возбуждающей гармоникой резонансный 
диапазон частот, в котором у лопаток дос-
тигаются максимальные динамические 
напряжения, составляет 19 Гц. Располага-
ясь на частотах 658…677 Гц, он связан с 
суперпозицией 9 форм (m=4…8). Их соб-
ственные частоты приведены в таблице 1. 

Таблица 1 - Собственные частоты 
колебаний модели с толщиной диска 14 мм 

m 0 1 2 3 4 5 6 7 8 

( )1
mf  

606,0 592,4 612,0 645,0 657,1 663,5 667,4 672,2 677,0 

( )2
mf
 

- 597,0 615,8 648,0 660,0 665,6 669,9 676,4 - 
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Следует отметить, что для сильно 
искажённых форм число узловых диамет-
ров является условным понятием. Оно да-
ётся для наименования формы и указыва-
ет лишь на ту форму исходной конструк-
ции, из которой она трансформировалась 
при уменьшении связанности колебаний. 
Распределение максимальных амплитуд 
напряжений показано на рис. 4. На этом 
же рисунке пунктиром нанесено распре-
деление максимальных напряжений, по-
лученное с помощью выражения (1). Из 
сравнения приведённых распределений 
видно, как они сильно отличаются. 

 
 

Рис. 4. Разброс резонансных напряжений, 
возникающий от действия на модель с толщиной 
диска 14 h мм=  6-ой возбуждающей гармоники 

Если связанность уменьшить ещё 
больше, например, сделать толщину диска 
h=28 мм , то, как показали расчётные ис-
следования, начиная с воздействия на ко-
лесо уже 4-ой возбуждающей гармоникой, 
резонансный диапазон формируется в ре-
зультате суперпозиции всех 16 низших 
форм с m от 0 до 8. 

Таким образом, при наличии слабой 
связанности резонанс рабочего колеса от 
действия любой возбуждающей гармони-
ки происходит в некотором частотном 
диапазоне, в котором эта гармоника при-
мерно в равной степени вызывает колеба-
ния по целой группе форм одного семей-
ства. Ширина резонансного диапазона за-
висит от точности изготовления лопаток и 
может быть значительной. Соответствен-
но меняется и механизм формирования 
разброса резонансных напряжений. Раз-
брос в этом случае становится результа-
том суперпозиции колебаний большой 
группы последовательно возбуждаемых 
локализованных форм, вне зависимости 
от близости их собственных частот. 

Работа выполнена при финансовой поддержке 
Правительства Российской Федерации (Ми-
нобрнауки) на основании Постановления пра-
вительства РФ №218 от 09.04.2010.
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FORMATION OF SPREAD IN RESONANCE STRESSES IN BLADED DISKS 
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The paper discusses the forced vibrations of mistunedbladed disks and loose vibration connectedness on 
the example of the model disk. It is shown that such wheels in separate frequency bands are losing the main fea-
tures characteristic of systems with a small deviation from rotational symmetry. This leads to a qualitative 
change in the nature of their oscillations about the exciting harmonics. Otherwise becomes a mechanism for the 
formation of these scatter resonant stresses. It is found that the resulting vibrations in the bladed disks with a 
mistuning and loose vibration connectedness are a superposition of vibrations in several successively excited 
forms one family, the number of which may be up to a number of limited order of symmetry of the system oc-
curring in the frequency range, depending on the accuracy of the blades. 

Model bladed disk, harmonic analysis, moving wave, mistuning, oscillation connectedness, eigenvalue 
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УДК 629.423.1+621(628.946.11)  

ОСОБЕННОСТИ КОНСТРУИРОВАНИЯ  
ЖЕЛЕЗНОДОРОЖНОГО ПРОЖЕКТОРА В ПРОГРАММНОЙ СРЕДЕ ANSYS 

© 2014   С.Р. Абульханов 

Самарский государственный аэрокосмический университет имени академика С.П. Королёва 
(национальный исследовательский университет) 

В статье изложены результаты определения собственных частот конструкции прожектора элек-
тровоза серии ВЛ с помощью программной системы конечно-элементного анализа ANSYS. Для анализа 
виброустойчивости конструкции была разработана твёрдотельная модель прожектора, имеющая физико-
технические параметры составляющих конструкции и геометрические размеры реального прожектора. В 
качестве источника света лобового фонаря использовались лампа накаливания и светодиоды. Для свето-
диода сконструирован патрон из керамического материала, предотвращающего тепловые деформации 
подложки. Количество светодиодов было выбрано, исходя из светотехнических требований к освети-
тельным приборам на Российской железной дороге. Анализ твёрдотельных моделей прожектора, исполь-
зующего в качестве источника света лампу накаливания и светодиоды, показал, что конструкция про-
жектора со светодиодами имеет вес на 900 граммов больший, чем прожектор с лампой накаливания. По-
лученные величины собственных частот были сопоставлены с частотами периодических вибраций, кото-
рые испытывает железнодорожный подвижной состав. Для частот вибраций, возможных на железнодо-
рожных локомотивах, были определены деформации двух конструкций прожектора, которые показали, 
что недостатки присущи обеим конструкциям. При использовании в качестве источника света лампы 
накаливания собственные частоты конструкции способствуют разрушению колбы лампы, как на верх-
них, так и на низких частотах, присущих спектру вибраций локомотива. В случае использования свето-
диодов в прожекторе характер деформаций конструкции указывает на необходимость уменьшения мас-
ссы её компонентов при сохранении необходимой жёсткости. Проведённый анализ позволил выявить 
направления развития конструкции прожектора, обеспечивающие повышение виброустойчивости про-
жектора со светодиодным источником света: применение рёбер жёсткости и облегчающих пазов.  

Прожектор электровоза, собственные частоты конструкции, безаварийный срок эксплуатации, пе-
риодические вибрации, источник света, светодиоды. 

Основными источниками вибраций 
при движении железнодорожного локомо-
тива являются непосредственно транс-
портное средство, колёса, рельсы и рель-
совый путь, согласно данным Решения от 
15.07.2011 г. N 710 «О принятии техниче-
ских регламентов таможенного союза», 
«О безопасности железнодорожного под-
вижного состава», «О безопасности высо-
коскоростного железнодорожного транс-
порта» и «О безопасности инфраструкту-
ры железнодорожного транспорта». При 
этом диапазон частот вибраций, приводя-
щих к повреждениям конструкций (зда-
ний) составляет от 1 до 500 Гц. Наиболь-
шие повреждения конструкций имеют ме-
сто при низкочастотных вибрациях (час-
тоты от 1 до 150 Гц). 

Вибрации всего железнодорожного 
состава участвуют в формировании спек-
тра колебаний вибраций локомотива. 
Диапазон спектра колебаний локомотива 
в этом случае может изменяться только в 
результате дисперсии вибраций от раз-

личных источников, сформированных ва-
гонами состава. В данной работе будем 
предполагать, что дисперсия колебаний 
вибраций незначительна. 

Лобовой фонарь электровоза серии 
ВЛ должен удовлетворять ряду требова-
ний, регламентированных нормативными 
документами. Фонарь должен быть уста-
новлен по продольной оси симметрии ло-
комотива. Осевой луч фонаря должен 
быть направлен параллельно горизон-
тальной плоскости пути. Номинальная 
осевая сила света фонаря должна быть 
(6,4–9,6)·105 кд. Схема включения фонаря 
должна предусматривать возможность 
включения яркого света, обеспечивающе-
го номинальную осевую силу света, и 
тусклого света, обеспечивающего силу 
света в пределах (0,7–1,2)·105 кд в соот-
ветствии с  ГОСТ 12.2.056–81. 

Необходимая ориентация светового 
пятна на экране обеспечивается конструк-
цией лобового прожектора [1-3]. Опыт 
эксплуатации лобового прожектора (фо-
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наря) показал, что наиболее часто перего-
рает лампа ПЖ (ТУ 16-87 ИМФР 
675000.003 ТУ) на 500 Вт, 50 В, а также 
лопается стеклянный отражатель диамет-
ром 370 мм, установленный за лампой 
ПЖ. Указанные поломки могли быть вы-
званы колебаниями вибраций. 

Указанные требования могут быть 
стабильно обеспечены только при высо-
кой виброустойчивости конструкции 
прожектора. 

Для определения собственных час-
тот лобового фонаря в программной среде 
ANSYS использовалась 3D модель, полу-
ченная в работе [2]. При этом в твёрдо-
тельной модели не учитывались резьбо-
вые соединения (винты и болты были 
удалены из модели) по причине отсутст-
вия необходимых вычислительных мощ-
ностей. Параметры конечно-элементной 
сетки на поверхности твёрдотельной мо-
дели были выбраны автоматически про-
граммой (рис. 1). 

 
Рис. 1. Конечно-элементная сетка на поверхности твёрдотельной модели лобового прожектора:  

а – источник света – лампа накаливания; b – источник света – светодиоды

В качестве источников света в про-
жекторе использовались лампа накалива-
ния и светодиоды с вторичной оптикой [4-
7] (рис. 2). 

Требования к моделированию опре-
делялись правилами проведения вычисли-
тельных экспериментов в оптике [8-10]. 
Проведённое моделирование показало, 
что в диапазоне частот периодических 
вибраций от 1 до 500 Гц имеют место 
наибольшие деформации стеклянного от-
ражателя для собственных частот 22,368; 
46,49 и 62,595 Гц. Частота колебаний f = 
46,49 Гц может соответствовать вибраци-
ям, обусловленных протяжённостью рель-
сов (25 м), расстоянием между колёсными 
парами тележки и расстоянием между 
опорными элементами пути (шпалами). 

 

 
Рис. 2. Два источника света лобового прожектора 

железнодорожного локомотива:  
а – лампа накаливания ПЖ (ТУ 16-87 ИМФР 

675000.003 ТУ); 
 б – светодиод с вторичной оптикой 
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На частоте f = 95,998 Гц имеет место 
деформирование стеклянной колбы лампы 
ПЖ.  При этом отсутствуют деформации 
стеклянного отражателя лобового фонаря. 
Для частот,  больших  максимальной час-
тоты  периодических  вибраций (f = 110,9 

Гц [7]), максимальные деформации имеют 
место на окончании стеклянного баллона 
лампы ПЖ. Стеклянный отражатель в 
этом случае деформируется незначитель-
но (рис. 3). 

  

  

а б 
  

в г 
  

д е 
Рис. 3. Колебания конструкции лобового фонаря с лампой накаливания на собственных частотах:   

f = 22,368 Гц (а); 46,49 Гц (б);62,595 Гц(в); 95,998 Гц (г); 154.29 Гц (д);206,26 Гц (е) 
 

Поскольку эксплуатационный опыт 
свидетельствует о том, что колба лампы 
разрушается достаточно часто, то можно 
предположить, что колебания вибраций с 

частотой f ³  100  Гц имеют место на ре-
альной конструкции лобового фонаря. Это 
возможно при дисперсии периодических 
колебаний вибраций, при наличии шумов 
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и переизлученных шумов, а также при 
увеличении скорости локомотива. Анализ 
собственных частот конструкции лобово-
го прожектора со светодиодными источ-
никами света показал, что максимальным 
деформациям подвержены диск, несущий 
светодиоды, и его кронштейны. При этом 
диск деформируется на всех частотах, 
присущих спектру вибраций железнодо-
рожного локомотива, а его кронштейны 
существенно деформируются на макси-
мальных частотах спектра вибраций. Сле-

дует отметить, что выросла масса прожек-
тора приблизительно на 900 г., при этом 
диск, несущий светодиоды, был выполнен 
из алюминиевого сплава Д16Т1.  Свето-
технические характеристики прожектора 
при выбранном количестве светодиодов 
соответствовали регламенту нормативных 
документов РЖД. Характер деформаций 
на собственных частотах прожектора со 
светодиодными источниками света приве-
дён на рис. 4. 

  
а б 

  
в г 

  
д е 

Рис. 4. Колебания конструкции лобового фонаря со светодиодными источниками света на собственных 
частотах:  f = 146 Гц (а); 202 Гц (б); 231 Гц (в); 292 Гц (г); 393 Гц (д); 439 Гц (е)
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Из рис. 4 видно, что резервом повы-
шения виброустойчивости прожектора со 
светодиодными источниками света может 
быть оптимизация количества используе-
мых светодиодов, а также минимизация 
массы конструкции, которая может быть 
осуществлена за счёт выполнения в диске, 
несущем светодиоды, облегчающих от-
верстий. Для повышения жёсткости 
кронштейнов, несущих диск со светодио-
дами, а также радиальной и окружной жё-
сткости самого диска необходимо исполь-
зовать в конструкции косынки, откосы и 
обечайки. Параметры предлагаемых кон-
структорских мероприятий могут быть 
определены и оптимизированы по вы-
бранному критерию в программной среде 
ANSYS. 

Анализируя полученные результаты, 
можно сделать следующие выводы: 

1. Разрушение стеклянного отражателя 
лампы накаливания происходит в диапа-
зоне частот колебаний вибраций [22,368 – 
62,595] Гц. 

2. Колебания вибраций в диапазоне 
[22,368 – 62,595] Гц могут быть обуслов-
лены протяжённостью рельсов (25 м), 
расстоянием между колёсными парами 
тележки и расстоянием между опорными 
элементами пути (шпалами). 

3. Разрушение стеклянной колбы лам-
пы ПЖ происходит на частотах больше 
95,998 Гц. 

4. Увеличение ресурса лампы ПЖ мо-
жет быть достигнут за счёт изменения 
конструкции лобового фонаря, а именно 
за счёт использования высокочастотных 
демпферов. 

5. Существенное увеличение ресурса 
лобового фонаря может быть достигнуто 
также за счёт замены лампы накаливания 
набором мощных светодиодов с исполь-
зованием для проектирования такого ос-
ветительного устройства новых методов и 
соответствующего программного обеспе-
чения [11-14]. 

6. Использование светодиодных ис-
точников света в конструкции лобового 
прожектора приводит к необходимости 
минимизации массы конструкции. 

7. Модернизация конструкции лобово-
го прожектора должна включать в себя 
увеличение жёсткости кронштейнов, не-
сущих диск со светодиодами. 

Модернизация конструкции лобово-
го прожектора должна включать в себя 
оптимизацию количества светодиодов, 
установленных на диск. 
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OPTIMIZATION OF THE DESIGN OF A RAILWAY SEARCHLIGHT  
IN THE ANSYS SOFTWARE ENVIRONMENT 
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In article results of determination of eigenfrequencies of a design of a searchlight of an electric locomo-

tive of the VL series by means of program system of the final and element analysis of ANSYS are stated. The 
solid-state model of a searchlight having physics and technology parameters of components of a design and the 
geometrical sizes of a real searchlight was developed for the analysis of vibrostability of a design. As a light 
source of a front lamp the incandescent lamp and light-emitting diodes were used. Thus for a light-emitting di-
ode the boss from the ceramic material preventing thermal deformations of a substrate was designed. The quanti-
ty of light-emitting diodes was chosen, proceeding from lighting requirements to illuminants on the Russian rail-
road. The analysis of solid-state models of the searchlight using as a light source the incandescent lamp and 
light-emitting diodes, showed that the searchlight design with light-emitting diodes has weight on 900 grams 
bigger than a searchlight with the incandescent lamp. The received sizes of eigenfrequencies were compared 
with frequencies of periodic vibrations which are tested by the rolling stock. For frequencies of vibrations, pos-
sible on railway locomotives, deformations of two designs of a searchlight which showed were defined that 
shortcomings are inherent in both designs. When using as an incandescent lamp light source eigenfrequencies of 
a design promote destruction of a flask of a lamp, both on top, and at low frequencies of the fluctuations inherent 
in a range of vibrations of the locomotive. In case of use of light-emitting diodes in a searchlight nature of de-
formations of a design indicates the need of reduction of its component weight at preservation of necessary rigid-
ity. The carried-out analysis allowed to reveal the directions of development of a design of the searchlight, 
vibrostability of a searchlight providing increase with a LED light source:  application of edges of rigidity and 
facilitating grooves. 

Electric locomotive searchlight, own frequencies of a design, accident-free term of operation, periodic 
vibrations, light source, light-emitting diodes. 
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©2014  Д.С. Лупяк, А.А. Смоленцев, Б.А. Соколов, Е.Н. Туманин, Н.Н. Тупицын 

Ракетно-космическая корпорация «Энергия» имени С.П. Королёва, г. Королёв 

В статье приведено обоснование целесообразности создания объединённой двигательной установ-
ки на кислородно-углеводородном топливе для перспективного разгонного блока средней размерности 
на базе многофункционального жидкостного ракетного двигателя 11Д58МФ. Представлены облик раз-
гонного блока с двигателем 11Д58МФ, сравнительный анализ с разгонными блоками, разрабатываемыми 
или находящимися в эксплуатации. Отмечены особенности двигателя 11Д58МФ. Сегодня в отечествен-
ной космической отрасли существует целый ряд объективных причин и обстоятельств, в связи с которы-
ми необходимо проводить работы по возможности создания двигательной установки на кислородно-
углеводородном топливе. Такая двигательная установка может быть использована как при создании пер-
спективного разгонного блока для космического ракетного комплекса среднего класса с семейством ра-
кет-носителей типа «Союз» на космодроме «Восточный», так и при создании верхних ступеней РН лёг-
кого и сверхлёгкого классов. При этом разгонный блок с новой двигательной установкой сможет соста-
вить серьёзную конкуренцию блокам, которые разрабатываются или находятся в эксплуатации в настоя-
щее время.  

 
Разгонный блок, верхняя ступень, объединённая двигательная установка, многофункциональный 

кислородно-углеводородный двигатель 11Д58МФ, космодром «Восточный». 

Введение 
Необходимость проведения работ 

по возможности создания двигательной 
установки (ДУ) для перспективного раз-
гонного блока (РБ) средней размерности с 
применением многофункционального 
двигателя 11Д58МФ на кислородно-
углеводородном топливе обусловлена 
следующими объективными причинами 
и обстоятельствами: 

1. Прогнозы развития космической 
техники на ближайшие годы указывают 
на тенденцию снижения массы космиче-
ских аппаратов (КА), а также на стрем-
ление ведущих космических корпораций 
к снижению затрат на выведение и экс-
плуатацию космической техники, в том 
числе за счёт возможности использова-
ния ракет-носителей (РН) меньшей раз-
мерности (в частности, использования 
РН среднего класса «Союз» вместо РН 
тяжёлого класса «Протон»).  

2. Из разработанных ранее РБ для 
РН среднего класса в отечественной 
космической отраслив настоящее время 
в серийной эксплуатации находится 
только РБ «Фрегат» разработки НПО им 

С.А. Лавочкина с маршевым двигателем 
(МД) С5.92 тягой 2 тс разработки КБХА. 

Существенным недостатком РБ «Фре-
гат» является использование в его ДУ вы-
сокотоксичных компонентов топлива 
(АТ+НДМГ для МД и гидразин для вспо-
могательных двигателей малой тяги), что 
исключает его из рассмотрения в качестве 
РБ средств выведения, предназначенных 
для космодрома «Восточный».  

3. Рассматривавшийся ГНПРКЦ 
«ЦСКБ-Прогресс» кислородно-керосиновый 
РБ «Дельфин» с высоконапряжённым  дви-
гателем РД-161 для него тягой 2 тс разра-
ботки «Энергомаш» не получил развития 
из-за больших технических трудностей по 
созданию двигателя и отсутствия у разра-
ботчика РБ практического опыта проекти-
рования и отработки кислородных топлив-
ных систем с многократным включением 
двигателя в длительном космическом полё-
те. 

4. Кислородно-керосиновый блок «Л» 
с двигателем 11Д33 тягой 6,8 тс (разработ-
ка РКК «Энергия») после передачи изго-
товления РБ в НПО им. С.А. Лавочкина и 
40-летнего периода успешной эксплуата-
циив составе РКН «Молния» был снят с 
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производства в связи с невозможностью 
проведения необходимого для новых за-
дач повторного запуска его ДУ и разра-
боткой НПО им. С.А. Лавочкина РБ 
«Фрегат» с многократным запуском ДУ. 

5. Логичным развитием блока «Л» 
может стать блок «ЛМ» с предлагаемой 
«РКК «Энергия» объединённой двига-
тельной установкой (ОДУ) на базе соз-
даваемого многофункционального ки-
слородно-углеводородного двигателя 
многократного включения 11Д58МФ, 
использующей нетоксичное углеводород-
ное топливо и обеспечивающей в полёте 
не только выдачу баллистических им-
пульсов тяги МД, но и создание управ-
ляющих сил и моментов на пассивных 
участках полёта для ориентации и ста-
билизации орбитального блока (ОБ) с РБ 
и КА, создания предпускового ускоре-
ния ОБ для обеспечения осаждения ком-
понентов топлива в основных баках 
ОДУ перед включениями МД, а также 

для увода отработавшего РБ от КА после 
их разделения. Двигатель 11Д58МФ при 
использовании полноразмерного насадка 
сопла радиационного охлаждения и горю-
чего РГ-1 обеспечит удельный импульс тя-
ги МД 372 с, что существенно выше значе-
ний для лучших мировых аналогов кисло-
родно-керосиновых двигателей. 

6. Многофункциональный двигатель 
11Д58МФ, разрабатываемый «РКК «Энер-
гия»  применительно к РБ большей размер-
ности, может стать основой для создания 
высокоэкономичной и экологически чистой 
ОДУ блока «ЛМ», так как помимо МД этот 
двигатель включает в свой состав ряд необ-
ходимых для РБ дополнительных элемен-
тов из агрегатов (рис. 1): 

· расходные магистрали компонентов 
топлива с прецизионными расходомерами; 

· заборные устройства в основных ба-
ках ОДУ с разделительными клапанами и 
бустерным турбонасосным агрегатом по ли-
нии окислителя; 

 
Рис. 1. Состав многофункционального  двигателя 11Д58МФ 
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· автономную систему управления 
двигателем с дополнительными функция-
ми сбора телеметрической информации по 
МД и аварийной защиты его при нештат-
ных ситуациях; 

· два блока двигателей малой тяги 
(БДМТ), использующих основные компо-
ненты топлива ОДУ РБ и обеспечиваю-
щих ориентацию и стабилизацию ОБ на 
пассивных участках его полёта.  

7  В настоящее время в РКК «Энер-
гия» ведётся экспериментальная отра-
ботка основных составных частей мно-
гофункционального кислородно-
углеводородного двигателя 11Д58МФ, в 
том числе огневые испытания камеры 
сгорания [1] и газогенератора МД.  

Ниже приводятся данные по выбо-
ру основных проектных параметров 
ОДУ РБ «ЛМ»,  обоснование тяги МД 
ДУ, сравнение РБ «ЛМ» с другими РБ, а 
также краткие сведения по его дальней-
шему совершенствованию. 

 
Выбор проектных параметровОДУ РБ  

 
Наиболее важными проектными 

параметрами ОДУ при разработке обли-
ка РБ являются: 

-её размерность (максимально воз-
можный заправляемый  запас топлива); 

-  тяга МД, определяющая тяговоору-
жённость РБ (отношение тяги МД к старто-
вой массе ОБ с полезной нагрузкой); 

-  предельная расчётная величина ха-
рактеристической скорости, обеспечиваемой 
РБ при нулевой массе полезной нагрузки. 

При проектной разработке РБ «ЛМ» 
учитывались все перечисленные выше па-
раметры. 

Размерность РБ «ЛМ» определяется 
грузоподъёмностью РН, параметрами целе-
вой орбиты выведения, а также параметра-
ми исходной орбиты, обеспечиваемой РН. 

На данной стадии исследований в каче-
стве предварительных исходных данных для 
проектирования было принято: 

- в качестве РН рассматривается но-
ситель «Союз-2» этапа 1б, обеспечиваю-
щий выведение на орбиту с параметрами 
Н=180 км, i=51,6º (при старте с Байконура 
или космодрома «Восточный») ОБ массой 
8200 кг; 

- целевая орбита – геостационарная 
орбита (ГСО) с высотой Н=35786 км, i=0° 
при условии выведения по «прямой» схеме 
за  время t=5,5 ч. 

Компоновка РБ «ЛМ» с двигателем 
11Д58МФ и расположение блока под го-
ловным обтекателем, используемым в на-
стоящее время на РН «Союз», приведена на 
рис. 2. 

 
Рис. 2. Компоновка РБ «ЛМ» и его компоновка в составе космической головной части 
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Обоснование выбора тяги двигателя 
Для определения степени опти-

мальности ОДУ с двигателем 11Д58МФ 
для блока «ЛМ» по тяговооружённости 
были проведены расчёты массы полез-
ной нагрузки на целевой орбите от тяги 
МД.  

Анализ проводился применительно 
к решению транспортной задачи выве-
дения КА на ГСО с помощью РН «Союз-
2» этапа 1б совместно с РБ «ЛМ». 

В анализе учитывалось влияние тя-
ги МД на гравитационные потери скоро-
сти на активных участках полёта РБ, на 
массу самого двигателя, а также на мас-
су системы топливоподачи ОДУ в МД. 

В соответствии со статистическими 
данными по массоэнергетическим харак-
теристикам различных МД тягой от 1 до 
10 тс принималось, как и в исследовании 
[2], что для двигателя 11Д58МФ с тягой, 
отличающейся от тяги существующего 
двигателя-прототипа 11Д58М, масса но-
вого двигателя Мдв при прочих равных 
условиях будет пропорциональной корню 
кубическому из величины тяги:  

 

Мдв = 175(кг) · Р/1000. 
Принималось, что изменение конечной мас-
сы ОДУ при изменении тяги МД будет про-
исходить также за счёт изменения массы её 
топливной системы Мпгс, оцениваемой по 
следующей зависимости: 

Мпгс = 154(кг) · Р/8100. 
В приведённых формулах Р ¾ тяга 

МД в кгс.  
Удельный импульс тяги МД считался 

не зависящим от величины его тяги, хотя на 
самом деле некоторая зависимость имеется: 
при сохранении габаритов двигателя, опре-
деляемых общей компоновкой РБ, измене-
ние его размерности позволяет изменить 
геометрическую степень расширения со-
пла, что оказывает небольшое влияние на 
величину удельного импульса тяги.  

Из представленного на рис.3 графика 
видно, что для рассматриваемой размерно-
сти РБ (типа «ЛМ») с использованием РН 
«Союз-2»этапа Iб изменение номинальной 
тяги МД в диапазоне от 1,5 до 6 тс слабо 
влияет на энергетические возможности РБ. 

 
Рис. 3. Зависимость выводимой массы полезной нагрузки  от тяги МД и размерности РБ 
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В связи с этим для РБ средней раз-
мерности (типа блока «ЛМ» и «Дельфин») 
рациональным с точки зрения практиче-
ской реализации и надёжности, учитывая 
трудности создания высокоэкономичного 
малоразмерного кислородно-керосинового 
двигателя тягой 2 тс, является уровень тя-
ги от 4  до 6  тс.  При этом с точки зрения 
простоты разработки и отработки перспек-
тивного МД с высокими энергетическими 
характеристикамидля РБ «ЛМ» практиче-
ски оптимальным является уровень тяги 
МД ~ 5 тс, принятый для двигателя 
11Д58МФ (в настоящее время он разраба-
тывается применительно к РБ типа ДМ, 
т.е. к РБ большей размерности). 

Для сравнения на рис. 3 приведены 
также графики зависимостей массы по-
лезной нагрузки РБ для РН большей гру-
зоподъёмности¾РН «Зенит» и «Протон». 
Графики показывают рациональность ис-
пользования двигателя 11Д58МФ тягой 
5 тс как в составе РБ больших размерно-
стей, так и в составе РБ средней размер-
ности (РБ «ЛМ»). 

Следует отметить, что кислородно-
углеводородная ОДУ с двигателем 
11Д58МФ может быть использована так-
же в составе верхних ступеней РН лёгкого 
и сверхлёгкого класса, особенно при не-
обходимости их повторного запуска в по-
лёте. Использование для 11Д58МФ не 
только в РБ типа ДМ,  но и в РБ средней 
размерности (в первую очередь ¾  в ОДУ 

блока «ЛМ») приведёт к повышению се-
рийности и ритмичности производства 
двигателя 11Д58МФ, более высоким по-
казателям надёжностиего наземной и лёт-
ной отработки, а также к повышению эко-
номической эффективности от использо-
вания данного двигателя в отрасли. 

 
Сравнение блока «ЛМ» с другими РБ  

Сравнение блока «ЛМ» с другими 
РБ такой же размерности проводился по 
массе полезной нагрузки, выводимой на 
ГСО при начальной массе ОБ 8200 кг, а 
также по показателю массово-
энергетической эффективности РБ, опре-
деляемого величиной предельной скоро-
сти, которую при максимальной заправке 
блок может обеспечить при нулевом зна-
чении полезной нагрузки: 

Vxпред = g · Iуд · Iп(Мрт + Мк)/Мк. 
Здесь Iуд - удельный импульс тяги МД, с; 

Мрт¾рабочий запас топлива, кг; 
Мк¾ конечная масса блока, кг; 
g = 9,81 м/с2. 
В таблице 1  даны расчётные значе-

ния массы полезной нагрузки на ГСО Мпн, 
а также значения потребных характери-
стических скоростей для двухимпульсно-
го выведения КА на ГСО с учётом грави-
тационных потерь Vхпотр и предельных 
скоростей Vхпред, обеспечиваемых РБ. 

 

Таблица 1 -  Характеристики РБ 

Разгонные блоки 
Компонен-
ты топлива 

МД 
Двигатель Iуд, с 

MРТ, 
кг Мк, кг 

Мпн, 
кг 

Vхпотр, 
м/с 

Vхпред, 

м/с 

1. РБ «Фрегат» с уве-
личенными объёмами 
баков без сбрасывае-
мых ёмкостей [3] 

АТ+НДМГ С5.92 332,5 6360 1000 840 4874 6511 

1. РБ «Дельфин» О2+РГ-1 РД-161 360 6140 1060 1000 4879 6766 

3. РБ «ЛМ» О2+РГ-1 

11Д58МФ с 
укороченным 
насадком со-

пла МД 

368 6070 1100 1030 4866 6767 
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Пути повышения энергетических и 
эксплуатационных характеристик ОДУ 

 
Разработку предлагаемой ОДУ для 

РБ «ЛМ» с целью повышенияэффектив-
ности его использования (как за счёт 
дальнейшего повышения энергетических 
характеристик, так и за счёт расширения 
круга решаемых задач) предполагается  
проводить по следующим направлениям: 

· использование вместо РГ-1 одно-
го из высококалорийных нетоксичных 
синтетических углеводородных горючих 
новой разработки, позволяющих дополни-
тельно повысить удельный импульс тяги 
МД на 6 ÷ 11 с (это дополнительно повы-
сит энергетическую эффективность ОДУ 
и РБ «ЛМ»); 

· реализация технических решений, 
позволяющих проводить многократный за-
пуск ДУ в условиях невесомости при запа-
сах компонентов топлива в баках на по-
следний запуск не более 5% от суммарного 
(это позволит использовать энергетически 
более выгодные баллистические схемы вы-
ведения КА на целевые орбиты, а также 
обеспечить эффективное применение ОДУ 
в составе повторно запускающихся верхних 
ступеней РН лёгкого и сверхлёгкого клас-
са); 

· реализация технических решений, 
обеспечивающих длительное (до несколь-
ких суток) хранение в ОДУ РБ криогенно-
гоокислителя в условиях космического 
пространства без непроизводительных по-
терькислорода (это позволит дополни-
тельно расширить круг решаемых РБ за-
дач). 

Следует отметить, что опыт «РКК 
«Энергия» по созданию кислородно-
керосиновой ДУ блока Д лунного пилоти-
руемого комплекса Н1-Л3 с семикратным 
включением МД 11Д58 в процессе семи-
суточного космического полёта (в том 
числе результаты пуска уникального бло-
ка Д изделия Л1Э с телевизионным на-
блюдением поведения жидкого кислорода 
и керосина в топливных баках в условиях 
невесомости и при многократных вклю-
чениях МД) позволяют «РКК «Энергия» 

создать надёжную ОДУ для РБ «ЛМ»  в 
сжатые сроки без использования специ-
альных пусков РН для её лётной отработ-
ки. 

 
Заключение 
1  Сложившаяся в отечественной 

космической отрасли ситуация требует 
создания современного разгонного блока 
¾ РБ «ЛМ» средней размерности, ис-
пользующего высокоэкономичную эколо-
гически чистую ОДУ, обеспечивающую 
как выдачу с помощью МД импульсов тя-
ги для изменения траектории полёта ОБ, 
так и выдачу с помощью двигателей ма-
лой тяги, работающих на основных ком-
понентах топлива РБ, ориентацию и ста-
билизацию ОБ на пассивных участках по-
лёта, ускорение ОБ перед включениями 
МД для осаждения топлива в баках,  а 
также для увода РБ от КА после их разде-
ления на целевой орбите. 

Основой для создания такой ОДУ явля-
ется многофункциональный кислородно-
углеводородный двигатель 11Д58МФ раз-
работки РКК «Энергия», находящийся в 
настоящее время на этапе автономных (в 
том числе огневых) испытаний его основ-
ных агрегатов. 

2  Из рассмотрения результатов вы-
полненных проработок следует, что РБ 
«ЛМ» с ОДУна базе двигателя 11Д58МФ 
будет обладать лучшими энергетическими 
и эксплуатационными характеристиками, 
чем РБ «Фрегат»  с двигателем С5.92  и 
проектировавшийся РБ «Дельфин» с дви-
гателем РД-161. 

3  Благодаря высоким энергетиче-
ским характеристикам и функциональным 
возможностям, кислородно-углеводород-
ный РБ «ЛМ» с двигателем  11Д58МФ тя-
гой ~ 5 тс может покрыть широкую об-
ласть использования как в составе эколо-
гически чистых разгонных блоковтяжёлой 
и средней размерности, так и в составе 
верхних ступеней кислородных РН лёгко-
го и сверхлёгкого классов, в том числе 
наразрабатываемых для космодрома 
«Восточный» перспективных средствах 
выведения.
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11D58MF COMBINED PROPULSION UNIT OPERATING  
ON OXYGEN-HYDROGEN FUEL FOR AN AVERAGE-SIZED BOOSTER 

 
©2014  D.S. Lupyak, A.A. Smolentsev, B.A. Sokolov, E.N. Tumanin, N.N. Tupitsin 

 
Rocket and Space Corporation Energia, Korolyov, Moscow Region, Russian Federation 

 
This paper describes the expediency of creation a combined propulsion unit with oxygen-hydrocarbon 

fuel for advanced upper stage of the middle class rockets based on the multifunctional liquid-propellant rocket 
engine 11D58MF. The appearance of the upper stage with 11D58MF engine, comparative analysis of the devel-
oping and exploitation upper stages are presented. The peculiarities of 11D58MF engine notes. At present there 
is a number of objective reasons and circumstances in which it is necessary to carry out works on the creation of 
propulsion with oxygen-hydrocarbon fuel in the domestic space industry. This propulsion can be used as in crea-
tion of advanced upper stage for the space launch complex with family of the middle class launch vehicles 
"Souz" in launch site "Vostochniy" as in creation of upper stages for the light and ultra light class launch vehi-
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cles. At that upper stage with new propulsion will be able to compete with the blocks that are being in develop-
ing or exploitation at present.  

Orbital transfer vehicle, upper stage, combined propulsion, multifunctional liquid-propellant rocket en-
gine 11D58MF, «Vostochniy» launch site. 
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ОЦЕНКА ВЛИЯНИЯ ПОВЕРХНОСТНОГО УПРОЧНЕНИЯ  
НА ПРЕДЕЛ ВЫНОСЛИВОСТИ ОБРАЗЦОВ ИЗ СТАЛИ 40Х  

ПО ОСТАТОЧНЫМ НАПРЯЖЕНИЯМ ОБРАЗЦА-СВИДЕТЕЛЯ 
 

©2014   В.П. Сазанов, В.С. Вакулюк, В.К. Шадрин, Н.А. Сургутанов, 
П.А. Шляпников 

 
Самарский государственный аэрокосмический университет имени академика С.П. Королёва 

(национальный исследовательский университет) 
  
Изучена возможность использования образцов-свидетелей, обрабатываемых одновременно с дета-

лями, для оценки влияния гидродробеструйной обработки на предел выносливости деталей с концентра-
торами напряжений на примере цилиндрических образцов с отверстием из стали 40Х с круговым надре-
зом полукруглого профиля радиуса 0,3 мм. Исследование показало, что расхождение между расчётными 
и экспериментальными значениями остаточных напряжений в гладких образцах не превышает 8%, в об-
разцах с надрезом – 6%. При оценке влияния гидродробеструйной обработки на предел выносливости 
при изгибе в случае симметричного цикла полых цилиндрических образцов из стали 40Х с надрезом ра-
диуса 0,3 мм установлено, что использование рассчитанного по первоначальным деформациям образца-
свидетеля распределения остаточных напряжений позволяет прогнозировать приращение предела вы-
носливости образцов в условиях концентрации напряжений с точностью до 8%. Показано, что при про-
гнозировании приращения предела выносливости упрочнённых гидродробеструйной обработкой образ-
цов из стали 40Х с концентраторами напряжений целесообразно использовать критерий среднеинте-
гральных остаточных напряжений, вычисленный по толщине поверхностного слоя опасного сечения, 
равной критической глубине нераспространяющейся трещины усталости. 

 
Поверхностное упрочнение, образец-свидетель, остаточные напряжения, предел выносливости. 

Эксплуатационные качества изделий 
авиационной и ракетно-космической тех-
ники определяются, в числе других харак-
теристик, ресурсом и надёжностью рабо-
ты, в первую очередь, высоконагружен-
ных узлов и деталей, прочность которых 
зависит от конструктивных, технологиче-
ских и эксплуатационных факторов. При 
переменных внешних нагрузках и дли-
тельном их воздействии особую значи-
мость приобретает влияние физико-
механического состояния поверхностного 
слоя деталей в местах наиболее вероятно-
го разрушения – концентраторах напря-
жений. Среди характеристик этого со-
стояния важную роль играют остаточные 
напряжения, возникающие при различных 
технологических процессах обработки де-
талей. В основе образования остаточных 
напряжений лежат необратимые объём-
ные изменения в материале деталей. Для 
повышения сопротивления усталости де-
талей машин широко применяются раз-
личные методы поверхностного пластиче-

ского деформирования. Эти методы ока-
зываются наиболее эффективными для 
деталей сложной формы с различными 
концентраторами напряжений. 

Для оценки эффективности повыше-
ния сопротивления усталости деталей за 
счёт упрочняющих технологий и оптими-
зации режимов упрочнения на стадии 
проектирования необходимо разрабаты-
вать специализированные расчётно-
теоретические и расчётно-эксперимен-
тальные методы. В данной работе для ис-
следования применён расчётно-экспери-
ментальный метод, который основан на 
использовании конечно-элементного мо-
делирования (комплекс PATRAN/NAST-
RAN), а также экспериментальных меха-
нических методов определения остаточ-
ных напряжений по толщине упрочнённо-
го поверхностного слоя.  

Использованный в данном исследо-
вании расчётно-экспериментальный метод 
с применением образцов-свидетелей и со-
временных расчётных комплексов позво-
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ляет сохранить исследуемую деталь и по-
лучить распределение остаточных напря-
жений по толщине упрочнённого слоя в 
любом её сечении. В этом случае при из-
мерении остаточных напряжений механи-
ческими методами разрушению подверга-
ется только образец-свидетель. Такой об-
разец, имеющий определённую форму и 
геометрические размеры, проходит весь 
технологический цикл обработки вместе 
со штатной деталью. 

В основе вышеуказанного расчётно-
экспериментального метода лежит из-
вестная концепция, что обрабатываемые 
совместно деталь и образец-свидетель при 
поверхностном пластическом деформиро-

вании получают одинаковые первона-
чальные деформации [1-3]. Однако, во 
всех случаях практического применения, 
эта концепция требует проведения тща-
тельной экспериментальной и расчётной 
проверки. С целью апробации и правиль-
ности выбора принятых положений и рас-
чётных методов был проведён анализ ре-
зультатов испытаний на усталость и экс-
периментального определения остаточных 
напряжений по толщине упрочнённого 
поверхностного слоя цилиндрических об-
разцов из стали 40Х [4] с размерами D×d 
=  25  мм ×19  мм,  где D –  наружный диа-
метр, d – внутренний диаметр (рис. 1). 

 
Рис. 1. Цилиндрический образец с надрезом и нераспространяющаяся трещина усталости

Образцы перед испытаниями под-
вергались гидродробеструйной обработке 
(ГДО). В качестве образца-свидетеля при 
проведении исследований использовалась 
цилиндрическая втулка диаметром 51,5мм 
и длиной 45 мм, в которой определялись 
остаточные напряжения по толщине уп-
рочнённого поверхностного слоя методом 
колец и полосок [5]. 

Моделирование остаточных напря-
жений по толщине упрочнённого поверх-
ностного слоя выполнялось методом тер-
моупругости [6] с использованием ком-
плекса PATRAN/NASTRAN. При прове-
дении расчётов были приняты следующие 
условия: 

– все образцы и образец-свидетель 
при упрочнении получали одинаковые 
изотропные первоначальные деформации; 

– деформации сдвига малы, и в пер-
воначальных деформациях эта состав-
ляющая не учитывалась. 

Расчёты проводились в следующей 
последовательности: 

– определение первоначальных де-
формаций на образце-свидетеле Ø 51,5 мм 
× 45мм; 

– расчёт распределения остаточных 
напряжений в исследуемых образцах по 
полученным значениям первоначальных 
деформаций  образца-свидетеля; 

– сравнение расчётных распределе-
ний остаточных напряжений для образцов 
с их экспериментальными распределе-
ниями; 

– расчёт распределения остаточных 
напряжений по толщине поверхностного 
слоя опасного сечения образцов с надре-
зами; 

– прогнозирование приращения пре-
дела выносливости образцов с надрезами 
за счёт упрочнения и сравнение получен-
ных значений с результатами испытаний 
образцов на усталость. 

При определении первоначальных 
деформаций в конечно-элементной моде-
ли образца-свидетеля в качестве исходных 
данных использовалось эксперименталь-
ное распределение осевых zs  остаточных 
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напряжений по толщине упрочнённого 
поверхностного слоя а (рис. 2) этого об-
разца. 

 
Рис. 2. Осевые zs  остаточные напряжения 

в образце-свидетеле (втулка Ø51,5мм´45 мм) 
после ГДО 

 
Известно [7], что при оценке прира-

щения предела выносливости за счёт по-
верхностного упрочнения определяющи-
ми являются осевые остаточные напряже-
ния. Поэтому сравнение расчётных и экс-
периментальных распределений остаточ-
ных напряжений выполнялось по осевой 
компоненте. На рис. 3 представлены экс-
периментальные [4] и расчётные распре-
деления осевых zs  остаточных напряже-
ний в гладких образцах с размерами D×d 
= Ø25 мм ´19 мм по толщине поверхност-
ного слоя а. Из данных рис. 3 видно, что 
расхождение расчётных и эксперимен-
тальных значений наибольших осевых zs  
остаточных напряжений не превышает 
8%. 

  
Рис. 3. Осевые zs  остаточные напряжения в 

гладких  образцах с размерами D ´ d = Ø25 мм ´ 
19 мм после ГДО, определённые экспериментально 

(1) и расчётом (2) 
 
Полученное расчётным методом 

распределение осевых остаточных напря-

жений в гладких образцах после гидро-
дробеструйной обработки использовалось 
для расчёта распределения остаточных 
напряжений в образцах с круговым надре-
зом полукруглого профиля радиуса R = 
=0,3 мм, нанесённым на гладкие образцы 
после упрочнения ГДО. Остаточные на-
пряжения в образцах с надрезами опреде-
лялись как сумма дополнительных напря-
жений, возникающих за счёт перераспре-
деления остаточных усилий при нанесе-
нии надреза, и остаточных напряжений 
гладких образцов. 

Дополнительные остаточные напря-
жения рассчитывались двумя методами: 
аналитическим [8] и численным с исполь-
зованием программного комплекса 
PATRAN/NASTRAN  [6].  На рис.  4  пред-
ставлены экспериментальная [4] и расчёт-
ная эпюры осевых zs  остаточных напря-
жений по толщине а поверхностного слоя 
опасного сечения образцов с надрезами 
после опережающего поверхностного 
пластического деформирования. Можно 
видеть, что остаточные напряжения, по-
лученные по экспериментальной и рас-
чётной эпюрам гладкого образца, отлича-
ются по наибольшим значениям не более, 
чем на 6%. 

 

 
 

Рис. 4. Осевые zs  остаточные напряжения  
в образцах с размерами D ´ d = Ø25мм´19 мм  

с надрезом R = 0,3 мм, вычисленные по  
экспериментальным (1) и расчётным (2) данным 

 
Прогнозирование влияния гидро-

дробеструйной обработки на приращение 
предела выносливости образцов с надре-
зом при изгибе в случае симметричного 
цикла 1-sD  с использованием критерия 
среднеинтегральных остаточных напря-
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жений остs  [4,  9]  проводилось по сле-
дующей зависимости:  

остsys s=D -1 .   (1) 
Здесь sy  – коэффициент влияния поверх-
ностного упрочнения на предел выносли-
вости по критерию остs : 

ò -
=

1

0
21

2 x
x

xs
p

s d)(z
ост ;             (2) 

где )(z xs  – осевые остаточные напряже-
ния в опасном сечении образца по толщи-
не поверхностного слоя а ; крtа=x  – 
расстояние от поверхности опасного се-
чения образца до текущего слоя, выра-
женное в долях крt ; крt  – критическая глу-
бина нераспространяющейся трещины ус-
талости, возникающей в опасном сечении 
упрочнённого образца (детали) при работе 
на пределе выносливости (рис. 1). 

На основании многочисленных экс-
периментальных данных для образцов и 
деталей из различных материалов с раз-
личными концентраторами напряжений в 
работе [10] было установлено, что коэф-
фициент sy  зависит только от степени 
концентрации напряжений и вычисляется 
для случая изгиба по следующей форму-
ле: 

ss ay 081,0612,0 -= ,             (3) 
где sa  – теоретический коэффициент 
концентрации напряжений, который оп-
ределялся по данным справочника [11]. В 
исследуемом случае при sa  =  3,0  коэф-
фициент влияния поверхностного упроч-
нения на предел выносливости по крите-
рию остs  составил sy  = 0,369. 

В работах [4, 12-14] установлено, 
что критическая глубина крt  нераспро-
страняющейся трещины усталости не за-
висит от вида поверхностного упрочне-
ния, материала, типа и размеров концен-
тратора, величины сжимающих остаточ-
ных напряжений, типа деформации, 
асимметрии цикла напряжений и опреде-
ляется только размерами опасного попе-
речного сечения детали. Для полых ци-

линдрических образцов и деталей зависи-
мость для  крt  имеет следующий вид [4,  
13]: 
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где 1D  – диаметр опасного сечения образ-
ца или детали, d  – диаметр отверстия об-
разца или детали (рис. 1). Расчётное зна-
чение крt , вычисленное по формуле (4) 
при 1D  = 24,4 мм и d  = 19 мм, составляет 
0,380 мм. 

Критерий среднеинтегральных оста-
точных напряжений остs  = -117 МПа вы-
числялся по формуле (2)  по толщине по-
верхностного слоя опасного сечения об-
разцов с надрезом, равной критической 
глубине крt  нераспространяющейся тре-
щины усталости. При расчёте критерия 

остs  использовалось распределение осе-
вых zs  остаточных напряжений в образ-
цах с надрезом R = 0,3 мм, приведённое 
на рис. 4. 

После вычисления критерия остs  и 
коэффициента sy ,  по формуле (1)  опре-
делялось расчётное значение приращения 
предела выносливости расч)( 1-sD  упроч-
нённых гидродробеструйной обработкой 
образцов с надрезом радиуса R =  0,3  мм,  
которое составило расч)( 1-sD  = 43,2 МПа.  
Эта величина сравнивалась с эксперимен-
тальным значением расч)( 1-sD  = 40 МПа, 
приведённым в работе [4]. Следовательно, 
расхождение между расчётным и экспе-
риментальным значениями приращения 
предела выносливости за счёт ГДО не 
превышает 8%. Поэтому, используя ре-
зультаты определения остаточных напря-
жений в образцах-свидетелях, представ-
ляется возможным прогнозировать предел 
выносливости поверхностно упрочнённых 
цилиндрических деталей из стали 40Х в 
условиях концентрации напряжений с 
достаточной для многоцикловой устало-
сти точностью. 
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Выводы 
1. Использованный в работе метод 

расчёта остаточных напряжений в полых 
цилиндрических образцах диаметром 
25/19 мм/мм из стали 40Х после гидро-
дробеструйной обработки по первона-
чальным деформациям образца-свидетеля 
показал, что расхождение между расчёт-
ными и экспериментальными значениями 
остаточных напряжений в гладких образ-
цах не превышает 8%, в образцах с надре-
зом – 6%. 

2. При оценке влияния поверхност-
ного упрочнения гидродробеструйной об-
работкой на сопротивление усталости при 
изгибе в случае симметричного цикла по-
лых цилиндрических образцов из стали 
40Х с надрезом установлено, что исполь-
зование рассчитанного по первоначаль-
ным деформациям образца-свидетеля рас-
пределения остаточных напряжений по-
зволяет прогнозировать приращение пре-
дела выносливости образцов в условиях 
концентрации напряжений с точностью до 
8%. 

3. Для прогнозирования предела вы-
носливости поверхностно упрочнённой 
полой детали с концентратором напряже-
ний вначале необходимо определить пер-
воначальные деформации образца-
свидетеля, обработанного одновременно с 
упрочняемой деталью. По первоначаль-
ным деформациям образца-свидетеля 
производится расчёт остаточных напря-
жений по толщине поверхностного слоя 
опасного сечения детали. Критическая 
глубина крt  нераспространяющейся тре-
щины усталости вычисляется по формуле 
(4), критерий среднеинтегральных оста-
точных напряжений остs  –  по формуле 
(2), коэффициент sy  влияния упрочнения 
на предел выносливости – по зависимости 
(3). После определения значений критерия 

остs  и коэффициента sy  по формуле (1)  
рассчитывается приращение предела вы-
носливости 1-Ds  поверхностно упроч-
нённой детали с концентратором напря-
жений.
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ASSESSING THE INFLUENCE OF SURFACE HARDENING 

ON THE ENDURANCE LIMIT OF SPECIMENS MADE OF STEEL 40X  
USING RESIDUAL STRESSES OF REFERENCE SPECIMEN 
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The possibility of the employment of reference specimens hardened simultaneously with the parts has 

been examined for the hydroblasting influence estimation on the parts with concentrators endurance limit on the 
example of hollow cylindrical parts made of steel 40 with circular cuts of semicircular profile with the radius 
0,3 mm. The investigation has shown that the difference between residual stresses values found by calculating 
and experimental methods doesn’t exceed 8% in smooth specimens, in specimens with cuts – 6%. Under the 
hydroblasting influence on the endurance limit estimation in conditions of bending in the case of symmetric cy-
cle for hollow cylindrical specimens made of steel 40Х with cut of radius 0,3 mm it’s been established that the 
employment of residual stresses distribution calculated by the initial deformations of reference specimen let pre-
dict the specimens endurance limit increase under stress concentration conditions to an approximation of 8%. It 
has been shown that it’s reasonable to use the average integral residual stresses criterion calculated through the 
dangerous section surface layer thickness equal the non-propagating fatigue crack critical depth for the predic-
tion of the endurance limit increase of hardened by hydroblasting specimens made of steel 40 with stress concen-
trators. 

 
Surface hardening, reference specimen, residual stresses, endurance limit. 
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ВЛИЯНИЕ ВЯЗКОЙ ДИССИПАЦИИ АРГОНА, ПРОПАНА И ЭТАНА  
НА ТЕМПЕРАТУРНОЕ СОСТОЯНИЕ ПОРИСТОЙ ПЛАСТИНЫ 

© 2014   Б.Е. Байгалиев1, А.Г. Тумаков2, Е.А.Тумаков1, А.И. Ибрагимов1 

1Казанский научно-исследовательский технический университет – 
КАИ им. А. Н. Туполева 

2«Энергомаш (Волгодонск)  –  Атоммаш» 
Приводится информация об использовании дифференциального уравнения температурного поля 

пористой пластины, выведенного с учётом нагрева скелета за счёт действия сил трения при 
проталкивании охладителя через пористую пластину. Температурное поле пористой пластины 
определяется при различных значениях пористости и различных видах теплоносителя при граничных 
условиях третьего рода. Расчёт температурного поля пористой пластины с учётом диссипации 
осуществлён с помощью программ, составленных в Matlab. При пористости вставки 0,20 влияние вязкой 
диссипации присутствует, но пренебрежимо мало. Повышение пористости не приводит к значительным 
отличиям расчёта температурного состояния пористой вставки с учётом и без учёта вязкой диссипации. 
Учёт вязкой диссипации в расчёте на тепловое состояние пористой вставки с пористостью более 0.2 не 
нужен. Установлено, что при уменьшении пористости матрицы наблюдается рост её температуры. 
Результаты расчёта показали, что изменение расхода теплоносителя к конечной границе матрицы может 
вызывать как увеличение,  так и уменьшение температуры,  что говорит о важности учёта вязкой 
диссипации и правильного подбора как расходов и пористостей, так и рода теплоносителя. 

 
Пористость, температурное поле, диссипация, теплоноситель, аргон, пропан, этан. 

Разработка новых газотурбинных 
двигателей (ГТД) с высоким кпд требует 
увеличения температуры продуктов 
сгорания. Теплозащита лопаток при этом 
возможна с использованием пористых 
вставок. Влияние вязкой диссипации 
энергии при течении газа через пористую 
вставку не учитывалось. При 
определённых условиях (тип 
охлаждающего газа, его расход, 
пористость вставки) охлаждающий газ 
может вместо охлаждения повысить 
температуру лопатки. В данной работе 
предлагается дифференциальное уравне-
ние течения газа через пористую вставку с 
учётом вязкой диссипации и программа 
решения его в системе MatLab. 
Результаты расчёта показали, что при 
уменьшении пористости вставки до 0,02, а 
также при неизменной пористости и 
увеличении расхода (от 1 до 5 кг/(м2с)), 
температура вставки может уменьшаться 
и увеличиваться в зависимости от рода 
теплоносителя и сочетаний расходов и 
пористостей. При пористости вставки 0,20 
влияние вязкой диссипации присутствует, 
но пренебрежимо мало. Повышение 

пористости не приводит к значительным 
отличиям расчёта температурного 
состояния пористой вставки с учётом и 
без учёта вязкой диссипации. Значит учёт 
вязкой диссипации в расчёте на тепловое 
состояние пористой вставки с 
пористостью более 0.2 не нужен. 

Выведенное уравнение описывает 
тепловое состояние пористой стенки и 
учитывает её подогрев за счёт трения 
охлаждающего газа о её поверхность. 
Показано, что возможны режимы течения 
теплоносителя, при которых его 
температура может превышать темпера-
туру пористой стенки.  Кроме того,  если 
температура теплоносителя выше 
температуры пористой стенки, тепловой 
поток будет направлен в сторону 
пористой стенки, и тем самым 
температура последней будет возрастать.  

Учёт всех параметров и правильный 
выбор теплоносителя позволит более 
точно и экономично подойти к вопросу о 
тепловой защите лопаток турбины. Зная 
нужный конечный результат, можно 
получить чёткие характеристики пористой 
пластины, а также тип теплоносителя. 
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С помощью программы, написанной 
на языке MаtLаb, решается полученное 
уравнение при разных входных 
характеристиках и для различных 
теплоносителей. Результаты для 
наглядности представлены в виде 
графиков. Ранее рассматривались: H2 , О2, 
Не,  N2, CH4, воздух, продукты сгорания 
при пористостях: 0,02; 0,05; 0,20 и 
расходах:  1,  2,  3,  4,  5  кг/(м2·с). В данной 
работе исследовались аргон (рис.1), 
пропан (рис.2) и этан (рис.3) в 
газообразном состоянии при тех же 
условиях. Ниже изложена математическая 
модель, описывающая температурное 
состояние пористой пластины: 

0 0x трq q dq dqx dx - - + =+
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Используем уравнение течения газа через 
пористое тело: 
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Преобразуя систему уравнений, получаем 
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Рис. 1. Аргон: а) Влияние пористости при расходе аргона G=1:                  
1 - П=0.2; 2 - П=0.1; 3 - П=0.05, 4 - П=0.02; 

б) Влияние расхода аргона при П=0.05: 1 - G0=1 кг/(м2.c); 2 - G0=2 кг/(м2.c ),  
3 - G0=3 кг/(м2.c), 4 -G0=4 кг/(м2.c ), 5 - G0=5 кг/(м2.c ) 

        
Q

                                                                        
Q  

       x      x  
а            б 

Рис.2. Пропан: а) Влияние пористости при G=1: 1 - П=0.2; 2 - П=0.1;  3 - П=0.05, 4 - П=0.02; 
б) Влияние расхода при П=0.05:1 - G0=1 кг/(м2.c); 2 - G0=2 кг/(м2.c ), 3 - G0=3 кг/(м2.c),  

4- G0=4 кг/(м2.c ), 5 - G0=5 кг/(м2.c ) 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета    №5(47), часть 4, 2014 
 

39 

        
Q

                                                                     
Q  

        x   x  
а                                                             б 

Рис. 3. Этан: а) Влияние пористости при расходе этана G=1: 
1 - П=0.2; 2 - П=0.1;  3 - П=0.05, 4 - П=0.02; 

б) Влияние расхода при П=0.05:1 - G0=1 кг/(м2.c); 2 G0=2 кг/(м2.c ), 
 3 - G0=3 кг/(м2.c), 4 - G0=4 кг/(м2.c ), 5 - G0=5 кг/(м2.c ) 

 
Решение уравнения (3): 
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Из полученных результатов видно, 
что при уменьшении пористости матрицы 
увеличивается её температура.   

При изменении расхода теплоно-
сителя результаты расчёта показывают, 
что к конечной границе матрицы можно 
получить как увеличение, так и 
уменьшение температуры, что говорит о 
важности учёта вязкой диссипации и 
правильности подбора как расходов и 
пористостей, так и рода теплоносителя. 
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INFLUENCE OF ARGON, PROPANE AND ETHANE VISCOUS DISSIPATION ON 
THE THERMAL STATE OF A POROUS PLATE 

© 2014  B.E. Baigaliev1, A.G. Tumakov2, E.A. Tumakov1, A.I. Ibragimov1 

1Kazan State Technical University named after A.N. Tupolev – KAI,  
Kazan, Russian Federation  

2«EnergoMash (Volgodonsk) – Atommash», Volgodonsk, Russian Federation 
 

The report provides information of using a differential equation of the temperature field of the porous 
plate, derived taking into account the heating of the skeleton due to the forces of friction when pushing the cool-
ant through the porous plate. Temperature field of the porous plate is determined for different values of porosity 
and different types of coolant under the boundary conditions of the third kind. Calculation of the temperature 
field of the porous plate, taking into account the dissipation implemented through programs compiled in Matlab. 
When the porosity of the insert 0,20 viscous dissipation effect is present, but negligible. Increasing porosity does 
not lead to significantly different calculation of the temperature condition of the porous insert with and without 
consideration of viscous dissipation. So keeping the viscous dissipation per thermal state of the porous insert 
with a porosity of more than 0.2 is not washed away. It  was found that the porosity of the matrix is observed 
increase its temperature. Results showed that when the water flow to the final boundary of the matrix, we can 
observe both an increase and a decrease in temperature, which indicates the importance of taking account of vis-
cous dissipation and proper selection of both costs and porosities, and the kind of coolant. 

 
Porosity, temperature field, dissipation, heat transfer fluid, argon, propane, ethane. 
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УДК 621.438 
ОСОБЕННОСТИ ПРИМЕНЕНИЯ ЗАКОНА ДАРСИ 

ПРИ ИССЛЕДОВАНИИ И РАЗРАБОТКАХ ЛОПАТОК ГИБРИДНОГО 
ДВИГАТЕЛЯ ДЛЯ ПЕРСПЕКТИВНОГО ВОЗДУШНО-КОСМИЧЕСКОГО 

САМОЛЁТА 
 

© 2014   Б.Е. Байгалиев1,  А.Г. Тумаков2, Е.А. Тумаков1 

1 Казанский национальный исследовательский технический университет  
имени А.Н. Туполева – КАИ 

2«Энергомаш (Волгодонск)  –  Атоммаш» 
Рассматриваются два метода моделирования пористого материала. На первом этапе расчётным 

путём получены расходные характеристики и, соответственно, вязкостные и инерционные 
коэффициенты для моделей пористых материалов, состоящих из сферических частиц. На основании этих 
данных выполнена оценка соответствия расходных характеристик для моделей пористых материалов, 
состоящей из сферических частиц произвольной засыпки и точно такой же по геометрическим размерам 
модели течения в соответствии с законом Дарси. Полученные данные были использованы для оценки 
диссипации энергии вследствие вязкостного трения при течении среды через пористое тело. В результате 
работы были сделаны следующие выводы.  Во-первых,  при отсутствии сведений о вязкостном и 
инерционном коэффициентах, определяющих расходную характеристику, данные коэффициенты с 
достаточной точностью можно получить расчётным путём в среде Ansys CFX для периодического 
фрагмента пористого тела. Во-вторых, наблюдается удовлетворительное согласование расходных 
характеристик для пористости γ ≥ 0,1601, полученных в среде Ansys CFX для периодических фрагментов 
пористых тел и модели течения в соответствии с законом Дарси. 

Пористость, диссипация энергии, теплоноситель, закон Дарси, лопатки. 

В настоящее время одной из про-
блем создания воздушно-космического 
самолёта является разработка новых лопа-
ток двигателя, способных переносить 
большие тепловые нагрузки в земных и 
космических условиях. В охлаждаемых 
лопатках высокотемпературных газовых 
турбин используется заградительное воз-
душное охлаждение, которое осуществля-
ется вдувом относительно холодного воз-
духа на наружную поверхность профиля 
лопатки через отверстия или щели в стен-
ке лопатки («плёночное охлаждение»), а 
также изготовлением её из проницаемого 
(пористого) материала («пористое охлаж-
дение»). Варианты выполнения плёночно-
го охлаждения лопаток возможны, когда 
оболочка целиком [1 - 4] или отдельные её 
части изготавливаются в виде навитой 
проволоки или сплетённых сеток, — так 
называемый материал «металлорезина». 
Поиск способов охлаждения лопаток газо-
турбинных установок привёл к идее изго-
товления их целиком из пористого мате-
риала. Охлаждаемая лопатка, содержащая 
полости для прохода охлаждающей сре-
ды, может быть полностью отформована 

из пористого материала, проволочные пе-
реплетения которого образованы упруго-
пористым нетканым материалом «метал-
лорезина», изготовленным по любой из-
вестной технологии. Оценка эффективно-
сти охлаждения лопатки, полностью вы-
полненной из пористого материала, в на-
стоящей работе осуществлена численным 
моделированием такого способа её охла-
ждения. Численное моделирование осно-
вано на решении системы уравнений На-
вье-Стокса для модели турбулентной вяз-
кости Eddy Viscosity Transport Equation, в 
которой модель пористости является од-
новременно обобщением уравнений На-
вье-Стокса и закона Дарси, используемого 
для потоков в пористой среде.  
 

Численное моделирование пористого 
охлаждения 

В качестве элемента поверхности 
при организации пористого охлаждения 
используются структуры из системы 
трубок произвольного поперечного 
сечения, из волокон, сеток, слои 
одинаковых сфер, слои проволочных 
переплетений, «металлорезина» [1]. За 
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исключением нетканого материала 
«металлорезина», который представляет 
собой случайным образом переплетённые 
проволочки, названные пористые 
структуры образованы периодическими 
элементами поверхности. Известно, что 
эффективность пористого охлаждения в 
значительной степени определяется 
расходной характеристикой (гидравли-
ческим сопротивлением) применяемого 
материала, которая в свою очередь 
зависит от пористости, степени её 
равномерности, диаметра проволочек или 
диаметра сферических частиц. Для 
определения потерь давления при лами-
нарном и турбулентном режимах течения 
охлаждающей среды в порах согласно [1] 
используется следующая зависимость 

( ) 2/ж вх выхp p l j jr a m b× - = × × + × , 
где  жr - среднее значение плотности 
охлаждающей среды, кг/м3; 

вхp  - давление на входе в пористый 
участок, Па; 

выхp  - давление на выходе из 
пористого участка, Па; 

жj Ur= ×  - массовый расход через 
единицу площади пористого материала, 
кг/с·м2; 

U  - скорость фильтрации, м/с; 
m  - динамическая вязкость охлаж-

дающей среды, Па·с; 
l - толщина (длина) пористого 

материала в направлении фильтрации, м; 
a  -  вязкостный коэффициент по-

ристого материала, 1/м2; 
b  - инерционный коэффициент 

пористого материала, 1/м. 
В этой связи большой практический 

интерес представляют способы расчётной 
оценки вязкостного a  и инерционного b  
коэффициента пористого материала.  

Моделирование характеристик 
пористого материала может быть 
реализовано двумя способами. Первый из 
них предполагает полное геометрическое 
моделирование элемента периодической 
структуры пористой поверхности, второй 
- использование модели течения в 

соответствии с законом Дарси, которая 
имеется в большинстве расчётных 
программ по гидродинамике, например 
Ansys CFX [2]. Очевидно, что при 
моделировании пористой структуры по 
первому способу требуется выполнить  её 
дискретизацию большим количеством 
мелких элементов. В этом случае качество 
дискретизации определяется наличием 
значительных мощностей вычислитель-
ной техники и, в большинстве случаев, не 
позволяет решить задачу в исходной 
геометрической постановке. Применение 
модели течения в соответствии с законом 
Дарси позволяет обойти это препятствие. 
Рассмотрению особенностей моделирова-
ния пористого материала для этих двух 
случаев посвящена настоящая работа. На 
первом этапе расчётным путем были 
получены расходные характеристики и, 
соответственно, вязкостные и инерцион-
ные коэффициенты для моделей пористых 
материалов, состоящих из сферических 
частиц. На основании этих данных была 
выполнена оценка соответствия расход-
ных характеристик для моделей пористых 
материалов, состоящих из сферических 
частиц произвольной засыпки и точно 
такой же по геометрическим размерам 
модели течения в соответствии с законом 
Дарси. Полученные таким образом 
данные затем были использованы для 
оценки диссипации энергии вследствие 
вязкостного трения при течении среды 
через пористое тело.   

Рассмотрены пористые материалы, 
образованные сферическими частицами 
диаметром от 0,1010 до 0,1121 мм и 
имеющие различную объёмную 
пористость, изменяющуюся в диапазоне 
=g 0,2919 - 0,1121. Для устранения 

особенностей в точках контакта 
сферических частиц при дискретизации 
расчётной области с пористостью =g  
0,2919 они имели минимальные диаметры 
0,1010 мм, а уменьшение пористости 
материала до =g  0,1121 достигалось 
увеличением диаметра сферических 
частиц до 0,1121 мм и, соответственно, их 
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взаимного пересечения при неизменных 
расположениях центров сфер в 
пространстве. На рис. 1 в качестве 
примера приведены фрагменты матриц и 
областей течения охлаждающей среды 
моделей из сферических частиц. 
Совместным периодическим продолже-

нием вышеупомянутых матриц и областей 
течения по направлениям «x» и «z» можно 
получить бесконечные пористые 
структуры при =g  0,1104 и =g  0,2919, 
причём размер моделей в плане 
составляет 0,1732 × 0,2 мм. 

  
а б в г 

Рис. 1. Модели периодических элементов пористых тел из сферических частиц различной пористости: 
=g 0,1104(а,б); =g  0,2919(в,г); а, в – матрицы; б, г – области течения среды 

Расчётная модель пористого 
материала из сферических частиц 
пористостью =g  0,2919 представлена на 
рис. 2 а). Для других значений пористости 
модели отличались только количеством 
элементов в пористой области течения 
среды и матрице. Для реализации расчёта 
средствами Ansys CFX во всех случаях до 
и после пористого элемента были 
добавлены участки длиной 0,1мм (общая 
длина модели равна 1,166 мм). 
Дискретизация расчётной области течения 
среды в пористой части выполнена 
тетраидальными элементами с максималь-
ным размером ребра 0,005 мм, а матрицы 
– 0,01 мм. Дискретизация участков входа 
и выхода среды выполнена 50 слоями 
призматических элементов с максималь-
ным размером ребра 0,01 мм. Расчёты 
выполнены для модели потока Total  
Energy c использованием модели турбу-
лентности Shear Stress Transport (SST) [2]. 
Граничные условия представляют собой 
условия периодического продолжения 
(симметрии) в направлениях «x» и «z».  

Модели для расчётов течений в 
соответствии с законом Дарси в гомоген-
ной постановке при различных величинах 
объёмной пористости представляли собой 
параллелепипеды, соответствующие на-
ружному контуру модели со сфери-
ческими частицами (рис. 2 б).  

а б 
Рис. 2. Расчётные модели пористого материала: 

а - образованного сферическими элементами 
диаметром 0,1010 мм, пористость =g  0,2919; 

б – модель течения Дарси [2] 
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Расчёты расходных характеристик 
для моделей из сферических частиц, 
имеющих пористость =g  0,1104; 0,1609; 
0,2110; 0,2919, были выполнены при 
массовых расходах воздуха через единицу 
поверхности пористого материала, равных 
=j 1,1547; 2,3094; 3,4641; 4,6188 кг/с·м2 

(рис. 3) при постоянной температуре на 
входе 300°С. На основании полученных 
расходных характеристик затем по 

методике [1] были вычислены вязкостный 
(рис. 4) и инерционный (рис. 5) 
коэффициенты в зависимости от 
изменения объёмной пористости. На этих 
же рисунках для сравнения приведены 
аналогичные зависимости для вязкостного 
и инерционного коэффициентов, 
вычисленных для тела из сферических 
частиц по формулам [1]. 

                   j  

             0.1 0.12 0.14 0.16 0.18 0.2 0.22 0.24 0.26 0.28
1

10

100

103

104

Пористость g  
Рис. 3. Расходные характеристики моделей, образованных сферическими частицами, при различных 

величинах пористости и удельного расхода среды 
             a  

0.1 0.12 0.14 0.16 0.18 0.2 0.22 0.24 0.26 0.28
1 .1011

1 .1012

1 .1013

1 .1014

Îáúåìíàÿ ïîðèñòîñòü
Пористость g  

Рис. 4. Зависимости вязкостных коэффициентов от объёмной пористости моделей, образованных 
сферическими элементами

Как следует из зависимостей, пред-
ставленных на рис. 4 и 5, наблюдается 
удовлетворительное согласование резуль-
татов, полученных расчётом в среде Ansys 
CFX и по формулам работы [1] для 
идеальных сфер. При этом деформация 

сферических частиц при построении 
моделей в среде Ansys CFX (рис. 1) 
практически не отражается на величинах 
вязкостного и инерционного коэффи-
циентов. 
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        b  

0.1 0.12 0.14 0.16 0.18 0.2 0.22 0.24 0.26 0.28
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1 .107

1 .108

1 .109

 
                                                                                                                   Пористость g  

Рис. 5. Зависимости инерционных коэффициентов от объёмной пористости моделей, образованных 
сферическими элементами

На рис. 6 приведены относитель-
ные величины изменения потерь давления 
в зависимости от объёмной пористости 

Дарси

сф

p
p

d
D

=
D

 , 

где  сфpD - потери давления, вычисленные 
в среде Ansys CFX, для моделей, 

образованных сферическими частицами 
(рис. 2а), Па; 

ДарсиpD  - потери давления, 
вычисленные в среде Ansys  CFX,  для 
модели течения в соответствии с законом 
Дарси [2] (рис. 2б), Па. 

    d  

               0.1 0.12 0.14 0.16 0.18 0.2 0.22 0.24 0.26 0.28
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0.7

0.8

0.9

1

1.1

1.2

1.3

1.4

Îáúåìíàÿ ïîðèñòîñòü  
    

                          Пористость g  
Рис. 6. Относительные величины изменения давления d  в зависимости от объёмной пористости 

модели из сферических частиц и модели течения в соответствии с законом Дарси [2]
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Как видно из рис. 6, потери 
давления, вычисленные в среде Ansys 
CFX для модели из сферических частиц и 
модели течения в соответствии с законом 
Дарси, согласно [2], удовлетворительно 
согласуются между собой при объёмной 
пористости ³g  0,1601. 

В данной работе предпринята 
попытка оценки диссипации энергии 
вследствие вязкого трения и преобра-
зования её в тепло, выражающаяся в 

изменении температуры среды при её 
прохождении через пористое тело. Для 
этой цели в моделях,  образованных 
сферическими частицами, были выбраны  
4 линии, соответствующие возможным 
траекториям течения среды в пористом 
теле. Данные линии приведены на рис. 7 и 
представляют собой траектории течения 
среды, которые могут прерываться 
материалом матрицы.  

 
                                     а                                                                       б  

Рис. 7. Цветные линии в объёме пористого тела приняты для оценки диссипации энергии 
 (модели в положениях а) и б) отличаются поворотом на 180° относительно оси Y)

При построении зависимостей, 
представленных на рис. 8 и 9, 
характеризующих диссипацию энергии 
вследствие вязкого трения, относительная 
полная температура вычислялась по 
формуле 

вх

TT
T

d =  , 

где T - текущее значение полной 
температуры среды по длине модели 
пористого тела, К; 

Tвх=300К - полная температура 
среды на входе в модель пористого тела.
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   l 
Рис. 8. Распределение относительной полной температуры Td по длине модели пористого тела, 

образованного сферическими частицами диаметром 0,1121мм и пористостью =g  0,1104 при расходе 
=j 4,6188 кг/с·м2 
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Рис. 9. Распределение относительной полной температуры Td  по длине модели пористого тела, 

образованного сферическими частицами диаметром 0,1010 мм и пористостью =g  0,2919 при расходе 
=j 1,1547 кг/с·м2 

На рис. 8 и 9 вертикальные линии с 
координатами относительных длин 
модели, равных 0,08576 мм и 0,91424 мм, 
обозначают соответственно положение 
начала пористой части модели на входе и 
конца – на выходе. 

Как видно из рис.8 и 9, изменение 
полной температуры среды при прохож-

дении через пористое тело вызвано 
ускорением и замедлением движения 
потока. Интегральная величина диссипа-
ции энергии, выражающаяся в незначи-
тельном увеличении относительной 
полной температуры на выходе, наблю-
дается во всех расчётных случаях при 
уменьшении пористости и увеличении 
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расхода среды. Наибольшее изменение 
относительной полной температуры 
получено для расчётного случая, когда 
модель имеет пористость =g  0,1104 при 
расходе =j 4,6188 кг/с·м2 . 

На рис. 10 приведены изменения 
относительной полной температуры в 
зависимости от объёмной пористости и 
вычисленной по формуле  

вых
вых

вх

TT
T

d =  , 

где выхT - значение полной температуры 

среды на выходе из модели пористого 
тела, К. 

Данные, представленные на рис. 8-
10, свидетельствуют о наличии диссипа-
ции энергии вследствие вязкого трения, 
однако её величина незначительна и в 
расчётах может не учитываться. 
Полученный результат также соответст-
вует модели течения согласно закону 
Дарси [2],  причём в этом случае 
расчётным путём не удалось оценить 
величину изменения относительной 
полной температуры по длине модели 
вследствие её малости. 

              Td  

                             0.1 0.12 0.14 0.16 0.18 0.2 0.22 0.24 0.26 0.28
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Рис. 10. Зависимости относительных полных температур на выходе из модели пористого тела  
в зависимости от объёмной пористости при различных расходах среды

Полученные численными методами 
результаты моделирования пористого 
охлаждения позволяют сделать следую-
щие выводы: 

1.  При отсутствии сведений о 
вязкостном и инерционном коэффи-
циентах, определяющих расходную 
характеристику, данные коэффициенты с 
достаточной точностью можно получить 
расчётным путём в среде Ansys CFX для 
периодического фрагмента пористого 
тела. 

2.  Наблюдается удовлетворительное 
согласование расходных характеристик 
для пористости ³g  0,1601, полученных в 

среде Ansys CFX для периодических 
фрагментов пористых тел и модели 
течения в соответствии с законом Дарси. 

3.  Величины вязкостного и инерцион-
ного коэффициентов, полученные расчё-
том в среде Ansys CFX, удовлетвори-
тельно согласуются с аналогичными 
величинами, вычисляемыми по формулам 
работы [2], для пористых тел, образован-
ных сферическими частицами. 

4.  Диссипация энергии, вследствие 
вязкого трения при движении среды через 
пористое тело, незначительна и может не 
учитываться.
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This work is devoted to the two methods of modeling porous material. Flow characteristics and, 
accordingly, the viscous and inertial coefficients for the models of porous materials consisting of spherical 
particles were obtained by calculation. On the basis of these data conformity assessment of flow characteristics 
for models of porous materials consisting of spherical particles of arbitrary filling and exactly the same on the 
geometrical dimensions of the flow model in accordance with Darcy's law was carried out. The data thus 
obtained were then used to estimate the energy dissipation due to viscous friction in the flow of fluid through the 
porous body. As a result reached the following conclusions. Firstly, in the absence of information about the 
viscous and inertial factors that determine the performance curve, data rates with sufficient accuracy can be 
obtained by calculation in the medium Ansys CFX for periodic fragment of the porous body. Secondly, there is a 
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satisfactory agreement between flow performance for porosity ³g  0,1601 obtained in the medium Ansys CFX 
for periodic fragments of porous bodies and flow model in accordance with Darcy's law. 

Porosity, energy dissipation, thermal fluid, Darcy's law, the blades of turbomashine. 
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СОЗДАНИЕ ИНФОРМАЦИОННО-ПОИСКОВОЙ СИСТЕМЫ  
ПО ВЫБОРУ ОПТИМАЛЬНОГО РЕЖУЩЕГО ИНСТРУМЕНТА  
В ПРОИЗВОДСТВЕ ДЕТАЛЕЙ АВИАЦИОННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ 
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Представлен алгоритм подбора инструмента для лезвийной обработки деталей, базирующийся на 
ряде основных критериев по выбору формы режущей пластины, системы крепления инструмента, инст-
рументального материала. Приводится описание интерфейса и структуры базы данных информационно-
поисковой системы по выбору инструмента и режимов резания в производстве деталей двигателей. Вы-
делены критерии, влияющие на выбор режущей пластины, системы крепления инструмента и инстру-
ментального материала: тип операции (черновая, получистовая, чистовая); размерная точность; силовая 
нагруженность технологической системы; жёсткость технологической системы; размер и вид заготовки; 
точность заготовки; состояние поверхностного слоя заготовки (корка, раковины и т.п.); величина при-
пуска; свойства обрабатываемого материала; при внутренней обработке - диаметр растачиваемого отвер-
стия; направление подачи на каждом технологическом переходе; профиль обрабатываемой поверхности; 
технологические особенности оборудования (мощность шпинделя, частота вращения, максимальная по-
дача, максимальный диаметр заготовки, максимальная длина заготовки, тип и размер крепления инстру-
мента, наличие СОЖ); максимальное значение глубины резания для каждой операции; требования по ка-
честву поверхности обрабатываемой детали; условия обработки (непрерывное/прерывистое/ударное ре-
зание, постоянная / переменная глубина резания); требуемая производительность инструмента; требуе-
мый период стойкости инструмента. 

 
Информационно- поисковая система, режущий инструмент, тип обработки, режимы резания, 

базы данных, сменные пластины, державки.

Общие особенности режущего  
инструмента для современных  

многокоординатных станков с ЧПУ 
Обработка металлов резанием явля-

ется составляющей частью процесса про-
изводства большинства деталей авиаци-
онных двигателей. Применение совре-
менного режущего инструмента позволяет 
значительно снизить затраты при наибо-
лее полном использовании машинного 
времени, т.е. работать с максимальной 
производительностью [1]. 

Процесс обработки металлов реза-
нием может быть существенно усовер-
шенствован за счёт рационального приме-
нения и правильно выбранного высоко-
производительного инструмента [2]. 

Повышение параметров резания и 
совершенствование технологического 
процесса могут значительно сократить за-
траты на одну деталь и, соответственно, 
увеличить рентабельность производства.  

Можно выделить ряд основных кри-
териев, влияющих на выбор режущей пла-
стины, системы крепления инструмента и 
инструментального материала: тип опера-
ции (черновая, получистовая, чистовая); 
размерная точность; силовая нагружен-
ность технологической системы; жёст-
кость технологической системы; размер и 
вид заготовки; точность заготовки; со-
стояние поверхностного слоя заготовки 
(корка, раковины и т.п.); величина при-
пуска; свойства обрабатываемого мате-
риала; при внутренней обработке - диа-
метр растачиваемого отверстия; направ-
ление подачи на каждом технологическом 
переходе; профиль обрабатываемой по-
верхности; технологические особенности 
оборудования (мощность шпинделя, час-
тота вращения, максимальная подача, 
максимальный диаметр заготовки, макси-
мальная длина заготовки,  тип и размер 
крепления инструмента, наличие СОЖ); 
максимальное значение глубины резания 
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для каждой операции; требования по ка-
честву поверхности обрабатываемой де-
тали; условия обработки (непрерыв-
ное/прерывистое/ударное резание, посто-
янная/ переменная глубина резания); тре-
буемая производительность инструмента; 
требуемый период стойкости инструмен-
та. 

На рис.1 представлена диаграмма 
алгоритма подбора инструмента вне зави-
симости от типа обработки (точение, фре-
зерование, сверление).  

 
Рис.1. Диаграмма алгоритма подбора  

инструмента произвольного типа 
 

Общими параметрами выбора при 
любом типе обработки являются: вид об-
работки, стадия обработки, условия обра-
ботки, ISO-код области применения мате-
риала инструмента, величина припуска. 
Для каждого типа обработки выделяется 
своё множество видов обработки. Струк-
турирование инструмента, используемого 
при конкретном виде обработки, прово-
дится с учётом параметров инструментов 
конкретного типа. Однозначный выбор 
инструмента осуществляется путём срав-

нения результатов расчёта показателей 
производительности. 

Интерфейс работы  
информационно-поисковой системы 

Первая интерфейсная форма инфор-
мационно-поисковой системы подбора 
инструмента и расчёта режимов резания 
предназначена для ввода параметров об-
рабатываемого материала, параметров 
оборудования, используемых при расчёте 
показателей производительности и объёма 
партии обрабатываемых деталей. В форме 
могут вводиться идентификационные па-
раметры варианта поиска, используемые 
для формирования базы данных результа-
тов применения выбранного инструмента. 

Задание обрабатываемого материала 
выполняется в форме, открывающейся 
при нажатии кнопки в строке "Материал 
заготовки". Группа обрабатываемости 
материала заготовки используется для 
подбора материала инструмента, опреде-
ляет расчётное значение скорости резания 
и соответственно влияет на показатели 
производительности. Выбор конкретного 
обозначения марки материала при поиске 
нужного инструмента значения не имеет и 
не влияет на результаты вычислений. 

Наиболее распространённые марки 
материалов хранятся в базе данных для 
того, чтобы пользователь мог определить-
ся с выбором группы обрабатываемости, к 
которой относится данная марка. Если 
нужной марки материала в базе данных не 
имеется, достаточно выбрать только на-
именование группы обрабатываемости с 
учётом показателя твёрдости материала. 

Основная форма подбора инструмен-
та и расчёта режимов резания открывается 
после нажатия кнопки "Параметры обра-
ботки". В ней под списком обработок раз-
мещены панели для ввода обязательных 
параметров выбора инструмента.  

Во-первых, нужно определить "Тип 
обработки".  При задании параметров но-
вой обработки это единственная панель, 
реагирующая на действия пользователя. 

После определения типа обработки 
форма изменяет свой вид, появляются до-
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полнительные панели для задания пара-
метров выбора.  

Для установленного типа обработки 
становятся доступными панели для опре-
деления вида обработки, стадии обработ-
ки, условий обработки и обозначения об-
ласти применения инструментального ма-
териала по системе ISO. 

Форма "Обработка" предназначена 
для подбора комплекта инструментов, ис-
пользуемых при выполнении операций 
токарно - фрезерно - сверлильной обра-
ботки на станках с ЧПУ. Для этого в ле-
вом верхнем углу формы "Обработка" 
организован список обработок. Первона-
чально в списке указана одна обработка, 
следующие обработки добавляются в спи-
сок с помощью контекстного меню. В 
списке обработок фиксируются задавае-
мые пользователем параметры примене-
ния инструмента.  

Объём результатов запроса к базе 
данных можно ограничить, указав кон-
кретные значения некоторых параметров 
нужного инструмента. По условиям обес-
печения формодоступности выбор инст-
румента ограничивается выбором главно-
го угла в плане.  

 
Структура базы данных по выбору  

инструмента и режимов резания 
Для обеспечения лучшей управляе-

мости хранения и дополнения справочных 
материалов реляционная база данных раз-
деляется на подсхемы: 

- база данных сменных пластин и осна-
стки токарного инструмента; 

- база данных сменных пластин и держа-
вок инструмента для нарезания кана-
вок, отрезки и для нарезания резьбы; 

- база данных цельных и сборных свёрл, 
зенковок, развёрток; 

- база данных цельных и сборных фрез и 
сменных фрезерных пластин; 

- база данных режимов резания по ре-
зультатам применения инструмента. 

В каждой подсхеме можно выделить 
основные таблицы, содержащие справоч-
ники обозначений инструментов, пластин 
и рекомендуемых режимов их примене-
ния. Дополнительно в базах данных соз-
даны таблицы для хранения вспомога-
тельных параметров, необходимых для 
организации интерфейса управления дан-
ными, интерфейса поиска инструмента и 
назначения режимов резания при указан-
ных условиях обработки. 

Разделение на подсхемы позволяет 
разместить данные в отдельных файлах 
реляционной СУБД Access. Взаимосвязь 
разных файлов баз данных выполняется 
инструментом внешних связей. Предпола-
гается, что в большинстве случаев систе-
ма будет использоваться в монопольном 
режиме или в режиме файл-сервера с не-
большим количеством пользователей. Для 
реализации такого режима работы вполне 
достаточно функционала СУБД Access. 
Доступность этого инструмента не созда-
ёт сложностей при использовании баз 
данных инструмента в разных операцион-
ных системах.  

Разработанная информационно-
поисковая система позволяет быстро осу-
ществлять подбор оптимального для дан-
ных условий обработки режущего инст-
румента, используя как собственную базу 
данных, так и базы данных различных 
фирм производителей инструмента, имеет 
простой и понятный интерфейс, что зна-
чительно облегчает работу технолога при 
разработке технологических процессов 
изготовления деталей авиадвигателей. 
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The article presents the algorithm of a tool selection for edge machining cutting based on a number of 
principle criteries on selection of a cutting blade shape, tool-mounting system, tool material. The work gives a 
description of interface and database structure of information storage and retrieval system dealing with the selec-
tion of cutting tool and cutting mode in manufacturing of aircraft engine parts. There are a number of basic crite-
rions that have an impact on the selection of the cutting plate, fastening systems of tool and a cutting material 
such as the type of the process (roughing, light roughing, wiping); the dimensional accuracy; the power burden 
of the technological system; the rigidity of the technological system; the size and the type of the material blank; 
the accuracy of the material blank; surface layer condition of the material blank (peel, scale pits, etc); the amount 
of the dimensional allowance properties of the work material; the diameter of the bore hole under conditions of 
the internal work; the direction of feed motion at each cutting pass; the work surface profile; technological fea-
tures of the equipment (the efficiency of the spindle, the rotating frequency the maximum feed, the maximum di-
ameter of the material blank, the maximum length of the material blank, the type and the size of the tool holder, 
availability of the metal-cutting compound); the maximum value of the depth-of-cut for each operation; surface 
quality requirements of the work part; the machining conditions (continuous interrupted and impact cut, constant 
and variable depth-of-cut); required productivity of the tool; required tool life. 
 

Information retrieval system, cutting tool, type of treatment, cutting modes, database, replaceable plates, 
holders. 
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В статье рассмотрены геометрические характеристики и особенности технологии изготовления 

конструктивных элементов сварных, клеёных и паяных сотовых панелей, используемых в звукопогло-
щающих конструкциях каналов воздухозаборников и кожухах двигателей. Рассмотрены преимущества и 
недостатки различных методов получения перфорации: метода сверления, электроэрозионного метода, 
перфорирования обшивок на дыропробивном прессе. Проанализированы преимущества и недостатки 
каждого метода. В работе представлена методика и получены зависимости  для определения размеров 
заготовки и границ зон перфорации, а также схема технологического процесса формообразования пер-
форированных обшивок. При этом управляющая программа обтяжки разрабатывается с учётом геомет-
рии пуансона, кинематики пресса, механических характеристик заготовки и математической модели 
процесса формообразования. Данная методика позволяет  значительно уменьшить количество браковоч-
ных признаков процесса. Одной из важнейших проблем формообразования обшивок методом обтяжки 
является неравномерное распределение деформаций по поверхности заготовки. Для решения этой про-
блемы предложен способ снижения неравномерности  деформаций по контуру заготовки при обтяжке 
обшивок за счёт специальных вставок, устанавливаемых на прессе.  

Звукопоглощающая конструкция, сотовый заполнитель, перфорированная обшивка, формообра-
зование, деформация. 

 
Конструкции с сотовым заполните-

лем применяются в самолётах различных 
классов.  

Особое место занимают сотовые па-
нели, используемые в звукопоглощающих 
конструкциях (ЗПК) каналов воздухоза-
борников и кожухах двигателей. 

Основными элементами сотовой 
конструкции являются перфорированные 
обшивки, сотовый заполнитель, сплошная 
обшивка [1].  

В зависимости от числа слоёв запол-
нителя различают одно-,  двух-  и трёх-
слойные конструкции (рис. 1). 

 
а                                                  б                                              в 

Рис. 1.  Основные типы и элементы конструкций с сотовым заполнителем: 
1 – перфорированная обшивка; 2 – сотовый заполнитель; 3 – сплошная обшивка 

однослойная (а); двухслойная (б) и трёхслойная (в) 
  

В зависимости от вида соединения 
обшивок и заполнителей сотовые панели 
могут быть сварные, паяные и клеёные.  

Материалы, применяемые для сото-
вых панелей ЗПК, а также геометрические 

характеристики  обшивок и заполнителей, 
зависят от вида их соединения и пред-
ставлены в табл. 1. 
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Таблица 1 - Параметры сотовых панелей ЗПК  
в зависимости от вида соединения обшивок и заполнителей 

Параметр 
Тип панелей в зависимости от соединения обшивок и заполнителя 

Сварные и паяные  Клеёные 
Обшивка 

Материал ОТ4-1  
ОСТ 1.90218-76 

12Х18Н10Т 
ТУ 1-805-096-80 Д19АТ 

Толщина, мм 0,3-0,5 0,3-0,5 1,0-1,2 
Заполнитель 

Материал ВТ1-0  
ОСТ 1.90145-74 

12Х18Н10Т 
ТУ 1-805-096-80 ССП1-Т ТССП10П АМГ2-Н 

Тип ячейки 
     

Размер стороны 
ячейки, мм 6,0 6,0 3,5; 4,2; 8,0 10,0 6,0 

Толщина стенки 
ячейки, мм 0,08 0,08 0,2 0,2 0,04 

Высота за-
полнителя, мм 10; 15; 20; 25 10; 15; 20; 25 5 и более 5 и более 5 и более 

 
Сварные и паяные панели имеют за-

полнитель с ячейкой преимущественно 
ромбической формы, а заполнитель кле-
ёных панелей изготавливают с шести-
гранной ячейкой.  

Обшивки и заполнитель сварных и 
паяных панелей изготавливаются из тита-
новых сплавов и нержавеющей стали. В  
клеёных конструкциях для обшивок при-
меняются алюминиевые сплавы, а запол-

нитель выполняется из композиционных 
материалов [2]. 

Рассмотрим особенности технологии 
изготовления конструктивных элементов 
сотовых конструкций. Особый интерес 
представляют перфорированные обшивки. 
Возможности применения различных ме-
тодов получения перфорации для ме-
таллических и композиционных мате-
риалов  представлены в табл. 2. 

Таблица 2 -  Методы получения перфорации для различных материалов 

Метод обработки Металлические   
материалы 

Композиционные   
материалы 

Электроэрозионный  
метод 

  

Метод  сверления   

Метод  пробивки  
на прессе с ЧПУ 

  

 
Перфорирование обшивок  
методом сверления  
Обшивки сверлят на станках с чи-

словым программным управлением 
(ЧПУ). С целью снижения трудоёмкости 

сверление заготовок осуществляется в па-
кете. Пакет состоит из нескольких обши-
вок, соединённых друг с другом. Фикса-
ция заготовок осуществляется по базовым 
отверстиям. В качестве жёсткого основа-
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ния используется лист вторичного алю-
миния. Для уменьшения образования за-
усенцев используется прижим, обеспечи-
вающий сжатие заготовок в зоне сверле-
ния. 

Несмотря на простоту осуществле-
ния процесса метод сверления имеет недо-
статки. Наличие прижима не устраняет 
появление заусенцев до 0,2 мм. Их снятие, 
как правило, достаточно трудоёмко и ве-
дёт к повреждению плакирующего слоя. 
При сверлении возможны поломки свер-
ла, что может вызвать повреждение об-
шивки. 

Процесс перфорирования обшивок 
методом сверления не получил развития в 
производстве. Сверление применяется, в 
основном, при сборке каналов воздухо-
заборников для обеспечения чёткого соот-
ветствия границ зон перфорации требова-
ниям чертежа (досверливание). В настоя-
щее время этот метод применяется при 
изготовлении обшивок из композицион-
ных  материалов. 

Электроэрозионный метод  
перфорирования обшивок  
Данный метод получения перфора-

ции широко используется при изготовле-
нии обшивок каналов воздухозаборников 
и кожухов шумоглушения двигателей из 
сталей, а также алюминиевых и титано-
вых сплавов. 

Процесс перфорирования обшивок 
осуществляется двумя способами: 

·   в плоском виде с последующим 
формообразованием обшивок на задан-
ную кривизну; 

· в криволинейном виде после про-
цесса  обтяжки. 

Перфорирование обшивок осуществ-
ляется на модернизированных станках ти-
па СЭП-200. 

Широкое применение данного мето-
да определяется отсутствием альтерна-
тивных технологий получения перфо-
рации, а также возможностью получения 
её на обшивках из высокопрочных  мате-
риалов.  

Недостатками метода являются вы-
сокая трудоёмкость процесса, отклонение 
положения отверстий от требований чер-

тежа в зоне перфорации, высокая шерохо-
ватость поверхности кромок отверстий, 
технические трудности перфорирования 
обшивок со степенью перфорации, пре-
вышающей 10%. 
 Перфорирование обшивок  

на дыропробивном прессе  
Данный метод нашёл широкое при-

менение в сельско-хозяйственном маши-
ностроении. При этом перфорирование 
листовых заготовок, как правило, прямо-
угольной формы, осуществляется в мно-
горядных штампах.  
 С появлением прессового оборудо-
вания с ЧПУ технологические возмож-
ности процесса перфорирования значи-
тельно расширились.  Пресс с ЧПУ позво-
ляет получать перфорацию плоских за-
готовок криволинейной формы. Пробивка 
отверстий диаметром от 1 мм и более 
обеспечивает степень перфорации 20-
30%.  
 С учётом сложной геометрической 
формы обшивок при перфорации исполь-
зуют пуансоны, как для групповой, так и 
для одиночной пробивки отверстий. 
 Данный метод перфорирования по 
сравнению с вышеприведёнными мето-
дами имеет ряд преимуществ. Перфо-
рирование обшивок на дыропробивном 
прессе с ЧПУ обеспечивает высокую про-
изводительность процесса, точность по-
ложения отверстий в рядах,  а также по-
зволяет выполнять отверстия в широком 
диапазоне диаметров. 
 Наибольшую сложность представля-
ют вопросы определения геометрических  
параметров перфорированных обшивок. 
 Разработана методика определения 
размеров исходной заготовки и границ зон 
перфорирования  (рис. 2, 3). 

Длина зоны перфорации по j сече-
нию после деформирования определяется 
по формуле:  

 =  1 +
об  

,         (1) 
где  - деформация перфорированной об-
шивки в    сечении;  об - деформация по 
вершине обшивки;  - коэффициент уп-
рочнения;  - коэффициент трения;  - 
угол формообразования. 
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Рис. 2.  Исходная заготовка до формообразования 

 
Рис. 3.  Заготовка после формообразования 

 Определив величину  , получим 
размеры исходной заготовки. 
 Начальная длина заготовки опреде-
ляется по формуле: 

= −  ⋅ ,                              (2) 
где    -  длина заготовки в   сечении до 
формообразования;   - длина заготовки в 
 сечении после формообразования. 

 Начальная ширина заготовки опре-
деляется по формуле: 

= 
 
,                                     (3) 

где   - ширина заготовки в  сечении до 
формообразования;   - ширина заго-
товки в  сечении после формообразова-
ния;  -  коэффициент анизотропии. 
 Таким образом, имея значения угла 
формообразования, конечной длины и ши-
рины сечений перфорированной обшивки, 
коэффициентов упрочнения и трения, де-
формаций по сечениям, коэффициента 
анизотропии, можно получить размеры 
участков зон перфорирования исходной 
заготовки [3]. 

Схема формообразования перфори-
рованных обшивок на прессе с ЧПУ при-
ведена на рис. 5. 

Схема технологического процесса 
формообразования перфорированных об-
шивок  представлена на рис. 4. Управ-
ляющая программа процесса обтяжки раз-

рабатывается с учётом геометрии пуансо-
на, кинематики пресса, механических ха-
рактеристик заготовки, математической 
модели процесса формообразования [3]. 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

Рис. 4.  Схема технологического процесса  
формообразования перфорированных обшивок 

Браковочными признаками процесса 
формообразования перфорированных об-
шивок  являются: 

-  пружинение; 
-  разрыв заготовки; 
- неравномерное распределение де-

формаций по поверхности обшивки. 
Разработан способ повышения рав-

номерности деформаций за счёт специ-
альных вставок, устанавливаемых на 
прессе [4]. 

Расчёт зон перфорации 

Составление программы  
перфорирования 

Перфорирование обшивки на прессе 
с ЧПУ 

Формообразование на прессе 
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Рис. 5.  Схема процесса обтяжки перфорированной обшивки на прессе с ЧПУ 

Экспериментальные исследования 
осуществлялись обтяжкой перфорирован-
ных обшивок из алюминиевого сплава 
Д16АМ  толщиной 1,2 мм. 

Предварительно на заготовку на-
носилась делительная сетка с базой 
200×300мм (рис. 6). 

После обтяжки определялись дефор-
мации в продольном и поперечном на-
правлениях. Затем рассчитывался коэф-
фициент равномерности деформаций: 
К =   ,                                          (4) 

где   , - значения минимальных и 
максимальных деформаций. 

Сравнительные характеристики ре-
зультатов формообразования по базовому 
и новому технологическому процессам 
приведены на рис. 7. Из графиков видно, 
что предложенный способ формообразо-
вания перфорированных обшивок с при-
менением вставок позволяет значительно 
снизить неравномерность поля деформа-
ций на поверхности обшивки. 

  
Рис. 6. Схема нанесения делительной сетки на заготовку 

  
Рис. 7. Распределение деформаций по длине заготовки  при её растяжении 
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PARAMETERS IN MANUFACTURING HONEYCOMB PANELS 
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The article describes the geometric characteristics and features of technology of constructive elements of 

welded, glued and brazed honeycomb panels used in sound-absorbing constructions channels air intakes and 
engine casings. Discusses the advantages and disadvantages of various methods for obtaining the perforation 
drilling electric discharge method: a method of punching sheet at press. Analyse the advantages and disad-
vantages of each method. In the technique and the dependences for determination of harvesting and the perfora-
tion zone boundaries, as well as forming process diagram of perforated paneling. The managing foiling program 
is developed to meet the geometry, kinematics of the punch press, mechanical characteristics and mathematical 
model of process of formation. This technique allows you to significantly reduce the number of signs of rejection 
of the process. One of the most important problems of forming plating method of covering is the uneven distri-
bution of deformations on the surface of the workpiece.  To solve this problem, the proposed method of reducing 
inequality deformation along the contour of the workpiece  from the special inserts installed in the press. 

Sound-absorbing construction, honeycomb panel, perforated trim, forming, deformation. 

References 
1. Panin V.F. Konstrukcii s sotovym 

zapolnitelem [Constructions with honeycomb 
placeholder]. Moscow: Mashinostroenie 
Publ., 1982. 152 p. 

2. Panin V.F., Gladkov Y.A. Konstrukcii s 
zapolnitelem: spravochnik [Constructions 
with  placeholder:  Guide].  Moscow:  
Mashinostroenie Publ., 1991. 272 p.  

3. Molod M.V., Zhukov N.V., 
Maksimenkov V.I. Features of technology of 
structural elements honeycomb panels // Pro-
ceedings of  the XIV all-Russian scientific 
and technical conference and the school of 
young scientists, post-graduate students and 
students «Aerospace technologies (ACT-
2013)». Voronezh: Voronezh State Technical 

mailto:MolodMV@yandex.ru


Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета    №5(47), часть 4, 2014 
 

62 

Universiny Publ., 2013. P. 206-216. (In 
Russ.)  

4. Oding S.S. Optimization of foeducation 
membranes double curvature on obtâžnom 

CNC // Forging and Stamping Production. 
1985. No. 3. P. 31-33. (In Russ.) 

About the author 
Molod Marina Vladislavovna, Can-

didate of Science (Engineering), Associate 
Professor  of  the  aircraft  manufacturing  de-
partment, Voronezh State Technical Univer-

sity. E-mail: MolodMV@yandex.ru.  Area  of  
Research: sound-absorbing constructions, the 
pressure treatment. 

 

mailto:MolodMV@yandex.ru


Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета    №5(47), часть 4, 2014 
 

63 

УДК 621.373.876 
 

ЛАЗЕРНЫЕ ИЗМЕРИТЕЛЬНЫЕ СИСТЕМЫ  
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С целью совершенствования контроля положений деталей при сборке, заключительных операциях 
и последующей эксплуатации разработана лазерная измерительная система для контроля  углового по-
ложения элементов конструкции. Применительно к поставленной задаче, необходима реализация мало-
габаритной углоизмерительной системы, обеспечивающей высокую точность измерения (погрешность не 
более 1,5…2 угл. сек.) при значительной рабочей дистанции между объектом контроля и автоколлимато-
ром (до 20 м) и относительно широком диапазоне измерения (10…12 угл. мин.). Для решения поставлен-
ной задачи выбран метод "прямой угловой засечки". Измерительный канал реализует триангуляционный 
метод. В соответствии с методом каждая видеокамера измеряет углы визирования лазерного диода, рас-
положенного в контрольной точке. Контроль поверхности площадок проходит в два этапа:  контроль 
положения посадочных мест проводится без технологических нагрузок и после проведения нагружения. 
В результате проведённого анализа выявлены следующие первичные погрешности, определяющие точ-
ность измерения линейных и угловых координат контролируемого объекта: погрешность измерения ко-
ординат центра изображения измерительной марки на ПЗС-матрице измерительного оптико-
электронного преобразователя, обусловленная шумами и дискретностью приёмной площадки, и погреш-
ность измерения, определяемая отклонением величины фокусного расстояния объективов от номиналь-
ного значения. 

Лазерные измерительные системы, угловое положение, элементы конструкции. 
 
Метрологическое обеспечение мно-

гих измерительных задач производствен-
ной и научной деятельности при создании 
элементов конструкций летательных ап-
паратов и двигателей предусматривает 
измерение пространственного положения 
объектов контроля относительно единой 
жёсткой базы в процессе их перемещения. 
Совершенствование технологий изготов-
ления и современных средств производ-
ства летательных аппаратов и двигателей 
требует точного контроля положений де-
талей при сборке, заключительных опера-
циях и последующей эксплуатации [1 -5]. 

Методику измерения пространст-
венного положения элементов конструк-
ции рассмотрим на примере системы из-
мерения деформаций элементов посадоч-
ных мест под чувствительные элементы  
системы управления движением леталь-
ного аппарата (ЧЭ СУД) (рис. 1). 

Вес и температура, действующие на 
элементы конструкции, вызывают дефор-
мацию зеркал, изменение позиции и ли-
нейный сдвиг каждой из плоскостей зер-

кал относительного заданного положения. 
Для компенсации этих воздействий необ-
ходимо реализовать систему для измере-
ния отклонения посадочных поверхностей 
от установленного номинала. 

По методу измерения пространст-
венных координат контролируемых объ-
ектов оптико-электронные системы 
(ОЭС), реализующие метод триангуляции, 
разделяются на системы, построенные по 
методу «линейных засечек», «угловых за-
сечек» и «обратных угловых засечек» [3-
5]. В ОЭС, построенной по методу «ли-
нейных засечек», производится измерение 
дистанции до контрольных точек объекта 
и только потом производится вычисление 
координат объекта (рис. 2). Системы «уг-
ловой засечки»  и «обратной угловой за-
сечки» измеряют углы визирования на 
контрольные точки объекта и после этого 
происходит вычисление пространствен-
ного положения объекта [2,4]. 

В системах «обратной угловой за-
сечки» величины пространственных коор-
динат контрольных точек объекта опреде-
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ляются в результате единой итерационной 
процедуры измерения и последующей об-
работки некоторых общих величин - ко-
ординат изображений контрольных точек 
в одной общей плоскости анализа. В сис-
темах «угловой засечки» проводится оп-

ределение пространственных координат 
каждой из контрольных точек объекта по 
отдельности и потом за один цикл вычис-
ляются координаты контролируемого 
объекта [3, 5]. 

0 

5 3 

4 

2 

1 

Рис. 1.  Общий вид конструкции платформы с посадочными местами под ЧЭ СУД:  
0 – узел подвески, 1, 3,4 – места установки зеркал, 2, 5 –вращающиеся плоские зеркала 

 
Рис. 2. Обобщённая структурная схема оптико-

электронной системы, 
 работающей по методу триангуляции 

Для контроля углового положения 
крупногабаритных конструкций эффек-
тивны оптико-электронные измеритель-
ные системы. Применительно к постав-
ленной задаче необходима реализация ма-
логабаритной углоизмерительной сис-
темы, обеспечивающей высокую точность 
измерения (погрешность не более 1,5…2 
угл. сек.) при значительной рабочей дис-
танции между объектом контроля и авто-
коллиматором (до 20  м)  и относительно 
широком диапазоне измерения (10…12 
угл. мин.). 

Подобные системы необходимы 
также при решении многих задач в произ-
водственной и научной деятельности: 
контроле деформаций буровых платформ, 
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доков, фундаментов электростанций и 
других крупногабаритных объектов. 

Однако в настоящее время отсутст-
вуют серийные оптико-электронные из-
мерительные системы с требуемыми мет-
рологическими параметрами. Известно 
ограниченное количество схем специаль-
ных широкодиапазонных угломеров, не-
достатком которых является сложная схе-
ма и крупные габариты. 

Чувствительность измерения в ОЭС 
контроля  углового положения элементов 
конструкции обоих видов по дальности и 
угловым координатам прямо пропорцио-
нальна произведению базового расстоя-
ния между контрольными точками объек-
та (для ОЭС, работающей по методу «уг-
ловой засечки», между центрами апертур 
объективов двух приёмных каналов) на 
фокусное расстояние объектива [4,5]. 

Для решения поставленной задачи 
выбран метод "обратной угловой за-
сечки". Метод предусматривает две ПЗС-
камеры, расположенные на фиксирован-
ном расстоянии друг от друга на базовом 
объекте. На объекте контроля располо-
жены элементы, определяющие его про-
странственное положение. 

Измерительный канал реализует 
триангуляционный метод. В соответствии 
с методом каждая видеокамера измеряет 
углы визирования лазерного диода, рас-
положенного в контрольной точке. Изме-
ряются углы визирования в горизонталь-
ной и вертикальной плоскостях. Для этого 
ПЗС-матрицы, расположенные в фокаль-
ных плоскостях объективов видеокамер, 
измеряют по две координаты изображе-
ний в горизонтальной и вертикальных 
плоскостях изображений светодиода со-
ответственно (рис. 3). 

При решении задачи автоматизиро-
ванного контроля положения с объектом 
связываются визирные цели, фиксирую-
щие три и более его контрольных точки. 
Изображения визирных целей регистри-
руются оптико-электронным измеритель-
ным преобразователем, включающем в 
общем случае несколько измерительных 
каналов, с отдельными анализаторами на 

основе матричных фотоприёмников, и с 
последующей компьютерной (микропро-
цессорной) обработкой видеокадра. При 
этом предварительная обработка измери-
тельной информации может осуществ-
ляться в непосредственной близости от 
анализатора, что увеличивает помехоза-
щищённость системы в целом и исклю-
чает избыточность информации. 

В ОЭС,  работающей по методу «уг-
ловой засечкой», углы визирования трёх 
(или более) визирных целей объекта из-
меряются двумя видеосистемами, каждая 
из которых включает матричный приём-
ник оптического излучения (ПОИ) (рис. 
2). Обработка видеокадров выполняется 
микропроцессором. 

Угловые поля видеосистем перекры-
ваются, обеспечивая визирование контро-
лируемого объекта: центры объективов 
видеосистем расположены на известном 
базовом расстоянии B. 

Выполнен теоретический анализ 
чувствительности ОЭС двух видов к из-
мерению линейных и угловых координат. 

В частности, при условии измери-
тельной задачи, когда система работает на 
дальнем участки дистанции: L >> B, L>> 
bl ,bd и одной измеряемой координате, 
чувствительность измерения ОЭС «угло-
вой засечки» смещений x,y и дистанции L 
до объекта определяются выражениями: 
[3] 

L
fSS yx == , (1) 

2L
fBS L

-
= . (2) 

Выражения (1,2) справедливы и для 
ОЭС метода триангуляции (МТ) «об-
ратной угловой засечки» при замене B на 
bd. Чувствительность к углам поворота 
для ОЭС МТ «обратной угловой засечки» 
определяется выражением 

L
bfS =Q . (3) 

Выражение (3) определяет чувстви-
тельность измерения поворота Θ3 при b = 
bd и измерения поворотов Θ1, Θ2 при b = 
bl. 
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В ОЭС МТ «угловой засечки» вели-
чина b базы между визирными целями не 
известна заранее, а определяется в про-
цессе измерения линейных координат, что 

определяет потенциально большую по-
грешность измерения углов поворота по 
сравнению с ОЭС МТ «обратной угловой 
засечки». 

 
Рис. 3. Принцип работы прибора по методу «угловой засечки» 

Углы визирования и координаты 
контрольной точки определяются сле-
дующими соотношениями: 
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f - фокусное расстояние объектива, В – 
базовое расстояние между осями видео-
камер. 

Контроль поверхности площадок 
проходит в два этапа. На первом этапе 
контроль положения посадочных мест 
проводится без технологических нагрузок. 
На втором этапе контроль посадочных 
мест проводится после проведения испы-
таний. Отражающие зеркала от смещений 
вдоль оптической оси и от поперечных 

смещений предохраняют металлические 
пластины, установленные на площадках. 
Описанный ниже способ позволяет вы-
явить оптическим способом стабильность 
положения посадочных площадок под 
чувствительные элементы и оценить воз-
действие внешней среды. 

На рис. 4 и 5 показаны оптические 
схемы измерений стабильности положе-
ния посадочных мест под чувствительные 
элементы. На рис. 5 представлен общий 
вид конструкции с посадочными местами 
под ЧЭ СУД. 

В первом случае на рис. 4 приво-
дится оптическая схема для определения 
отклонений площадки чувствительных 
элементов. Углы b и g  задаются из усло-
вия, что зеркала на базовой и измеряемой 
поверхности должны устанавливаться 
строго перпендикулярно оптической оси 
измерительного прибора 2 (например,  те-
лекамера). Угол a - находится как a = b  - 
g . В данной схеме лазерный излучатель 
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устанавливается на теодолите и необхо-
дим для определения точки пересечения 

опорной и измеряемой оси. 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
Рис. 4. Оптическая система для определения отклонений площадок  

конструкции подвески чувствительных элементов:  
1-базовая площадка, 2-измерительный прибор, 3, 4-зеркала для определения места 

пересечения оптических осей, 5-исследуемая площадка 
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Рис. 5. Измерение положения посадочных мест под чувствительные элементы: 

1 - лазер и теодолит; 2 – большое зеркало; 3 – контролируемая площадка;  
4 – «базовая» площадка (α = 10˚02’34’’) 

Оптические оси базовой и исследуе-
мой площадок лежат в одной плоскости. 
Если они параллельны друг другу, то за-
даётся условие перекрестия. Расстояние и 
углы между зеркалами 3 и 4 в процессе 
проведения измерений не изменяют свою 
величину. На рис. 5 приводится опытная 
схема измерений угла между зеркалами 3 
и 4 с использованием оптического усили-
теля (зеркало 2). После каждого вида ис-
пытаний узел посадочной площадки ин-
дивидуально устанавливается в схему 
вертикального контроля. При проведении 
испытаний требуется минизировать де-
формацию поверхности зеркал от торце-
вых нагрузок в пределах 10''. В соответст-
вии с комплексной программой экспери-
ментальной отработки собранный узел 
посадочного места зеркала подвергается 
испытаниям с целью подтверждения со-
хранности его характеристик: транспорт-

ные технологические испытания; испыта-
ния на прочность к воздействию линей-
ных ускорений по осям Х и Y (вдоль опти-
ческой оси зеркала и в поперечном на-
правлении); испытания на кратковремен-
ные динамические ускорения по осям Х и 
Y; испытания на прочность к воздействию 
пониженной (  -  50°С)  и повышенной (  +  
50°С) температуры; термовакуумные ис-
пытания, при которых температура зерка-
ла изменялась в пределах ±5°С;  при этом 
во всём диапазоне изменения температу-
ры от +12°С до +28°С контролируется ка-
чество зеркала. 

При выборе параметров лазерного 
излучения, расчёт которых следует про-
вести, необходимо исходить из того, что 
их число должно быть минимальным,  так 
как большой объём полученных результа-
тов может затруднять их использование. 
Как правило, наибольшие изменения 
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аберраций имеют место для лучей, иду-
щих на край входного зрачка и край поля 
изображения. Поэтому для подавляющего 
большинства оптических систем доста-
точно ограничиться расчётом следующих 
лучей: для точки на оси – луча, идущего 
на край входного зрачка,  и для края поля 
изображения – главного луча; двух мери-
диональных лучей, идущих на верхний и 
нижний края входного зрачка (с учётом 
виньетирования) и одного внемеридио-
нального луча, идущего в точку зрачка с 
координатами m=0, M=mmax, где mmax – ра-
диус зрачка. 

Для оптических систем, работающих 
с большой числовой апертурой (с боль-
шим относительным отверстием), целесо-
образно рассчитать осевой и внеосевой 
лучи для зоны входного зрачка с коорди-
натой m = max5,0 m . Для систем со сред-
ними и большими полями изображений 
следует дополнительно рассчитать лучи 
пучка, идущего из точки предмета с орди-
натой y = max5,0 y  (или при s1=-¥  для m =

max5,0 m ), где ymax – размер предмета, 
mmax – синус угла поля. 
 При оценке чувствительности сис-
темы к погрешностям изготовления вы-
числяют отклонения DFji функций,  вы-
званные заданными отклонениями конст-
руктивных параметров. Эти отклонения 
функций определяются методом цен-
тральной разности, учитывающей воз-
можность нелинейного изменения Fj. От-
клонение DFij функции при изменении 
параметра pi определяется по формуле: 
DFji= )( -+ F-F jiji , (7) 

где +F ji  - соответствует изменению Dpi; 
-F ji  - соответствует изменению -Dpi. 

Предполагается, что отклонение любого 
параметра pi равновероятно в обе стороны 
от номинала, а также, что отклонения DFji 
подчиняются нормальному закону рас-
пределения. Тогда средние значения от-
клонений функции DFjiср=0, среднее сум-
марное отклонение любой функции 
DFjср=0. Тогда и суммарное отклонение 

подчиняется нормальному закону. По-
этому для вычисления доверительного 
интервала отклонения DFj дов использу-
ется формула теории вероятностей  

DFji дов= ( )
2

1
å
=

=

DF
ti

i
ji . (8) 

Суммарное отклонение DFj нахо-
дится внутри интервала ± DFj дов с вероят-
ностью 99,75%. 

Если количество конструктивных 
параметров мало, то следует использовать 
максимальные изменения каждой функ-
ции, вычисляемые в программе по фор-
муле, которая дает несколько завышен-
ный результат 

DFjimax=å
=

=

DF
ti

i
ji

1
. (9) 

Доверительные интервалы для каж-
дой функции следует выдавать не только 
для всех параметров сразу, но и по груп-
пам: геометрические параметры (отклоне-
ние радиуса кривизны линзы, диаметра, 
толщины), характеристики материала (по-
казатели преломления). Это позволяет вы-
явить причины значительных отклонений 
функций и оценить возможность их 
уменьшения не за счёт ужесточения до-
пусков, а путём, например, пересчёта до-
пусков на изготовление стёкол для опти-
ческих элементов, на механическую обра-
ботку линз, комплектацию по толщинам 
линз. 

Знание доверительных интервалов 
изменения аберраций и параксиальных 
характеристик в некоторых случаях ока-
зывается недостаточным для оценки веро-
ятного ухудшения качества изображения. 
Иногда требуется знать, являются ли из-
менения аберраций при малых измене-
ниях конструктивных параметров незави-
симыми друг от друга  или между ними 
существует определённая линейная связь. 
Знание связей между изменениями функ-
ций может быть полезным и при оценке 
возможности компенсации аберраций при 
сборке путём регулирования воздушных 
промежутков между линзами, что широко 
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используется, например, при сборке объ-
ективов микроскопов. 

Основными требованиями на первом 
этапе контроля посадочных мест под чув-
ствительные элементы являются: диапа-
зон измерений -  от 0' до 10'. погрешность 
измерения - 10'', измерения проводятся 
при нормальных условиях. Параметры ок-
ружающей среды не оказывают влияния 
на точность измерений при обеспечении 
их стабильности в следующих диапазо-
нах: по температуре - ±5°С; по влажности 
- ±5%; по давлению - ±10 мм.  рт.  ст.,  до-
пустимая амплитуда виброперемещений – 
не более 5 мм на дистанции 20 м. Система 
измерений должна позволять производить 
измерения перемещений по трём коорди-
натам, при этом взаимное расположение 
измеряемых элементов может быть про-
извольным без ограничения на степень 
свободы. 

Экспериментальные исследования 
проводились согласно схеме на рис. 4. 
При отработке методики использовался 
теодолит 2Т2А, излучатель – полупровод-
никовый лазер IDL5S-640. Точность из-

мерений составляла 3’’. При длине базо-
вой оси 3 м влияние внешних воздействий 
не наблюдается. 

В результате проведённого анализа 
выявлены следующие первичные погреш-
ности, определяющие точность измерения 
линейных и угловых координат контроли-
руемого объекта: погрешность измерения 
координат центра изображения измери-
тельной марки на ПЗС-матрице измери-
тельного оптико-электронного преобразо-
вателя, обусловленная шумами и дискрет-
ностью приёмной площадки, и погреш-
ность измерения, определяемая отклоне-
нием величины фокусного расстояния 
объективов от номинального значения. 

Таким образом, разработанная мето-
дика контроля положений посадочных 
мест с использованием полупроводнико-
вого лазера позволяет сократить трудоём-
кость испытаний, в том числе процесса 
наладки системы,  в 3  –  4  раза.  При этом 
точность измерений системы составляла 
0,1'', при длине базовой оси 3 м влияние 
внешних воздействий не наблюдается.
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LASER MEASUREMENT SYSTEMS  

FOR STRUCTURAL ELEMENTS’ SPACING CHECK 
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In order to improve monitoring of the provisions of parts during assembly, final operations and subse-

quent operation the laser measuring system is designed to control the angular position of the structure. In relation 
to the task, it is necessary to realize a small-sized measuring rotary system providing high accuracy (error of not 
more than 1.5...2 angular seconds) when significant working distance between the test object and the autocolli-
mator (up to 20 meters) and a relatively wide measurement range (10...12 angular. minutes). The method of 
"straight angled serifs" was constructed to solve this problem. Measuring channel implements a triangulation 
method. In accordance with the method of each video camera measures the viewing angles of the laser diode 
located at the checkpoint . Control surface areas has two phases: the control position of seats held without tech-
nological loads and after loading. In the result of the revealed analysis the following primary errors were estab-
lished to determine the precision measurement of linear and angular coordinates of the test object: the measure-
ment error of the coordinates of the center of the image of the measuring mark on the CCD matrix measuring 
opto-electronic transducer, due to noise and resolution the receiving area and the measurement uncertainty is 
determined by the deviation of the focal length of the lens from the nominal value. 
 

Laser measuring systems, the angular position, structural elements. 
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ИССЛЕДОВАНИЕ ЦИКЛИЧЕСКОЙ ДОЛГОВЕЧНОСТИ МАТЕРИАЛА 
В УСЛОВИЯХ МАЛОЦИКЛОВОЙ УСТАЛОСТИ 

И ДЛИТЕЛЬНОЙ ПРОЧНОСТИ 

© 2014   С.А. Букатый1, А.А. Округин2 
1Рыбинский государственный авиационный технический университет  

имени П.А. Соловьёва 
2Научно-производственное объединение «Сатурн», г. Рыбинск Ярославской области 

Экспериментальные исследования показывают, что основные детали – валы и диски газотурбин-
ных двигателей, работающие в условиях малоцикловой усталости и длительной прочности,  имеют дол-
говечность, значительно превышающую ресурс, определяемый расчётным путём на основе гипотезы 
линейного суммирования повреждений. Следовательно, требуется уточнение расчётных методик, позво-
ляющее полнее использовать резервы прочности деталей. В данной работе проведены исследования 
влияния на долговечность увеличения длительности отнулевого цикла нагружения образцов с периодом 
Т = 200 с и выдержкой на максимальном и минимальном уровнях: Dtmax=120 c и  Dtmin=60 c. Исследова-
ния проводили на стандартных круглых образцах с диаметром рабочего участка 7,5  мм.  Показано,  что 
при остановке нагружения в материале протекают релаксационные процессы, сопровождающиеся рос-
том пластических деформаций и деформационным циклическим упрочнением. При этом установлено, 
что гипотеза о линейном суммировании статической и циклической составляющих повреждений в усло-
виях малоцикловой усталости и длительной прочности не подтверждается. Увеличение в цикле напря-
жений длительности выдержки под нагрузкой до Dtmax=20 c и более приводит к значительному росту – 
до 94 % статической составляющей повреждения. Результаты исследований, полученные при цикличе-
ском и повторно-статическом нагружениях, позволили подтвердить и обосновать существование неиз-
вестного ранее «Эффекта циклического упрочнения» материалов, обусловленного длительностью дейст-
вия максимальных нагрузок в цикле нагружения.  

 
Малоцикловая усталость, длительная прочность, длительность цикла нагружения, напряжённо-

деформированное состояние, эффект циклического упрочнения. 
          

Практика показывает, что экспери-
ментально установленный ресурс валов и 
дисков компрессора газотурбинных дви-
гателей (ГТД), работающих в условиях 
малоцикловой усталости и длительной 
прочности, значительно превышает ре-
сурс, определяемый расчётным путём 
[1, 2, 3]. Следовательно, основные детали 
– валы и диски - имеют дополнительные 
резервы прочности, и на взлётном режиме 
для двигателей можно назначать более 
высокий по сравнению с расчётным уро-
вень нагрузок. При этом требуется уточ-
нение расчётных методик на основе ре-
зультатов испытаний на малоцикловую 
усталость (МЦУ) как стандартных образ-
цов, так и эквивалентно-циклических ис-
пытаний (ЭЦИ) натурных деталей. В на-
стоящее время расчёт долговечности 
деталей выполняют на основе гипотезы 
линейного суммирования повреждений 
[4]. Поэтому для проверки данной гипоте-
зы в Научно-производственном объеди-

нении «Сатурн» проведён ряд исследова-
ний. 

Экспериментальные исследования 
проводили на стандартных круглых об-
разцах (рис. 1) с диаметром рабочего уча-
стка 7,5 мм, с полированной поверхно-
стью из материала ЭП609Ш, используе-
мого для изготовления дисков компрессо-
ра высокого давления. Учитывая механи-
ческие свойства материала при рабочей 
температуре дисков ~400°С (sпц=600МПа, 
s0,2 = 686 МПа, sв = 743 МПа), нагружение 
максимальными напряжениями smax в 
цикле было следующим: 600МПа, 
660МПа, 686МПа и 712МПа. На основа-

Рис. 1. Опытные стандартные образцы 
из сплава ЭП609Ш для испытаний на МЦУ 
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нии диаграммы типового режима взлёта и 
выхода на крейсерский полёт двигателя 
Д30КП в качестве основного был выбран 
цикл нагружения образцов с периодом 
Т = 200 с и выдержкой на максимальном и 
минимальном уровнях: Dtmax = 120 c и  
Dtmin = 60 c (рис. 2). 

 
Для сравнительных испытаний ис-

пользовали циклы нагружения, обычно 
применяемые для испытаний на МЦУ, с 
выдержками Dtmax = Dtmin = 0,5 c и общим 
периодом Т = 2 с. В работе [2] приведена 
диаграмма растяжения с перерывами на-
гружения до 120 с. В смещённой системе 
координат показано, что при остановке 
нагружения протекают релаксационные 
процессы, сопровождающиеся ростом 
пластических деформаций (рис. 3). По-
этому дополнительно были проведены 
испытания образцов с выдержками 
Dtmax = Dtmin = 20 c при Т = 60 с. 

Оценку повреждений, накапливаю-
щихся в образцах в процессе испытаний 
на МЦУ и статических испытаний на дли-
тельную прочность, осуществляли на ос-
новании гипотезы о линейном суммиро-
вании статической и циклической 
составляющих [4]: 

.1=+ цс ПП                       (1) 
Учитывая, что все циклы на каждом 

этапе нагружения одинаковы, можно  за-
писать: 

., **max* ååå =D==
i

i
ц

i

i

i

i
с N

NП
t
N

t
tП t   (2) 

Здесь *
it  – длительность выдержки под 

напряжением σi до разрушения; Ni – число 
циклов нагружения напряжением 
si = smax ; Ni

* = Nц – предельное число цик-
лов нагружения напряжением smax = si , 
определяемое методом универсальных 
наклонов по модифицированной формуле 
Мэнсона [4] 
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где De – размах деформаций, включаю-
щий интенсивность размахов упругих и 
пластических деформаций за цикл нагру-
жения 

( )
pl
i

e
i eD+eD

m+
=eD

12
3 ,                    (4) 

sдл и sm – соответственно предел дли-
тельной прочности материала и среднее 
напряжение цикла; Е(t) и y(t)  – модуль 
упругости и относительное сужение мате-
риала дисков.  

Интенсивности размахов упругих и 
пластических деформаций в цикле нагру-
жения определяли по формуле 
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Для определения Пц и расчётного 
количества циклов Ni

* в соответствии с 
характеристиками материала при темпе-
ратуре 400°С было принято: 
sдл = 700 МПа, Е(t)=1,6×105 МПа и  
y(t) = 0,70. Режимы нагружения образцов, 
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Рис. 3. Диаграмма релаксации  
напряжений  в течение 120 с 
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Рис.2. Схема циклов нагружения 
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результаты испытаний и расчёта цикличе-
ской и статической повреждаемостей при-
ведены в табл. 1. В связи с отсутствием 
кривых Ларсена-Миллера на уровне на-

пряжений  686 и 712 МПа в качестве пре-
дельных расчётных приняты величины 
долговечности, полученные из экспери-
мента.

Таблица 1 - Результаты исследования циклической и статической повреждаемостей 
стандартных круглых образцов из сплава ЭП609Ш 

№ вар. 
п/п 

и тип  
нагруже-

ния 

Характ-ка 
нагруже-

ния 
Δτmax / 
Δτmin, с 

Количество циклов нагружений 
 и длительность наработки  

N циклов /τ час 
Общая нара-

ботка до 
разрушения 
N цикл /τ час 

Ψ, % 
в шейке  
образца 

 

Повреждаемость 

600 
МПа 

660 
МПа 

686 
МПа 

712 
МПа 

Пц+ Пс = П 

1 
цикл 120 / 60 536 / 

16,87 407 / 13,57 3455 / 
114,16 

747 / 
24,89 

5145 / 
171,49 68,56 0,115+20,727 = 

20,842 
2 

цикл 120 / 60 – – – 60 / 
2,00 60 / 2,00 71,41 0,002+1,093 = 

1,095 
3 

цикл 120 / 60 – – 3560 / 
118,64 – 3560 / 

118,64 67,88 0,083+7,301 = 
7,384 

4 
повторно-

статич. 
– 7 / 

30,83 
5 / 

25,76 3 / 11,38 – 15 / 67,97 71,39 ~0 +0,891 = 
0,891 

5 
повторно-

статич. 
– – – 4 / 16,25 – 4 / 16,25 71,54 ~0 +1= 1 

6 
цикл 

20 / 20 – – 14600 / 
81,11 – 14600 / 

81,11 69,36 0,339+4,991 = 
5,330 

7 
цикл 0,5 / 0,5 – – 

46785/ 
6,56 

– 
46785/ 

6,56 
31,10 1,085+0,403 = 

1,488 

8 
статиче-

ский 
– – – – 1 / 1,83 1 / 1,83 71,46 0 +1 = 1 

Расчётные 
данные – 

98720/ 
4300 

54060 / 
140 

43130 / 
16,25 

34820 / 
1,83 – – – 

Анализ полученных результатов 
1. Сравнение вариантов 1, 2 и 8 пока-

зывает, что предварительное циклирова-
ние – "тренировка" при напряжениях, 
равных пределу пропорциональности и 
пределу текучести с увеличенными ин-
тервалами Dtmax и Dtmin , значительно (в 
~12 раз) увеличивает не только цикличе-
скую, но и статическую долговечность. 
Эти испытания свидетельствуют о суще-
ствовании «Эффекта циклического уп-
рочнения» (ЭЦУ), заключающегося в уве-
личении пластических свойств – 
относительного сужения Ψ материала (см. 
варианты 1 и 7) - и увеличении цикличе-
ской и статической долговечности при 
напряжениях, существенно превышаю-

щих предел текучести. Во всех указанных 
вариантах наблюдается квазистатическое 
разрушение с образованием шейки 
(рис. 4). 

 
2. «Эффект циклического упрочне-

ния» опровергает известное положение о 
том, что все материалы с отношением 
sв /s0, 2 < 1,2 при циклическом деформи-
ровании разупрочняются [5]. В рассмот-

Рис. 4. Образование шейки в образцах 
при квазистатическом разрушении 
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ренном случае для ЭП-609Ш 
sв /s0, 2 = 1,08. 

3. В отличие от ЭЦУ, при повторно-
статическом нагружении аналогичное 
предварительное нагружение приводит к 
существенному уменьшению долговечно-
сти (варианты 4 и 5), что отмечено в рабо-
те [6].   

4. Вариант 6 показывает, что релакса-
ционные процессы при Dtmax = Dtmin = 20 c 
также увеличивают пластические свойст-
ва материала и приводят по сравнению со 
стандартным вариантом 7 к существенно-
му увеличению статической долговечно-
сти, но несколько меньшей по сравнению 
с вариантом 3. Циклическая прочность 
при этом увеличивается в 4 раза. Это об-
стоятельство важно учитывать с целью 
уменьшения длительности и трудоёмко-
сти испытаний при разработке циклов на-
гружения для проведения эквивалентных 
циклических испытаний. Вместо 
Dtmax = 120 с приблизительно те же ре-
зультаты можно получить при Dtmax = 20 –
 40 c.  

5. Увеличение длительности циклов 
нагружения (варианты 1 – 3, 6) при увели-
чении статической повреждаемости при-
водит к существенному уменьшению цик-
лической долговечности и 
повреждаемости по сравнению с расчёт-
ной, определяемой по уравнению Мэнсо-
на. Только вариант 7 показывает резуль-
таты, близкие к расчётным. 
Следовательно, уравнение Мэнсона не 
учитывает длительность циклов нагруже-
ния деталей. 

6. В вариантах 1, 3, 6 преобладает ста-
тическая повреждаемость (Пс >> 1). В ва-
рианте 7 преобладает циклическая повре-
ждаемость и полная повреждаемость 
П = 1,488 > 1. Только в вариантах 2 и 4, 
где Пц ≈ 0  и преобладает статическая по-
вреждаемость, П ≈ Пс ≈ 1.  Полученные 
результаты совместных испытаний на 

циклическую и длительную прочность  
подтверждают несостоятельность гипоте-
зы о линейном накоплении повреждений. 

Выводы 
1. Гипотеза о линейном суммирова-

нии статической и циклической состав-
ляющих повреждений не подтверждается. 

2. Статическая и циклическая долго-
вечность деталей при повышенной темпе-
ратуре существенно зависит от длитель-
ности действия Dtmax и Dtmin  
соответственно максимальных и мини-
мальных напряжений в цикле нагружения.  

3. Предварительное циклическое на-
гружение – «циклическая тренировка» 
материала в диапазоне sпц < smax ≤ s0,2 -
существенно повышает длительную проч-
ность и циклическую долговечность дета-
лей при повышенной температуре в мало-
цикловой области и smax > s0,2. Это 
подтверждает существование «Эффекта 
циклического упрочнения», имеющего 
большое значение в энергетическом ма-
шиностроении. 

4. «Эффект циклического упрочне-
ния» сохраняется в области до 
Dtmax = Dtmin = 20 c. При дальнейшем 
уменьшении Dtmax  до 0,5 с наблюдается 
уменьшение статической прочности при 
значительном увеличении числа циклов 
нагружения до разрушения. Поэтому при 
разработке программ и проведении экви-
валентных циклических испытаний на 
МЦУ необходимо учитывать длитель-
ность работы деталей на уровне макси-
мальных нагрузок. 

5. Метод универсальных наклонов 
(модифицированная формула Мэнсона) не 
учитывает длительность действия макси-
мальных и минимальных напряжений в 
цикле нагружения. Для определения об-
ласти применения этого метода требуется 
проведение дополнительных исследова-
ний.
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OF LOW-CYCLE FATIGUE AND LONG-TERM STRENGTH 
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Experimental studies shows that the main parts - the shaft and the disks of gas turbine engines, working in the 
conditions of low-cycle fatigue and durability, have a durability far exceeding the resource identified by calculation 
based on the hypothesis of linear summation of damage. Therefore, further clarification is needed calculation meth-
ods, allowing greater use of the reserves of strength parts. The performed research studies the influence on the dura-
bility of the increasing duration of zero cycle of loading samples with a period of T=200 s. and the restraint at the 
maximum and minimum levels: Dtmax=120 s. and Dtmin=60 s. The studies were performed on a standard round spec-
imens with the diameter of the working area of 7.5mm. Shown that when you restrain a loading there is in the mate-
rial proceeds relaxation process, combined with a deforming cyclic hardening and increasing of the plastic defor-
mation. It was found that the hypothesis of a linear summation of static and cyclic components of the damage in the 
conditions of low-cycle fatigue and long-term strength is not confirmed. The increasing of the restraint in the load-
ing cycle under the load to Dtmax=20 s. or more leads to a significant increase - up to 94 % of the static component 
of damage. The research results obtained during cyclic and repeated static loading, helped to confirm and substanti-
ate the existence of a previously unknown “Effect of cyclic hardening materials”, due to the duration of the maxi-
mum load in the cycle of loading. 
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ЭФФЕКТИВНОСТЬ СЛОЖНЫХ ЦИКЛОВ ГАЗОТУРБИННОЙ УСТАНОВКИ 
С РАЗНОЙ СТЕПЕНЬЮ ПОДОГРЕВА В ПЕРВОЙ И ВТОРОЙ СТУПЕНЯХ 

 
©2014   В.А. Иванов 

 
ОАО «Авиадвигатель», г. Пермь 

 
Разработана методика нахождения параметров сложного цикла газотурбинной установки (ГТУ) с 

промежуточным подогревом при условии равенства эффективных коэффициентов полезного действия 
(КПД) простого и сложного циклов и разной степени подогрева газа в первой и второй ступени. Показа-
но, что при условии равенства эффективных КПД простого и сложного циклов и уменьшении степени 
подогрева во второй ступени по сравнению с первой максимум работы и эффективного КПД достигается 
при степени повышения давления, оптимальной по эффективному КПД (экономической) для простого 
цикла, которая может являться функцией степени подогрева как в первой, так и во второй ступени. Уста-
новлено, что при условии равенства эффективных КПД простого и сложного циклов, уменьшении степе-
ни подогрева во второй ступени и экономической степени повышения давления, найденной в функции 
этой степени подогрева, обеспечивается большая величина максимальной работы, чем при экономиче-
ской степени повышения давления, найденной в функции степени подогрева в первой ступени. 

Простой и сложный цикл, эффективный КПД, максимум работы и КПД. 
Введение. При практическом проек-

тировании ГТУ сложного цикла с проме-
жуточным подогревом возникает необхо-
димость уменьшить степень подогрева во 
второй ступени q2 по сравнению с первой 
q1 с целью уменьшения расхода воздуха, 
отбираемого из компрессора на охлажде-
ние второй высокотемпературной турби-
ны. Это позволит повысить эффектив-
ность и надёжность ГТУ. 

В работах [1,2] показано, что при ус-
ловии равенства эффективных КПД про-
стого (цикл 1-1) и сложного цикла с про-
межуточным   подогревом   (цикл  1-2)  
hе1-1=hе1-2 и одинаковой степени повыше-
ния температуры (степени подогрева) в 
первой и второй ступенях q1=q2 максимум 
работы и эффективного КПД сложного 
цикла достигается при одинаковой степе-
ни повышения давления (СПД) - опти-
мальной по эффективному КПД (эконо-
мической) для простого цикла, являющей-
ся функцией параметра q1. Такая законо-
мерность сложного цикла является прин-
ципиальным отличием от простого цикла, 
в котором при экономической СПД работа 
уменьшается с большим градиентом.  

Рассмотрим, сохраняется ли указан-
ная закономерность при разной степени 
подогрева газа в первой и второй ступенях 

q1¹q2 сложного цикла с промежуточным 
подогревом и нахождении параметров 
простого цикла в зависимости от парамет-
ра q1 или q2. 

 
Рис.1. Схема ГТУ сложного цикла  

с промежуточным подогревом 
 

Нахождение параметров сложного  
цикла при разной степени подогрева 
газа в ступенях. На рис. 1 показана схема 
ГТУ сложного цикла с промежуточным 
подогревом. 

Введём обозначения: q=Тг/Та- сте-
пень повышения температуры в цикле; 
på=рк/ра- общая степень повышения дав-
ления в цикле; pт1=рк/рт1-степень пониже-
ния давления газа в первой ступени цикла 
(в первой турбине); pт2=рт1/ра- степень по-
нижения давления газа во второй ступени 
цикла (во второй турбине); е=på(k-1)/k; 
ет1=pт1

(k-1)/k; ет2=pт2
(k-1)/k; р,  Т- полное дав-

ление и температура заторможенного по-
тока; к- компрессор; кс- камера сгорания; 
т-  турбина;  1,  2-  первая и вторая ступень 
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понижения давления газа; а- окружающая 
атмосфера; г- газ; в- воздух; k- показатель 
адиабаты (принято k=kг=kв=1,4); h- КПД 
цикла и процессов сжатия (расширения) в 
цикле. 

Для простоты простые и сложные 
циклы с промежуточным подогревом (да-
лее просто сложные циклы) рассмотрим 
как действительный цикл с идеальным 
газом, газовая постоянная и показатель 
адиабаты которого остаются неизменны-
ми.  

Пусть промежуточный подогрев газа 
увеличивает удельное количество подве-
дённой теплоты (далее просто подведён-
ной теплоты) на величину DQ, а эффек-
тивную удельную работу (далее просто 
работу) сложного цикла - на величину 
DLe. Тогда для эффективного КПД слож-
ного цикла запишем выражение 

)
/1
/1

(
11

11
11

11

11

21

21
21

-

-
-

-

-

-

-
-

D+
D+

=

=
D+
D+

==

QQ
LL

QQ
LL

Q
L

ee
e

eee
e

h

h

,          (1) 

где he1-1=Le1-1/Q1-1. 
Очевидно, условие равенства эффек-

тивных кпд простого и сложного циклов 
hе1-1=hе1-2 будет выполняться, если 
DLe/Le1-1=DQ/Q1-1 или  

QL ee D=D -11h .                              (2) 
Пусть степень понижения давления 

газа в первой ступени pт1 – независимая 
переменная, обеспечивающая условие (2). 
Выразим приращения параметров DLe, DQ 
сложного цикла через параметры Le1-1, 
Q1-1 простого цикла и независимую пе-
ременную pт1. 

С этой целью запишем известные 
формулы [3] для относительной  работы 
`Le=Le/(CpTa) и относительной подведён-
ной теплоты `Q=Q/(CpTa) сложного цикла 
(отнесённых к произведению теплоёмко-
сти на температуру атмосферного возду-
ха) при разной степени подогрева газа в 
первой q1 и второй q2 ступенях цикла. 
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Последняя формула в работе [3] пре-
образована в формулу 
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Используя (3) и (5), запишем также 
формулу для эффективного КПД сложно-
го цикла с учётом постоянной теплоёмко-
сти газа во всех процессах 
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Формулы для относительной работы 
и подведённой теплоты простого цикла в 
зависимости от степени подогрева газа во 
второй ступени q2 имеют вид`Le1-1=(е-
1)(q2hкhт/е-1)/hк и `Q1-1=[q2-(е-1)/hк-1].  

Тогда формула (5) соответствует ви-
ду `Q1-2=`Q1-1+D`Q. Приведём формулу 
(3) также к виду `Le1-2=`Le1-1+D`Le.  

С этой целью вынесем за скобки 
член (е-1)/hк и после преобразований по-
лучим следующее выражение для пара-
метра `Le1-2 
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Как видно из выражений (5)  и (7),  
первые члены этих выражений при усло-
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вии hт2=hт являются параметрами просто-
го цикла `Le1-1 и `Q1-1, найденным в зави-
симости от параметра q2, а оставшиеся 
члены приращениями этих параметров 
равны  
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Подставив выражения (8) и (9) в ра-
венство (2), после преобразований полу-
чим квадратное уравнение относительно 
переменной pт1(ет1): 
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Решив это уравнение и отбросив не 
подходящий по физическому смыслу ко-
рень, найдём параметр pт1равн.hе (ет1равн.hе), 
обеспечивающий  выполнение условия 
hе1-1=hе1-2: 

еe е )1( 11
т22

т11
ет1равн --= h

hq
hq

h .    (10) 

Используя формулу (10) для пара-
метра ет1равн.hе и формулы (3), (5), (6) для 
работы, подведённой теплоты и эффек-
тивного КПД сложного цикла, а также из-
вестные формулы для параметров просто-
го цикла, найдём зависимости этих пара-
метров от общей СПД при одинаковой 
q1=q2 и разной q1>q2 степени подогрева в 
ступенях сложного цикла (рис. 2). 

Как видно из рис.  2,  в сложном цик-
ле при условии hе1-1=hе1-2 максимум эф-
фективной работы и эффективного КПД, а 
также минимум подведённой теплоты при 
одинаковой степени подогрева в ступенях 
(q1=q2) и нахождении параметров просто-
го цикла в зависимости от параметра q1 
(линии 1) достигается при экономической 
СПД для простого цикла p1

åоптhе1-1,  соот- 

 
Рис. 2. Зависимость параметров простого (- - - ) и 
сложного (       ) циклов с промежуточным подог-

ревом от общей степени повышения давления 
(h*

к=0,85; h*
т1=0,89; h*

т2=h*
т=0,94): 1- сложный 

цикл при одинаковой степени подогрева в ступе-
нях q1=q2=6 и простой цикл при q=6; 

 2- сложный цикл при разной степени подогрева в 
ступенях q1=6, q2=5,5 и простой цикл при 

q=q2=5,5; 3- сложный цикл при разной степени 
подогрева в ступенях q1=6, q2=5,5 и простой цикл 

при q=q1=6; ·- экстремумы 

ветствующей параметру q1. При разной 
степени подогрева в ступенях (q1>q2) и 
нахождении параметров простого цикла в 
зависимости от параметра q2 (линии 2) – 
при экономической СПД p2

åоптhе1-1, соот-
ветствующей параметру q2.  Покажем,  что 
последний результат также является зако-
номерностью. 
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Так как Le1-2=hе1-1Q1-2, то для просто-
ты достаточно показать, что функция `Q1-

2=f(på) имеет экстремум при экономиче-
ской СПД p2

åоптhе1-1 и учесть, что произ-
ведение двух экстремумов в общем случае 
– также экстремальная величина. 

Подставим формулу (10) в формулу 
подведённой теплоты (5), и после преоб-
разований при hт2=hт получим 
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Заметим, что полученная формула 
(11) не включает параметр ет1 и является 
простой функцией двух переменных q2 и 
е. Дифференцируя (11) по параметру е и 
приравнивая производную к нулю, после 
преобразований получим квадратное 
уравнение 
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Решив это уравнение, найдём подхо-
дящий по физическому смыслу корень 
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Формула (12) совпадает с известной 
формулой  для экономической СПД 
pоптhе1-1 (еоптhе1-1), если она является функ-
цией параметра q2. Следовательно, функ-
ции `Le1-2=f(på) и `Q1-2=f(på) имеют экс-
тремум при этой экономической СПД. 
Параметрические расчёты показывают, 
что это минимум подведённой теплоты 
`Q1-2мин и максимум работы сложного 
цикла `Le1-2макс. 

Из рис.  2  видно также,  что в слож-
ном цикле при условии hе1-1=hе1-2, разной 
степени подогрева в ступенях цикла 
(q1>q2) и нахождении параметров просто-
го цикла в зависимости от параметра q2 
максимум эффективного КПД достигается 

при максимуме степени понижения дав-
ления газа во второй ступени. Покажем, 
что это является закономерностью, также 
как при одинаковой степени подогрева 
q1=q2 в ступенях сложного цикла [1,2]. 

Используя формулу (10), получим 
следующее выражение для степени пони-
жения давления газа во второй ступени 
сложного цикла pт2(ет2): 

)1)(/(
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112т21т11т
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Из уравнения видно, что максимум 
степени понижения давления газа во вто-
рой ступени при разной степени подогре-
ва в ступенях сложного цикла (q1>q2) со-
ответствует максимуму эффективного 
КПД простого цикла hе1-1. 

Как видно из рис.  2,  в сложном цик-
ле при условии hе1-1=hе1-2, разной степени 
подогрева в ступенях (q1>q2) и нахожде-
нии параметров простого цикла в зависи-
мости от параметра q1 максимум эффек-
тивной работы и эффективного КПД (ли-
нии 3) достигается также при экономиче-
ской СПД для простого цикла p1

åоптhе1-1, 
соответствующей параметру q1. Однако 
величина максимума Le1-2макс значительно 
меньше, чем при нахождении параметров 
простого цикла в зависимости от парамет-
ра q2. 

Таким образом, при разной степени 
подогрева в ступенях (q1>q2) упомянутая 
закономерность изменения параметров 
сложного цикла, являющаяся принципи-
альным отличием от простого цикла, не 
зависит от метода нахождения параметров 
простого цикла: в зависимости от пара-
метра q1 или q2. От этих параметров зави-
сит лишь величина экономической СПД и, 
соответственно, эффективного КПД цик-
ла. 

Эффективность сложных циклов 
при параметрах простого цикла, най-
денных в зависимости от степени по-
догрева газа в первой или второй сту-
пени. Эффективность сложных циклов 
при условии равенства эффективных КПД 
простого и сложного циклов определяется 
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увеличением их работы по сравнению с 
работой простого цикла. Наибольшая эф-
фективность сложного цикла обеспечива-
ется при параметрах простого цикла, най-
денных в зависимости от степени подог-
рева газа во второй ступени сложного 
цикла q2. Это объясняется тем, что как 
видно из рис. 2, при зависимости пара-
метров простого цикла от параметра q2 
(линии 2) с уменьшением степени подог-
рева газа во второй ступени сложного 
цикла по сравнению с первой (q2<q1) уве-
личивается степень понижения давления 
газа в первой ступени pт1 пропорциональ-
но увеличению отношения q1/q2,  как это 
видно из формулы (10), и становится 
больше, чем при зависимости параметров 
простого цикла от параметра q1 (линии 1). 
Пропорционально увеличению параметра 
pт1 понижается температура газа на выхо-
де из первой ступени и увеличивается ко-
личество теплоты, подведённое во второй 
ступени. 

В результате, при уменьшении пара-
метра q2<q1 остаётся постоянным общее 
количество подведённой в сложном цикле 
теплоты Q1-2 мин, соответствующее эконо-
мической СПД p2

Sоптhе1-1. Максимум рабо-
ты сложного цикла Le1-2макс, достигаемый 
также при этой экономической СПД, 
уменьшается лишь пропорционально 
уменьшению максимума эффективного 
КПД сложного цикла, как это следует из 
формулы: Le1-2=hе1-1Q1-2. 

Как видно из рис. 2, при зависимости 
параметров простого цикла от параметра 
q1 (линии 3) с уменьшением степени по-

догрева газа во второй ступени сложного 
цикла по сравнению с первой (q2<q1) ос-
таётся практически постоянной степень 
понижения давления газа в первой ступе-
ни pт1 и соответственно остаётся постоян-
ной температура газа на выходе из первой 
ступени.  

В результате, при уменьшении пара-
метра q2<q1 уменьшается количество теп-
лоты, подведённой во второй ступени, и 
общее количество подведённой в сложном 
цикле теплоты Q1-2 мин, соответствующее 
экономической СПД p1

Sоптhе1-1. 
Уменьшается и максимум работы 

сложного цикла Le1-2макс пропорционально 
уменьшению минимального количества 
подведённой теплоты Q1-2 мин при сохра-
нении максимума эффективного КПД. 

Вывод. При условии равенства эф-
фективных КПД простого и сложного 
циклов, уменьшении степени подогрева 
газа во второй ступени сложного цикла по 
сравнению с первой (q2<q1) и нахождении 
параметров простого цикла в зависимости 
от параметра q2 остаётся постоянным ми-
нимальное количество подведённой в 
сложном цикле теплоты, соответствую-
щее экономической СПД. Это обеспечи-
вает большую величину максимальной 
работы цикла при этой СПД, чем при на-
хождении параметров простого цикла в 
зависимости от параметра q1, когда мини-
мальное количество подведённой тепло-
ты, соответствующее экономической 
СПД, уменьшается с уменьшением пара-
метра q2. 
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EFFICIENCY OF COMPLEX CYCLES OF A GAS TURBINE UNIT  
WITH VARYING DEGREES OF HEATING IN THE FIRST AND SECOND STAGES 

©2014   V.A. Ivanov 

Joint-Stock Company «Aviadvigatel», Perm, Russian Federation 
The method of finding parameters of complex cycle gas turbine with intermediate heating is created, pro-

vided that effective efficiencies of simple and complex cycles are equal and the degree of gas heating at the first 
and second stages is different. It is shown, that under the conditions of equality effective efficiencies of simple 
and complex cycles and decrease of the degree of gas heating at the second stage compared with that at the first 
one, the work and effective efficiency maximum is achieved at of the degree of increase of pressure is optimal in 
terms of  effective  efficiency (economic)  for  the  simple  cycle,  which  may be  the  function  of  the  degree  of  gas  
heating both at the first and the second stage. It is found that under the conditions of equality effective efficien-
cies of simple and complex cycles, decrease of the degree of gas heating at the second stage and economic of the 
degree of increase of pressure determined as the function this of degree of heating, provides a higher work max-
imum compared with that achieved under economic of the degree of increase of pressure determined as the func-
tion of the degree of gas heating at the first stage. 

Simple and complex cycle, effective efficiency, maximum of work and efficiency. 
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УДК 621.438.082 

ЭФФЕКТИВНОСТЬ СЛОЖНЫХ ЦИКЛОВ ГАЗОТУРБИННОЙ УСТАНОВКИ 
 С ОТБОРОМ ВОЗДУХА НА ОХЛАЖДЕНИЕ  
МЕЖТУРБИННОЙ КАМЕРЫ СГОРАНИЯ 

©2014   В.А. Иванов 

ОАО «Авиадвигатель», г. Пермь 
Рассмотрена возможность повышения эффективного коэффициента полезного действия (КПД) 

сложного цикла газотурбинной установки (ГТУ) с промежуточным подогревом при условии равенства 
эффективных КПД простого и сложного циклов, уменьшении степени подогрева во второй ступени по 
сравнению с первой и степени повышения давления, оптимальной по эффективному КПД (экономиче-
ской) для простого цикла. Экономическая степень повышения давления найдена в функции от степени 
подогрева во второй ступени, так как это обеспечивает наибольшее увеличение работы сложного цикла  
по сравнению с работой простого цикла. Эффективный КПД сложного цикла с отбором воздуха на охла-
ждение межтурбинной камеры сгорания найден как сумма эффективного КПД простого регенеративного 
цикла для части воздуха,  отбираемой на охлаждение,  и эффективного КПД сложного цикла с промежу-
точным подогревом для оставшейся части воздуха. Установлено, что эффективный КПД сложного цикла 
с отбором воздуха на охлаждение межтурбинной камеры сгорания и его регенеративным подогревом 
выше эффективного КПД аналогичного сложного цикла без отбора воздуха и достигает максимума, так-
же как и работа этого цикла, при экономической степени повышения давления для простого цикла. 

Сложный цикл, степень подогрева в ступенях сложного цикла, регенерация теплоты отрабо-
тавшего газа. 

Введение. При увеличении работы 
цикла ГТУ за счёт введения промежуточ-
ного подогрева возникает необходимость 
уменьшить степень подогрева во второй 
ступени q2 сложного цикла по сравнению 
с первой ступенью q1 с целью уменьше-
ния расхода воздуха, отбираемого из ком-
прессора на охлаждение второй высоко-
температурной турбины, имеющей более 
длинные лопатки, чем первая. 

Эффективность сложных циклов с 
промежуточным подогревом при приня-
том условии равенства эффективных КПД 
простого и сложного циклов определяется 
увеличением их работы по сравнению с 
работой простого цикла. В работе [1] по-
казано, что наибольшая эффективность 
сложных циклов с промежуточным по-
догревом обеспечивается при параметрах 
простого цикла, найденных в зависимости 
от степени подогрева газа во второй сту-
пени сложного цикла q2. Это объясняется 
тем, что при уменьшении параметра 
(q2<q1) уменьшается степень повышения 
давления (СПД) в сложном цикле, опти-
мальная по эффективному КПД (экономи-
ческая) простого цикла, но сохраняется 
общее количество теплоты, подведённой в 
сложном цикле. В результате максимум 

работы сложного цикла, достигаемый при 
экономической СПД, уменьшается наибо-
лее экономичным путём пропорционально 
уменьшению максимума эффективного 
КПД. 

В статье с учётом изложенного спо-
соба обеспечения наибольшей эффектив-
ности сложного цикла с промежуточным 
подогревом (далее просто сложного цик-
ла) рассматривается влияние введения от-
бора воздуха из компрессора для охлаж-
дения межтурбинной камеры сгорания на 
понижение эффективного КПД сложного 
цикла и возможность увеличения этого 
эффективного КПД за счёт регенерации 
теплоты отработавшего в турбинах газа 
(ОГ) путём подогрева охлаждающего воз-
духа, так как обычный способ регенера-
ции путём подогрева воздуха за компрес-
сором невозможен при экономической 
СПД из-за отрицательной разности тем-
пературы газа за турбинами и воздуха за 
компрессором. 

Методика нахождения параметров 
сложного цикла с регенеративным по-
догревом воздуха, отбираемого из ком-
прессора на охлаждение КС2. На рис. 1 
показана схема ГТУ сложного цикла с 
промежуточным подогревом, отбором 
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воздуха из компрессора на охлаждение 
межтурбинной камеры сгорания (КС2) и 
регенерацией теплоты отработавших га-
зов путём подогрева отбираемого на ох-
лаждение воздуха. 

Введём обозначения: q=Тг/Та- сте-
пень повышения температуры в цикле; 
på=рк/ра- степень повышения давления в 
цикле; pк1=рк1/ра- степень повышения дав-
ления в первой ступени сложного цикла 
(до места отбора воздуха из компрессора); 
pт1=рк/рт1-степень понижения давления в 
первой сложного ступени цикла (в первой 
турбине); pт2=рт1/ра- степень понижения 
давления во второй ступени сложного 
цикла (во второй турбине);  

 
 
 
 
 
 
 
 
е=på(k-1)/k; ек1=pк1

(k-1)/k; ет1=pт1
(k-1)/k; 

ет2=pт2
(k-1)/k; р, Т- полное давление и тем-

пература заторможенного потока; sр- сте-
пень регенерации; р- регенератор; к- ком-
прессор; кс- камера сгорания; т- турбина; 
1, 2- первая и вторая ступень повышения 
(понижения ) давления; а- окружающая 
атмосфера; г- газ; в- воздух; k- показатель 
адиабаты (принято k=kг=kв=1,4); h- КПД 
цикла и процессов сжатия (расширения) в 
цикле; е- эффективный; S- общий. 

Для простоты циклы ГТУ рассмот-
рим как действительный цикл с идеаль-
ным газом, газовая постоянная и показа-
тель адиабаты которого остаются неиз-
менными. Сложный цикл рассмотрим с 
разной степенью подогрева в ступенях 
(q1>q2) и параметрами простого цикла, 
найденными в функции от параметра q2. 

Равенство КПД простого и сложного 
циклов обеспечим за счёт нахождения 
степени понижения давления в первой 
ступени сложного цикла по известной 
формуле 

еe е )1( 11
т22

т11
ет1равн --= h

hq
hq

h .                (1) 

Эффективный КПД сложного цикла 
с отбором воздуха на охлаждение КС2 без 
регенерации теплоты ОГ найдём как сум-
му эффективных КПД простого цикла 
(цикл 1-1) hе1-1 для части воздуха, отби-
раемой на охлаждение КС2, и сложного 
цикла с промежуточным подогревом 
(цикл 1-2) hе1-2 для оставшейся части цик-
лового воздуха 

)1(2111
тб

21 nn еe
о
e -+= --- hhh ,              (2) 

где n=Gв.отб/Gв.к – расход отбираемого на 
охлаждение КС2 воздуха Gв.отб, отнесён-
ный к расходу воздуха на входе в ком-
прессор Gв.к.  

Так же найдём и удельную эффек-
тивную работу (далее просто работу) 
сложного цикла с отбором воздуха на ох-
лаждение КС2 

)1(2111
тб

21 nLnLL ee
о
e -+= --- .              (3) 

Такой подход позволяет использо-
вать известные формулы эффективных и 
удельных параметров простого и сложно-
го циклов без их усложнения. 

Пусть для простоты место отбора 
воздуха из компрессора на охлаждение 
КС2 соответствует равенству давлений 
охлаждающего воздуха и газа за первой 
турбиной (без учёта гидравлических по-
терь в трубопроводах и регенераторе), т.е. 
равенству степени повышения давления 
воздуха в первой ступени и степени по-
нижения давления газа во второй ступени 
pк1=pт2.  

Тогда эффективный КПД простого 
цикла с термодинамическими параметра-
ми pк1, q2, без регенерации теплоты ОГ и с 
постоянной теплоёмкостью газа во всех 
процессах найдём по известной формуле  
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а с учётом регенерации теплоты ОГ по 
формуле, полученной в [2] 

 
Рис. 1. Схема ГТУ сложного цикла  

с промежуточным подогревом, отбором воздуха 
из компрессора на охлаждение межтурбинной  
камеры сгорания и регенеративным подогревом 

отбираемого на охлаждение воздуха 
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где 
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Эффективный КПД сложного цикла 
с разной степенью подогрева в ступенях 
(q1>q2) найдём по известной формуле  
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Здесь `Le=Le/(CpTa)- относительная 
удельная работа цикла (отнесённая к про-
изведению теплоёмкости на температуру 
атмосферного воздуха), `Q=Q/(CpTa)- от-
носительная удельная теплота, подведён-
ная в цикле. 

Эффективный КПД сложного цикла с 
отбором воздуха на охлаждение КС2 и 
регенерацией теплоты ОГ путём подогрева 
отбираемого воздуха найдём как сумму 
эффективных КПД простого регенератив-
ного цикла hе1-1р и сложного цикла с про-
межуточным подогревом hе1-2 для тех же 
частей циклового воздуха 

)1(2111
тб

21 nn ерe
о

рe -+= --- hhh .          (7) 
Влияние регенеративного подог-

рева воздуха, отбираемого на охлажде-
ние КС2, на параметры сложного цик-
ла. Заметим,  что,  как видно из формулы 
(1), увеличение параметра q1 по сравне-
нию с q2 приводит к увеличению степени 
понижения давления газа в первой ступе-
ни pт1(ет1) пропорционально увеличению 
отношения q1/q2 и соответственно к 
уменьшению степени понижения давле-
ния газа во второй ступени pт2(ет2)  и по-
вышению температуры газа за турбиной 
Тт2. Увеличение параметра q1 по сравне-
нию с q2 приводит  к уменьшению пара-
метра pк1(ек1) при равенстве pк1=pт2, необ-
ходимом для охлаждения КС2, и соответ-
ственно к понижению температуры воз-
духа Тк1, отбираемого из компрессора на 
охлаждение КС2. В результате при q1>q2 
перепад температур газа и воздуха в реге-
нераторе DТр=Тт2-Тк1 увеличивается, что 

способствует эффективному использова-
нию теплоты ОГ для повышения эффек-
тивного КПД сложного цикла с отбором 
воздуха на охлаждение КС2. 

В работе [3] получена зависимость 
удельной поверхности регенератора 
fр=Fр/Gв от степени регенерации sр для 
трубчатого противоточного регенератора 
с отношением водяных эквивалентов воз-
духа и продуктов сгорания 
j=СрвGв/Cрп.сGп.с=1. Так как в рассматри-
ваемом сложном цикле расход отрабо-
тавшего в турбинах газа многократно пре-
вышает расход воздуха, отбираемого из 
компрессора на охлаждение КС2, то зави-
симость fр=f(sр) была дополнена число-
выми зависимостями при j<1, получен-
ными расчётом по формуле В.В. Уварова  

p

p

р

рв
р к

с
f
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j -

-

-
=

1
1

ln
)1( , 

где Кр – коэффициент теплопередачи. 
Коэффициент j приближённо (при 

равенстве теплоёмкости газа и воздуха) 
находился по формуле  

j= Gв.отб/( Gв.к-Gв.отб)=n/(1-n). 
Согласно ей, с увеличением относи-

тельного расхода воздуха на охлаждение 
КС2 до n=0,5 отношение водяных эквива-
лентов увеличивается до j=1. Зависимо-
сти fр=f(sр) при j£1 показаны на рис. 2. 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Рис. 2. Зависимость удельной поверхности  
регенератора от степени регенерации  
при отношении водяных эквивалентов  

воздуха и газа j£1 
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Как видно из рис. 2, при j=1 удель-
ная поверхность регенератора, соответст-
вующая границе её интенсивного увели-
чения, равна fр

гран=2,5 и достигается при 
граничном значении степени регенерации 
sр

гран=0,7, величина которой известна 
также по другим работам, например [4]. 
Из рис. 2 найдём значения степени реге-
нерации sр

гран при значениях j<1 и удель-
ной поверхности регенератора fр

гран=2,5, 
которую примем за максимально возмож-
ную для регенератора с целью минимиза-
ции его размеров. Таким способом полу-
чена зависимость sр

гран=f(j), которая с 
учётом n=j/(1+j) преобразована в 
sр

гран=f(n) и показана на рис. 3.  
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
Рис. 3. Зависимость параметров сложного цикла  

с разной степенью подогрева в ступенях 
и регенеративным подогревом воздуха, 

отбираемого на охлаждение КС2, 
от относительной величины отбираемого 
расхода воздуха n=Gв.отб/Gв.к (q1=6, q2 =5,5; 

påоптhе1-1=46,4; h*
к1=0,87; h*

к=0,85; h*
т1=0,89; 

h*
т2=0,94) 

 
На рис. 3 показана зависимость па-

раметров сложного цикла с разной степе-
нью подогрева в ступенях q1=6, q2 =5,5 и 
регенеративным подогревом воздуха, от-
бираемого на охлаждение КС2, от относи-
тельной величины отбираемого расхода 
воздуха n=Gв.отб/Gв.к при экономической 
СПД для простого цикла påопт.hе1-1, яв-
ляющейся функцией параметра q2. Как 
видно из рис. 3, с увеличением отбора 
воздуха на охлаждение КС2 (с увеличени-

ем коэффициента n) работа Lе1-2
отб и эф-

фективный КПД hе1-2
отб сложного цикла 

уменьшаются, но с учётом регенеративно-
го подогрева отбираемого воздуха со сте-
пенью регенерации sр

гран  эффективный 
КПД сложного цикла hе1-2р

отб сначала уве-
личивается и достигает максимума при 
n=0,3, а затем уменьшается.  

Рис. 4. Зависимость параметров сложного цикла  
(          ) с разной степенью подогрева в ступенях 

и отбором воздуха на охлаждение КС2 
от общей степени повышения давления 

(q1=6, q2 =5,5; h*
к1=0,87; h*

к=0,85; h*
т1=0,89; 

h*
т2=0,94); 1- сложный цикл без отбора воздуха на 
охлаждение КС2; 2- сложный цикл с отбором 

воздуха на охлаждение КС2 с n=Gв.отб/Gв.к =0,2; 
3- сложный цикл с регенеративным подогревом 

воздуха, отбираемого на охлаждение КС2; 
    простой цикл для отбираемого воздуха с 

q=q2=5,5 и регенерацией теплоты отработавших 
газов  с  sр

гран=0,87;  ·- экстремумы 
 
Это является следствием того, что с 

увеличением параметра n степень регене-
рации sр

гран сначала слабо уменьшается, а 
после достижения n=0,3 (j=0,42) градиент 
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её уменьшения увеличивается, как это 
видно из рис. 2. 

На рис. 4 показана зависимость па-
раметров сложного цикла с разной степе-
нью подогрева в ступенях q1=6,  
q2 =5,5 и отбором воздуха на охлаждение 
КС2 от общей СПД при относительной 
величине отбираемого расхода воздуха 
n=0,2, которая достаточна для конвектив-
но - плёночного охлаждения камер сгора-
ния [5]. 

Из рис. 4 следует: 
- максимум параметров `Lе1-2 и hе1-2 

сложного цикла без отбора воздуха на ох-
лаждение КС2 (линии 1) при q1>q2 дости-
гается при экономической СПД для про-
стого цикла påоптhе1-1=46,4, являющейся 
функцией параметра q2, т.е. наиболее эко-
номичным путём; 

- максимум параметров `Lе1-1 и hе1-1 
простого цикла для отбираемого воздуха 
(параметр hе1-1 не показан) достигается 
при экономической СПД påоптhе1-1, так как 
эти параметры являются функцией пара-
метра pк1, равного параметру pт2 сложного 
цикла, который достигает максимума при 
этой экономической СПД [1]; 

- максимум эффективного КПД 
сложного цикла с отбором воздуха на ох-
лаждение КС2 без его регенеративного 

подогрева hе1-2
отб (линии 2),  как сумма 

КПД простого и сложного циклов по ра-
венству (2), ниже максимума эффективно-
го КПД без отбора воздуха hе1-2 и дости-
гается,  как и максимум работы этого 
сложного цикла `Lе1-2, при экономической 
СПД для простого цикла påоптhе1-1; 

- максимум эффективного КПД 
сложного цикла с отбором воздуха на ох-
лаждение КС2 и его регенеративным по-
догревом hе1-2р

отб (линии 3), как сумма 
КПД простого и сложного циклов по ра-
венству (7), выше максимума эффектив-
ного КПД сложного цикла без отбора воз-
духа hе1-2 и достигается при экономиче-
ской СПД для простого цикла påоптhе1-1. 

Вывод. Эффективный КПД сложно-
го цикла с разной степенью подогрева в 
ступенях (q1>q2), отбором воздуха на ох-
лаждение межтурбинной КС2  и его по-
догревом за счёт использования теплоты 
отработавших газов со степенью регене-
рации, соответствующей границе интен-
сивного увеличения поверхности тепло-
обмена, выше эффективного КПД анало-
гичного сложного цикла без отбора воз-
духа и достигает максимума, как и работа 
этого цикла, при экономической СПД для 
простого цикла, являющейся функцией 
параметра q2. 
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EFFICIENCY OF COMPLEX CYCLES OF GAS TURBINE UNITS  
WITH AIR BLEED FOR THE COOLING  

OF INTERMEDIATE COMBUSTION CHAMBERS 
 

©2014   V.A. Ivanov 
 

Joint-Stock Company «Aviadvigatel», Perm, Russian Federation 
 

The possibility of effective efficiency increase of a complex cycle gas turbine with intermediate heating is 
considers provided that effective efficiencies of simple and complex cycles are equal, the degree of gas heating 
at the second stage is lower than that at the first one and the degree of increase of pressure the simple cycle is 
optimal in terms of effective efficiency (economic). The economic degree of increase of pressure is determined 
as the function of the degree of heating at the second stage, as it provides the maximum of work increase in the 
complex cycle compared with that in the simple cycle. The effective efficiency of the complex cycle with the 
selection of air for intermediate combustion chamber cooling is found by summing up the effective efficiency of 
the simple regenerative cycle for the part of air, selected on cooling, and that of the complex cycle with interme-
diate heating of the other part of the air. It is found that the effective efficiency of the complex cycle with the 
selection of air for intermediate combustion chamber cooling and its regenerative heating is higher than that 
without the selection of air and the effective efficiency of the complex cycle as well as the work of this cycle 
reaches its maximum at economic the degree of increase of pressure in the simple cycle. 
 

Complex cycle, degree of heating in steps of complex cycle, regeneration of heat outflow gas. 
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ЗАВИСИМОСТЬ ЭНЕРГЕТИЧЕСКИХ ХАРАКТЕРИСТИК 
ГАЗОВЫХ ХОЛОДИЛЬНЫХ МАШИН  СТИРЛИНГА 

ОТ ВНЕШНИХ И ВНУТРЕННИХ ПАРАМЕТРИЧЕСКИХ ВЕЛИЧИН 
© 2014   В.Н. Белозерцев 

Самарский государственный  аэрокосмический университет им. академика С.П. Королёва 
(национальный исследовательский университет) 

Увеличение холодопроизводительности холодильной машины осуществляется посредством изме-
нения давления заправки и частоты вращения привода. Для работы с минимальными суммарными поте-
рями и максимальной холодопроизводительностью давление заправки и частота вращения не должны 
меняться произвольно. Связь между ними осуществляется через одинаковые минимальные суммарные 
потери в регенераторе. Внутренние параметрические величины холодильной машины (давление заправ-
ки, относительная температура, относительный мёртвый объём, соотношение максимальных описанных 
объёмов рабочих полостей) и внешние (частота вращения привода) оказывают влияние на энергетиче-
ские характеристики машин. В статье представлена оценка влияния этих параметрических величин на 
действительные характеристики холодильной машины и определены возможности и способы их форси-
рования. 

Холодильная машина, холодопроизводительность, регенератор, гидравлические потери, тепловые 
мосты, давление заправки, частота вращения привода, относительный мёртвый объём, относительная 
температура, форсирование. 

Эффективность решения многих за-
дач в авиационной и космической технике 
определяется достижениями в области 
бортовых систем охлаждения летательных 
аппаратов. Основой этих систем вплоть до 
80К являются газовые холодильные ма-
шины (ГХМ), работающие по обратному 
циклу Стирлинга [1]. Уровень холодопро-
изводительности этих машин составляет 
значение от долей до десятков ватт. Рабо-
та этих установок на номинальном  режи-
ме подразумевает постоянство таких па-
раметров, как температуры детандерной 
( XT ) и компрессорной ( ГT ) полости, энер-
гетических характеристик: холодопроиз-
водительности ( 2Q ), теплоты отводимой 
от компрессорной полости ( 1Q ) и работы 
цикла ( ЦL ).  Однако возможны ситуации, 
когда в результате действия внешних фак-
торов значения этих величин могут от-
клоняться от своих номинальных значе-
ний. Это может происходить  за счёт уве-
личения теплопритоков  из окружающей 
среды в зону термостатирования холо-
дильной машины. Поэтому актуальным 
является изучение вопроса о возможности 
форсирования их характеристик с целью 
обеспечения работоспособности бортовых 

систем в таких условиях. Общеизвестны 
также и методы форсирования этих теп-
ловых машин: по давлению заправки и 
частоте вращения привода [1,2].  Эти па-
раметры непосредственно влияют на уро-
вень подводимой и отводимой тепловой 
мощности теплообменных аппаратов, их 
массогабаритные размеры, а также на 
уровень возникающих в них потерь. По-
этому целью данной работы является вы-
явление зависимости энергетических ха-
рактеристик ГХМ, потерь, возникающих в 
теплообменных аппаратах при работе от 
частоты вращения привода и давлении 
заправки, а также определение рабочих 
интервалов давлений и частоты. Характер 
зависимости энергетических характери-
стик холодильной машины от давления 
заправки и частоты привода может быть 
оценён по методике Шмидта [2] следую-
щими выражениями: 

2 2 0,5

sin
,

1 (1 )
ср ОХP V

Q
p d q

d
× × × ×

=
+ -

                  (1) 

1 2Q Q t= × ,                                          (2) 

1 2ЦL Q Q= -                                       (3) 
и представлен на pис.1. 
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Рис.1. Зависимость параметров цикла 

холодильной машины от давления заправки 

 
Рис.2. Зависимости реальных параметров 
холодильной машины от частоты привода 

 
С увеличением частоты вращения 

энергетические характеристики цикла ос-
таются без изменения, однако растут теп-
ловые мощности рабочих полостей. При 
форсировании машин Стирлинга по этим 
параметрам меняются режимы работы те-
плообменных аппаратов. 

Суммарные потери в регенераторе  
=D SQ +D 1HQ +DPQ ΔQНР                 (4) 

включают потери:  
- на недорекуперацию: 
Δ ( ) .15,01 ррН QQ h-=  
Величина тепловой нагрузки регенератора 
рассчитывается из выражения: 

 ( ) ( )
Ц

РГХГPP PPVТTCGQ
t

e 12 minmax ×-×××+-××=  ; 

- на гидравлические сопротивления   

P
GQ P
rD = D × ; 

-  за счёт теплопроводности по корпусу и 
насадке регенератора 

( )
P

ХГPЭФННР l
ТTFАQ 1

×-××=D l .  

Эти потери приводят к уменьшению 
действительной холодопроизводительно-
сти холодильной машины. Изменение 
давления заправки и частоты вращения 
привода по-разному сказываются на темпе 
изменения энергетических характеристик. 
Но общим является то, что суммарные те-
пловые потери в регенераторе при опре-
делённом соотношении между его длиной 
и диаметром (  ) при фиксирован-

ных  и n принимают минимальное зна-
чение (pис. 3,4). 

 
Рис. 3. Зависимость суммарных потерь 

 в регенераторе от    
при разных давлениях заправки 

Найденные с учётом полученных по-
терь значения действительных энергети-
ческих характеристик: 

1 1
1
2ДQ Q QS= + D , 

2 2
1
2ДQ Q QS= - D , 

1 2ЦД Д ДL Q Q= -  

представлены на рис.5,6. 
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Рис. 4. Зависимость суммарных потерь от    

при разных частотах  

 
Рис. 5. Зависимость действительных 

характеристик ГХМ от давления заправки 

 
Рис. 6. Зависимость действительных 

характеристик ГХМ от частоты вращения 
привода 

 
Из графиков видно, что холодильная 

машина начинает работать с давления за-
правки 0,25 МПа и частоты вращения 
привода 700 об /мин. Представленные за-
висимости позволяют установить связь 
между давлением заправки и частотой 
вращения привода pз = f(n) и параметры, 
соответствующие максимальным значе-
ниям действительной холодопроизводи-
тельности.  

Поэтому при форсировании холо-
дильных машин Стирлинга изменять не-
обходимо  одновременно оба параметра в 

соответствии с определёнными выше ус-
ловиями и рис. 7 (суммарный рабочий 
объём   холодильной  машины  составил 
15 см3).   Вид    корреляционной   кривой  
pз = f(n)  для ГХМ с базовыми проектиро-
вочными параметрами: холодопроизводи-
тельностью 10 Вт, температурами детан-
дерной полости Tx = 150K, компрессорной 
полости Tг = 160K,  давлением  заправки 
pз = 2·105 Па, частотой вращения привода 
1000 об/мин представлен на рис.7. Следу-
ет выбирать переразмеренные по тепло-
вой нагрузке (следовательно и по массе) 
регенераторы с  от 10 до 80, что и дела-
ется на практике [1]. 

 
Частота вращения привода 

Рис. 7. Зависимость рабочих интервалов давлений 
заправки и частот вращения привода 

Представленные на рис.7 рабочие 
характеристики справедливы для холо-
дильной машины с конкретными относи-
тельными параметрами:     

TГ
TХ

t =

 
- относительной температурой; 

2 2 2 cos
2

К К
K S

t t a
d

t
+ + × × ×

=
+ + ×

 -  вспо-

могательным параметром,  

2
1

X
S

t
t
× ×

=
+

- приведённый мёртвый объём; 

P

ОХ

VХ
V

= -относительный «мёртвый» объ-

ём; 
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ОГ

О Х

VK
V

= -относительный описанный объ-

ём рабочих полостей.  
При переменных ;t ;Х K корреля-

ционные зависимости pз = f(n) представ-
лены на рис. 8.  

 
Рис.8. Объединённая характеристика рабочих 
режимов ГХМ по давлению заправки и частоте 

 
Значения величин варьировались в 

интервалах: τ =1,2…3,6; Х = 0,2…2,5; К = 
0,1…4. Выбранные границы изменения 
величин взяты не случайно: меньшие зна-
чения t , К и большие Х соответствуют 
условиям, когда действительная холодо-
производительность машины превращает-
ся в ноль. 

Из представленной на рис.8 зависи-
мости видно, что область совпадения гра-
фиков находится в диапазоне значений  
давления  заправки  от 0,9 до 1,7 МПа и 
частоты вращения привода от 700 до 1100 
об/мин. Это означает, что в данной облас-

ти влияние τ, Х и К на Рз и n пренебрежи-
мо мало. Следовательно, данный диапазон 
является областью с устойчивыми энерге-
тическими  характеристиками ГХМ. Он 
может быть рекомендован, как область 
предпочтительных рабочих режимов с 
точки зрения максимальной действитель-
ной холодопроизводительности. 

При n >1900 об/мин, Pз>3,12МПа  и 
n < 200 об/мин, Pз < 0,5МПа наблюдается 
наибольший разброс значений соотно-
шения температур, относительного мёрт-
вого объёма и соотношения объёмов ра-
бочих полостей. Представленные на рис. 8 
характеристики позволили обобщить по-
лученные результаты в виде аппроксими-
рующей зависимости:  

61700 0,1119 10р n= × - × . 
Выводы  

1. Для форсирования холодильных 
машин Стирлинга по давлению заправки и 
частоте вращения привода и достижения 
при этом минимальных потерь в регенера-
торе и максимальной холодопроизводи-
тельности должны одновременно менять-
ся оба параметра давление заправки и час-
тота вращения привода в соответствии с 
рабочей характеристикой  

61700 0,1119 10р n= × - × .  
2. Диапазон с устойчивыми характе-

ристиками ГХМ соответствует диапазону 
значений давления заправки от 0,9 до 
1.7МПа. 

Библиографический список
1. Новотельнов В.Н., Суслов А.Д., 

Полтараус В.Б. Криогенные машины. 
СПб.: Политехника, 1991. 332 с. 

2. Уокер Г.  Машины,  работающие по 
циклу Стирлинга. М.: Энергия, 1978. 145 
с. 

3. Грезин А.К., Зиновьев В.С. Микро-
криогенная техника. М.: Машинострое-
ние, 1977. 232 с. 

Сведения об авторе
Белозерцев Виктор Николаевич, 

кандидат технических наук, доцент 
кафедры теплотехники и тепловых 
двигателей, Самарский государственный 
аэрокосмический университет имени 
акажемика С.П. Королёва (национальный 

исследовательский университет). Е-mail: 
vick.belozertzew@yandex.ru. Область 
научных интнресов: исследование 
рабочих процессов тепловых двигателей и 
холодильных машин. 

 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета    №5(47), часть 4, 2014 

 
94 

 
DEPENDENCE OF ENERGY CHARACTERISTICS 
OF STIRLING GAS REFRIGERATING MACHINES 

ON EXTERNAL AND INTERNAL PARAMETRIC VALUES 
© 2014  V.N. Belozertcev 

Samara State Aerospace University, Samara, Russian Federation 

The question of forcing the heat engines Stirling is important. The increase of cold-productivity of the re-
frigeration machine is carried out by means of change of pressure filling and Internal parametric values of refrig-
erating machines: filling pressure, relative temperature, relative dead volume, the ratio of the maximum de-
scribed volumes working cavities and external: frequency of rotation effects on the energy characteristics of ma-
chines. The article presents the assessment of the impact of these parametric values on the real characteristics of 
refrigerating machines and identify opportunities and ways of forcing speed of the drive. To work with minimum 
total power losses and maximum cooling capacity of the filling pressure and speed must not be changed arbitrari-
ly. The relationship between them via the same minimum total losses in the regenerator. 

The refrigerator, capacity, thermal capacity at the minimum temperature in cycle, a regenerator, hydrau-
lic, thermal bridges , the minimum total losses, pressure of refueling, frequency of the rotation. 

References 
1. Novotelnov V.N., Suslov A.D., 

Poltaraus V.B. Kriogennye mashiny [Cryo-
genic units]. Saint-Petersburg: Politechnika 
Publ., 1991. 332 p.  

2. Walker G. Mashiny, rabotajushhie po 
ciklu Stirlinga [The units working on a Stir-

ling cycle]. Moscow: Energia Publ, 1978. 
145 p.  

3. Grezin A.K., Zinovev V.S. Mikrokrio-
gennaja tehnika [The microcryogenic tech-
nics]. Мoscow: Mashinostroenie Publ., 1977. 
232 p. 

About the author 
Belozertsev Victor Nikolaevich, Can-

didate of Science (Engineering), Associate 
Professor of heating engineering and thermal 
engines department, Samara State Aerospace 

University. Е-mail: vick.belozertzew 
@yandex.ru. Area of Research: working pro-
cesses of thermal engines and refrigerators. 

 

 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета    №5(47), часть 4, 2014 

 95

УДК 621.436:62-71 

РАЗРАБОТКА КОНСТРУКЦИИ  
СОПЛОВОЙ ЛОПАТКИ ГАЗОТУРБИННОГО ДВИГАТЕЛЯ  

С ВСТРОЕННЫМИ ВИХРЕВЫМИ ТРУБАМИ 
© 2014   С.В. Веретенников, С.Н. Баринов  

Рыбинский государственный авиационный технический университет  
имени П.А. Соловьёва 

 
Представлены результаты численных и экспериментальных исследований теплообмена закручен-

ных потоков в циклонных каналах и вихревых трубах с использованием в качестве рабочей среды возду-
ха и перегретого водяного пара. Проведены исследования зависимости результатов от числа элементов 
расчётной области и от шага по времени. На основе экспериментальных данных проведено сравнение 
работы неадиабатной вихревой трубы на воздухе и водяном паре. Проведены численные исследования 
сопряжённого теплообмена сопловой лопатки турбины с двумя встроенными вихревыми энергораздели-
телями с перегретым водяным паром в качестве охладителя. Приведены расходная характеристика ло-
патки, зависимость эффективности охлаждения от расхода охладителя  и получено распределение темпе-
ратуры  в материале лопатки. 

Вихревая труба, сопловая лопатка турбины, эффект Ранка. 
Введение 
Температура газа перед турбиной, 

величина которой ограничена свойствами 
применяемых жаропрочных сплавов и 
применяемой системой охлаждения, ока-
зывает существенное влияние на значение 
коэффициента полезного действия (КПД) 
газотурбинного двигателя (ГТД). Система 
охлаждения должна обеспечить работу 
лопатки на приемлемом по условиям 
термопрочности уровне температуры 
стенки; она призвана также скомпенсиро-
вать неравномерность тепловых потоков 
по обводу профиля лопатки и обеспечить 
минимальный градиент температур. 
Одним из перспективных направлений в 
создании систем охлаждения является 
использование закрученных потоков, так 
как их характерные особенности наиболее 
полно подходят для создания эффек-
тивной схемы конвективных и конвек-
тивно-плёночных систем охлаждения 
лопаток проточной части ГТД. Закручен-
ный поток характеризуется значитель-
ными радиальными градиентами скорости 
и давления, высоким уровнем турбулент-
ных пульсаций, активным и консерватив-
ным воздействием центробежных сил на 
структуру потока. Существенное увеличе-
ние коэффициента теплоотдачи дости-
гается при закрутке потока с одновре-

менной генерацией охлажденных масс 
пара (эффект Ранка). 

Новым направлением в создании 
эффективных систем охлаждения сопло-
вых лопаток ГТД является использование 
вихревых энергоразделителей (ВЭ) в сис-
темах закрытого парового охлаждения 
комбинированных установок. В зависимо-
сти от давления используемого пара при 
реализации такой конструкции могут сра-
батываться большие перепады давления 
по сравнению с воздушным охлаждением, 
величина которых будет определяться 
только ступенью отбора пара из турбины 
и точкой возврата в магистраль питатель-
ной воды.  

 
Численное и экспериментальное 
исследование теплообмена 
закрученных потоков 

Эффективность применения вихре-
вых энергоразделителей в системах охла-
ждения лопаток ГТД зависит от выбора 
оптимальных геометрических и режим-
ных параметров, однако на сегодняшний 
день теплообмен в вихревых трубах оста-
ётся малоизученным. Ниже приведены 
некоторые результаты эксперименталь-
ных и численных исследований газодина-
мики и теплообмена в противоточной 
вихревой трубе.  
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На модели противоточной вихревой 
трубы [1] были проведены исследования 
сеточной сходимости численного модели-
рования газодинамики закрученного тече-
ния. Геометрические параметры вихревой 
трубы: двухзаходное закручивающее уст-
ройство с тангенциальными соплами пря-
моугольной формы (отношение сторон b:h 
= 1:2), диаметр камеры энергоразделения 
d = 10 мм; относительный диаметр диа-
фрагмы 50,d д = ; относительная площадь 
сопловых вводов 1,0=cf ; длина камеры 
энергоразделения 8=l  калибров. В каж-
дом новом расчёте изменялось только 
число элементов неструктурированной 

тетрагональной сетки расчётной области 
внутренних каналов вихревой трубы (N = 
1098552; 3211404; 5102889; 6660583; 
8871787); геометрия и граничные условия 
оставались неизменными. Начальное зна-
чение физического шага по времени 10-5 с; 
в ходе расчёта шаг по времени увеличи-
вался до 10-3 с (промежуточные значения 
5·10-5; 10-4; 5·10-4 с). По результатам рас-
чётов построены графики зависимости 
массового расхода, температуры адиабат-
ного торможения и энтальпии потока, вы-
численной по параметрам торможения, на 
входе, «горячем» и «холодном» выходах 
от числа элементов расчётной области 
(рис. 1).  

   
а б в 

Рис. 1. Зависимость массового расхода (а); температуры адиабатного торможения (б); полной  
энтальпии (в) от числа элементов расчетной области (шаг по времени 10-3 с):  

1 – вход; 2 – выход  «горячего» потока; 3 – выход «холодного» потока 
 

Величина относительного откло-
нения от баланса массового расхода и 
энергии уменьшается с увеличением 
числа элементов расчётной области, 
причём для расхода отклонение 
уменьшается быстрее. Для массового 
расхода минимальная величина откло-
нения составляет 0,131 %, для энтальпии – 
2,4 %. Несмотря на высокую точность 
выполнения закона сохранения массы и 
энергии, наблюдается значительное изме-
нение величина Т* от числа элементов. 

Графики зависимости массового рас-
хода, температуры адиабатного торможе-
ния и полной энтальпии от шага по вре-
мени имеют качественно одинаковый вид 
для различных сеток.  Как видно из рис.2,  
уже при t = 5·10-4 с дальнейшее увеличе-

ние шага по времени не вызывает сущест-
венного изменения ни одной из рассмат-
риваемых величин. Таким образом, можно 
сделать вывод, что при моделировании 
газодинамики течения в данной вихревой 
трубе расчёт необходимо остановить при 
шаге по времени  5·10-4 с. 

При численном моделировании 
теплообмена с использованием неструкту-
рированной тетрагональной сеткой с 
призматическим подслоем наблюдалась 
зависимость коэффициента теплоотдачи 
от числа слоёв, особенно вблизи закру-
чивающего устройства (рис.3). На значи-
тельном удалении 5»l  от закручиваю-
щего устройства количество слоёв в 
пристенной области не оказывало влияния 
на значение коэффициента теплоотдачи. 
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а б в 

Рис. 2. Зависимость G, Т* и I* от шага по времени τ (число элементов N = 8871787):  
1 – вход; 2 – выход  «горячего» потока; 3 – выход «холодного» потока 

 

 
Рис. 3. Распределение коэффициента 

теплоотдачи по длине камеры энергоразделения 
при различном количестве призматических слоёв: 

1 – 10 слоёв; 2 – 13 слоёв; 3 – 17 слоёв 
 

Для сравнения величины коэффи-
циента теплоотдачи при течении в 
вихревой трубе и циклонном канале были 
проведены оценочные численные расчё-
ты. Геометрия вихревой трубы [1] отли-
чалась от циклонного канала только 
наличием патрубка охлаждённого потока. 
Расчёты проводились с использованием в 
качестве рабочей среды модели идеаль-
ного газа при одинаковых граничных 
условиях, моделях турбулентности и 
других начальных параметрах. Проведён-
ное численное моделирование показало, 
что коэффициент теплоотдачи при тече-
нии в камере энергоразделения вихревой 
трубы значительно выше по всей длине 
теплообменной поверхности, чем при 
течении в циклонном канале (рис. 4). 

 
Рис. 4. Распределение коэффициента 

теплоотдачи по длине циклонного канала и  
камеры энрегоразделения вихревой трубы:  
1 - вихревая труба; 2 – циклонная камера 
В работе [1] представлены резуль-

таты экспериментального исследования 
теплообмена в вихревой трубе с приме-
нением воздуха и перегретого водяного 
пара в качестве рабочей среды. Были 
выявлены наиболее эффективные режимы 
работы на воздухе вихревого энергораз-
делителя предложенной конструкции: при 
доле охлажденного потока 48,0=m  и 
перепаде давления 3,3=p  коэффициент 
теплоотдачи на поверхности камеры 
энергоразделения достигал максимально-
го значения 578=a  (Вт/(м

2
·К);  на по-

верхности патрубка охлаждённого потока 
максимальное значение коэффициента 
теплоотдачи 572=a  Вт/(м

2
·К) достигает-

ся при 74,0=m  и 3,3=p  (рис. 5).  
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а б 
Рис. 5. Распределение коэффициента теплоотдачи по длине камеры энергоразделения: а) и трубки  
охлажденного потока б)  (воздух): 1 –  2, 5; 0, 74;p = m =  2 – 3, 3; 0, 48;p = m =  3 – 2; 0, 48;p = m =   

4 – 2; 0, 74;p = m = 5 – 3; 0, 74;p = m =  6 – 2, 5; 0, 48;p = m =  7 – 3, 3; 0, 74;p = m = 8 – 3; 0, 48p = m =  
 

Результаты экспериментов [1] с 
использованием перегретого водяного 
пара (Т = 383 К; 6,0=m ; 2=p ) 
представлены на рис.  6.  Из рис.  5  и 6  
видно, что коэффициент теплоотдачи при 
использовании пара значительно (более 
чем на 200 %) превышает значения  a  при 
использовании воздуха. 

Рис. 6. Распределение коэффициента  
теплоотдачи  по длине:  

1 – патрубка охлажденного потока;  
2 – камеры энергоразделения ( 48,0=m ; 2=p ; 

водяной пар) [1] 
Приведённые результаты численных 

и экспериментальных исследований 
доказывают преимущества циклонно-
вихревого охлаждения и показывают 
принципиальную возможность (по 

уровню достигаемых значений a) их 
использования в системах охлаждения 
лопаток ГТД. 

В [1] приведены результаты экспе-
римента по оценке темпа охлаждения 
удобообтекаемой модели с встроенной 
вихревой трубой с поворотным каналом 
(рис.7). Геометрические параметры ВЭ: 
диаметр камеры энергоразделения d =  16  
мм, относительная площадь сопла 

1,0=cf , относительный диаметр диа-
фрагмы 50,d д = , относительная длина до 
закручивающего устройства 5=l . В за-
кручивающем устройстве применено тан-
генциальное сопло прямоугольного сече-
ния с отношением сторон 1:2. На «горя-
чем» конце установлен развихритель в 
виде плоской пластины. Для максимально 
возможного сохранения закрутки и пол-
ного давления отверстие диафрагмы со-
единено с охлаждающим каналом вход-
ной кромки плавным круглым каналом. 
Принцип работы лопатки с ВЭ состоит в 
следующем: охладитель поступает из ре-
сивера 1 через сопло закручивающего 
устройства 2 в центральный канал модели 
3, делится на два потока – периферийный 
нагретый 9 и центральный охлаждённый 
8. Нагретый поток 9 охлаждает централь-
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ную часть модели и выбрасывается через 
отверстие дросселя 6 в газовый тракт. Ох-
лаждённый в ВЭ центральный поток 8 че-
рез диафрагму 4 и плавный поворотный 
канал входной кромки 7 охлаждает её и 
выпускается в газовый поток. 

 
Рис. 7. Схема удобообтекаемой модели 

с встроенным вихревым энергоразделителем: 
1 – ресивер;   2 – закручивающее устройство; 
3 – камера энергоразделения; 4 – диафрагма; 

5 – развихритель; 6 – дроссель; 7 – канал входной 
кромки; 8 – осевой охлаждённый поток; 

9 – периферийный нагретый поток 
В ходе экспериментов осуществ-

лялось охлаждение нагретой удобообте-
каемой модели модели воздухом и 
перегретым водяным паром. Как видно из 
рис. 8, темп охлаждения при использо-
вании перегретого водяного пара в два 
раза превышает темп охлаждения при 
использовании воздуха. 

Численное моделирование 
сопряжённого теплообмена сопловой 
лопатки с встроенными вихревыми 
энергоразделителями 

Внутренние каналы сопловой лопа-
тки с вихревой системой охлаждения, 
предложенной в [2, 3],  представлены на  

 
Рис. 8. Распределение темпа охлаждения по длине 

охлаждающего канала: 1) перегретый водяной 
пар; 2) воздух [1] 

 
рис. 9. Хладагент через завихрители 1 
подаётся в две камеры энергоразделения 
2. В камере энергоразделения 2 
интенсивно закрученный периферийный 
поток, перемещаясь от завихрителя 1 к 
дросселю 3, с одной стороны, 
нагревается, охлаждая вогнутую и 
выпуклую поверхности пера,  а с другой 
стороны, дополнительно нагревается в 
процессе энергоразделения, отбирая 
энергию у приосевых масс пара, 
перемещающихся в противоположном 
направлении. Истекая из отверстия 
диафрагмы в канал 4, хладагент 
пониженной температуры подаётся на 
охлаждение выходных кромок и 
выбрасывается в газовый тракт через 
щель. Нагретый поток из камеры 
энергоразделения выбрасывается через 
перфорацию на спинке 6 в корневом и 
периферийном сечениях (по 3 отверстия 
диаметром 1,0 мм). На охлаждение 
входной кромки охлаждающий поток 
подаётся по наружному радиусу и 
сбрасывается в газовый тракт через 
отверстия перфорации входной кромки 5 
(2 ряда по 22 отверстия диаметром 0,7 
мм со стороны спинки и столько же со 
стороны корыта). 

Для оценки эффективности систе-
мы охлаждения выполнено численное 
моделирование процесса сопряжённого 
теплообмена при различных давлениях 
хладагента – перегретого водяного пара 
(Р* = 1,78·105; 1,8·105; 1,88·105; 2·105 Па). 
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Остальные граничные условия остава-
лись неизменными: среднее давление на 
входе в межлопаточный канал Р* = 
1728300 Па; средняя температура на 
входе в межлопаточный канал Т* = 1773 
К; температура подаваемого водяного 
пара Т* = 673 К; среднее давление на 
выходе из межлопаточного канала Р = 

1324800 Па.  
На рис. 10 представлена расходная 

характеристика лопатки: зависимость 
суммарного расхода хладагента от 
перепада давления – разности давлений 
подаваемого водяного пара и среднего 
давления в межлопаточном канале. 

 

 

Рис. 9. Внутренние каналы сопловой лопатки с встроенными вихревыми энергоразделителями: 
 1 – закручивающее устройство; 2 – камера энергоразделения; 3 – дроссель; 4 – канал охлаждённого 

потока; 5 – отверстия перфорации входной кромки; 6 – отверстия перфорации на спинке

 
Рис. 10. Расходная характеристика сопловой 

лопатки с двумя вихревыми энергоразделителями 
 

На сегодня предел жаропрочности 
сплавов, используемых для изготовления 
лопаток, составляет приблизительно 1173 К. 

Как видно из рис. 11, система охлаждения, 
предложенная в [2, 3], удовлетворяет 
требованиям жаростойкости. 

На рис. 12 представлены зависимости 
средней и минимальной эффективности 
охлаждения от относительного расхода 
перегретого пара. Типичное значение 
средней эффективности охлаждения для 
лопаток с конвективно-плёночным охлажде-
нием при Gотн = 6,4 % равна θср ≈ 0,65 [2], а 
для лопатки с встроенными вихревыми 
энергоразделителями q ср ≈ 0,78.  В то же 
время из рис.  11  видно,  что увеличение 
давления пара (и, как следствие, массового 
расхода) не приводит в исследуемом 
диапазоне к значительному росту средней 
эффективности охлаждения. 
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а                                                                                          б 
Рис. 11. Распределение температуры в среднем сечении пера лопатки при различных давлениях пара: 

 а) Р* = 1,88·105 Па; б)  Р* = 2·105 Па

 
Рис. 12. Зависимость средней и минимальной  

эффективности охлаждения от относительного 
расхода пара: 

 1 – средняя эффективность; 2 – минимальная 
эффективность 

Заключение  
Приведённые в статье численные и 

экспериментальные исследования газоди-
намики и теплообмена закрученных тече-
ний показывают высокий уровень значе-
ний коэффициента теплоотдачи в вихре-
вых энрегоразделителях. Значения a  при 
применении перегретого водяного пара в 
два раза выше, чем при использовании 
воздуха. Сопловая лопатка с встроенными 
вихревыми энрегоразделителями обладает 
высокой средней эффективностью охлаж-
дения: при Gотн =  6,4  % срq на 0,13 выше, 
чем у традиционных конвективно-
плёночных схем охлаждения.  
Работа выполнена при финансовой поддержке 
гранта Президента РФ № МК-749.2014.8. 
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DEVELOPMENT OF THE CONSTRUCTION OF A GAS TURBINE ENGINE VANE 
WITH BUILT-IN VORTEX TUBES 

© 2014   S.V. Veretennikov, S.N.Barinov  

Soloviev Rybinsk State Aviation Technical University, Rybinsk, Russian Federation 
 

This paper presents the results of numerical and experimental studies of heat transfer of swirling flows in 
channels and cyclonic vortex tubes using as a working medium of air and superheated steam. The research re-
sults of the calculation depends on the number of elements of the computational domain and on the time step. 
The experimental data were compared non-adiabatic of the vortex tube in air and water vapor. Numerical study 
of conjugate heat transfer vane turbine with two integrated eddy energy separators with superheated steam as a 
coolant. Given flow characteristic of the blade, the dependence of the cooling efficiency of the coolant flow and 
temperature distribution obtained in the material of the blade. 

 
Vortex tube, nozzle turbine blade, vortex effect. 
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УДК 621.453 
 

РАССМОТРЕНИЕ ТЕОРЕТИЧЕСКОЙ ВОЗМОЖНОСТИ СОЗДАНИЯ 
ВЕРНЬЕРНОГО ЭЛЕКТРОРАКЕТНОГО ДВИГАТЕЛЯ 

© 2014  Б.Е. Байгалиев, А.В. Черноглазова, Е.А. Тумаков, С.В. Темникова  
Казанский национальный исследовательский технический университет  

имени А.Н.Туполева – КАИ 
Рассматривается возможность создания верньерного электроракетного двигателя. Предлагаемый 

двигатель будет работать по следующей схеме: рабочее тело (жидкость) подаётся через пористую 
вставку в камеру сгорания с помощью шестерёнчатого насоса. При течении жидкости через пористую 
вставку жидкость принимает температуру этой вставки и может её превысить при определённых 
условиях. Одним из этих условия является пористость вставки меньше 0,05. Процесс будет протекать в 
два этапа. На первом этапе жидкость превращается в пар, который затем нагревается до температуры 
пористой вставки и может превысить её. В качестве пористой вставки можно использовать пористые 
материалы, изготовленные из металла, имеющего температуру плавления от температуры плавления 
меди до температуры плавления вольфрама. На втором этапе энергия, полученная на первом этапе, 
высвобождается в сопловом аппарате для создания тяги. Подвод энергии на превращение жидкости в пар 
и его перегрев осуществляется установкой токов высокой частоты (ТВЧ), коэффициент полезного 
действия (КПД) которых достигает 95%. Таким образом, в камере сгорания рабочее тело имеет 
температуру, необходимую для обеспечения требуемых параметров ракетного двигателя.  

Ракетный двигатель, рабочее тело, установка ТВЧ, нагревательный элемент ТВЧ, поршневой 
насос, пористое тело. 

Особенностью верньерных двигате-
лей является малый расход рабочего тела, 
в роли которого выступает газ под 
высоким давлением.  

В электрических ракетных двигате-
лях (ЭРД) в качестве источника энергии 
для создания тяги используется электри-
чество.  

Известен [1] реактивный двигатель 
летательных аппаратов, который вклю-
чает подачу в камеру сгорания 
газообразного рабочего тела, нагрев за 
счёт лазерного излучения и истечение 
высокотемпературных продуктов сгора-
ния из сопла, которое создаёт реактивную 
тягу. Существенным недостатком описан-
ного ракетного двигателя является низкое 
значение КПД передачи энергии от 
лазерного источника к рабочему телу (не 
более 20%). 

Рабочее тело (жидкость) подаётся 
через пористую вставку (скелет) в камеру 
сгорания с помощью шестерёнчатого 
насоса. При течении жидкости через 
пористую вставку жидкость принимает 
температуру этой вставки и может её 
превысить при определённых условиях. 
Одним из этих условий является 

пористость вставки меньше 0,05. [2]. 
Процесс будет протекать в два этапа. На 
первом этапе жидкость превращается в 
пар, который затем нагревается до 
температуры пористой вставки и может 
превысить её. В качестве пористой 
вставки можно использовать пористые 
материалы, изготовленные из металла, 
имеющего температуру плавления от 
температуры плавления меди до 
температуры плавления вольфрама. 
Подвод энергии на превращение 
жидкости в пар и его перегрев 
осуществляется установкой ТВЧ. КПД 
этих установок достигает 95%.  

В качестве теплоносителя желатель-
но применение неагрессивной и 
нетоксичной жидкости. К пористой 
вставке необходимо подводить тепла 
столько, чтобы проходящий через неё 
теплоноситель не позволял этой вставке 
расплавиться [2]. На выходе из пористой 
вставки температура теплоносителя мо-
жет значительно превышать температуру 
плавления этой вставки, причём сама 
вставка будет оставаться целой. 

Таким образом, в камере сгорания 
рабочее тело имеет температуру, необхо-

http://ru.wikipedia.org/wiki/%D0%AD%D0%BB%D0%B5%D0%BA%D1%82%D1%80%D0%B8%D1%87%D0%B5%D1%81%D0%BA%D0%B8%D0%B9_%D1%80%D0%B0%D0%BA%D0%B5%D1%82%D0%BD%D1%8B%D0%B9_%D0%B4%D0%B2%D0%B8%D0%B3%D0%B0%D1%82%D0%B5%D0%BB%D1%8C
http://ru.wikipedia.org/wiki/%D0%AD%D0%BB%D0%B5%D0%BA%D1%82%D1%80%D0%B8%D1%87%D0%B5%D1%81%D0%BA%D0%B8%D0%B9_%D1%80%D0%B0%D0%BA%D0%B5%D1%82%D0%BD%D1%8B%D0%B9_%D0%B4%D0%B2%D0%B8%D0%B3%D0%B0%D1%82%D0%B5%D0%BB%D1%8C
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димую для обеспечения требуемых 
параметров ракетного двигателя. 

Энергия подводится к пористой 
вставке, нагрев теплоносителя осуществ-
ляется за счёт передачи тепла от пористой 
вставки к теплоносителю. Нагрев осу-
ществляется в зависимости от темпера-
туры плавления пористой вставки. 

Ракетный двигатель (рис.1) содер-
жит блок управления 1, нагревательный 
элемент ТВЧ 2, пористое тело 3, насос 4, 
резервуар 5, индуктор 6 (рис.2).  

 
Рис.1. Схема предлагаемого двигателя: 1 - блок 
управления, 2 - нагревательный элемент ТВЧ,  

3 - пористое тело, 4 - насос, 5 - резервуар,  
6 – индуктор 

 
Рис.2. Схема индуктора: 1 - генератор 

индукционного нагревателя (переменного тока),  
2 - конденсатор, 3 – катушка индуктивности 

 
Получено дифференциальное урав-

нение течения газа через пористую 
вставку с учётом вязкостной диссипации. 
Результаты решения данного уравнения 
показали, что при уменьшении порис-

тости вставки до 0,02 при неизменной 
пористости и увеличении расхода (от 1 до 
5 кг/(м2с)), температура вставки 
повышается. При пористости вставки 
выше 0,20 влияние вязкостной 
диссипации отсутствует. 

Получены решения для 
температурного состояния следующих 
веществ: H2O,  H2,  О2,  Не,  N2, воздух; 
продукты сгорания при пористостях: 0,02; 
0,05; 0,20 и расходах: 1, 2, 3, 4, 5 кг/(м2·с). 
Исходные данные для решения 
уравнения: λ=121,4 Вт/(м·К), П=0,02; 0,05; 
0,2; λс= λ(1-П); t''=600ºC, Сpo

водород=14300 
Дж/(кг·К); Сpo

кислород=980 Дж/(кг·К) , 
G0=(1, 2, 3, 4, 5) кг/(м2·с), δ=0,01 м; α0=104 
Вт/м2К;  αr=104 Вт/м2К;  αv=106 Вт/м3К. 
Считаем,  что эти величины постоянны и 
не зависят от температуры.  

При П=0.02 заметно резкое 
увеличение температуры скелета к его 
наружной поверхности, отличие от 
П=0.05 составляет для кислорода  6 раз, 
для водорода 30%, для воздуха 41,02%, 
гелия 32,36%, для продуктов сгорания 
40,42%. 

При увеличении расхода от 1  до 5  
кг/(м2·с) при П=0,05 на выходе из 
пластины продукты сгорания, азот и 
кислород повышают температуру на 
16,68%; 21,28 % и 23,14% соответственно, 
а водород, метан и гелий уменьшают 
температуру на 4,36%; 6,37% и 7, 38% 
соответственно.  

В табл. 1 представлено влияние 
вязкостной диссипации при продувке 
теплоносителей через пористую вставку 
на их относительную избыточную темпе-
ратуру (в процентном соотношении) при 
расходе теплоносителей G0 = 1 кг/(м2c). 

Таблица 1 - Влияние вязкостной диссипации 

 П=0,02 П=0,05 П=0,10 П=0,15 
Водород 31,192% 1,144% 0,727% 0,151% 
Гелии 50,293% 2,347% 0,151% 0,144% 
Азот 78,129% 7,069% 0,465% 0,031% 
Продукты 
сгорания 

71,227% 5,137% 0,334% 0,092% 

Воздух 71,143% 6,744% 0,443% 0,066% 
Кислород 78,891% 7,356% 0,485% 0,965% 
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Выводы 
Температура пористой стенки воз-

растает по сравнению с температурой, оп-
ределённой без учёта подогрева скелета, 
за счёт вязкостного трения охладителя. С 
ростом пористости выше 0,20 влияние 
вязкостной диссипации отсутствует. 

При пористости П = 0,05 с увели-
чением расхода значение температуры с 
учётом диссипации существенно возрас-

тает по сравнению со значениями без учё-
та диссипации. 

При пористости П = 0,2 и более обе 
модели (с учётом и без учёта диссипации) 
дают одинаковый результат. 

Таким образом, при значениях по-
ристости от П=0,02 до П=0,2 увеличение 
расхода приводит к росту температуры 
скелета в зависимости от расхода, то есть 
увеличение расхода может повысить тем-
пературу на выходе из пористого тела. 
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EXAMINATION OF THE THEORETICAL POSSIBILITY OF CREATING A 
VERNIER ELECTROROCKET ENGINE 
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Kazan State Technical University named after A.N. Tupolev – KAI 

 
The report examines the possibility of creating a vernier electric rocket engine. All engines feature high-

temperature combustion products from the engine nozzle that will be vented to the outside. The proposed motor 
will operate as follows: the working fluid (liquid) is supply through the porous insert into the combustion 
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chamber via a gear pump. In fluid flow through porous insert, the liquid takes the temperature of the insert and 
may exceed it under certain conditions. These conditions are low porosity inserts (less than 0.05). The process 
will proceed in two stages. The first stage liquid is converted to steam, which is then heated to a temperature of 
the porous insert, and may exceed it as a porous insert can be used the porous materials made of a metal having a 
melting  point  from the  melting  point  to  the  melting  point  of  copper  tungsten.  In  the  second stage,  the  energy 
obtained in the first step is liberate in the nozzle apparatus for producing thrust. The energy input to the 
transformation from liquid to vapor and overheating by setting HDTV. Efficiency of these plants is 95%. Thus, 
the combustion chamber working fluid is at a temperature necessary to achieve the desired parameters of the 
rocket engine. 

A rocket engine, the working fluid, the installation of HFC, heating element of HFC, pump piston, the 
porous body. 
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УДК 621.453 

РАЗРАБОТКА КАМЕРЫ РАКЕТНОГО ДВИГАТЕЛЯ МАЛОЙ ТЯГИ  
НА КИСЛОРОДНО-ВОДОРОДНОМ ТОПЛИВЕ 

© 2014   В.Л. Салич  

Научно-исследовательский институт машиностроения, г. Нижняя Салда 
В статье представлены результаты работ по созданию камеры ракетного двигателя малой тяги на 

перспективном кислородно-водородном топливе. Создан экспериментальный образец, основными эле-
ментами которого являются корпус камеры, заимствованный с серийного двигателя, и вновь разработан-
ная смесительная головка, включающая в себя свечу зажигания, топливные форсунки, топливные кол-
лекторы, штуцеры подвода компонентов топлива, штуцеры отбора давления. Воспламенение топливной 
смеси при запуске камеры осуществляется электроплазменным способом. Проведены огневые испытания 
изготовленной камеры в земных условиях на экспериментальной установке, позволяющей замерять тягу, 
давления в камере сгорания и топливных коллекторах, определять расходы компонентов топлива. Ре-
зультаты испытаний, представленные в виде значений тяги, удельного импульса, коэффициента удельно-
го импульса при различных суммарных расходах топлива и соотношениях компонентов (различных ко-
эффициентах избытка окислителя), позволяют сделать вывод о достижении приемлемых энергетических 
характеристик. В процессе испытаний подтверждён надёжный запуск камеры в широком диапазоне из-
менения коэффициента избытка окислителя и подтверждена работоспособность двигателя при длитель-
ной огневой работе.    

Ракетный двигатель малой тяги, камера, кислород, водород, огневые испытания.  

Современные тенденции использо-
вания в ракетно-космической технике 
экологически безопасных и высокоэнер-
гетических компонентов топлива неиз-
бежно приведут к востребованности ра-
кетных двигателей малой тяги (РДМТ) на 
кислородно-водородном топливе. Необ-
ходимость обеспечения высоких динами-
ческих характеристик РДМТ требует по-
дачи на вход в двигатели кислорода и во-
дорода в газифицированном виде.  

Облик современного РДМТ вклю-
чает в себя камеру, управляющие топлив-
ные клапаны, стабилизаторы расхода. 
Двигатель может включать в себя систему 
терморегулирования, сигнализатор давле-
ния и другие элементы в зависимости от 
назначения и требований заказчика. 

Если учесть возможность примене-
ния в кислородно-водородном РДМТ 
управляющих клапанов 6РТ-200 разра-
ботки НИИМаш, имеющийся опыт в раз-
работке и производстве стабилизаторов 
расхода жидких и газообразных рабочих 
тел, то основной и наиболее сложной за-
дачей является создание камеры, схема 
смесеобразования в которой обеспечивает 
наибольшую полноту сгорания топлива 
при удовлетворительном тепловом со-
стоянии элементов конструкции. По-
скольку компоненты топлива несамовос-

пламеняющиеся, то схема смесеобразова-
ния во многом зависит и от используемого 
способа зажигания.  

Целью настоящей работы является 
создание экспериментального образца ка-
меры РДМТ, обеспечивающего надёжный 
запуск и высокие энергетические характе-
ристики при допустимом тепловом со-
стоянии элементов конструкции. 

На рис. 1 представлен разработан-
ный автором экспериментальный образец 
камеры 100Э986 тягой ~ 100 Н. Основ-
ными элементами камеры являются кор-
пус камеры 1 (в качестве корпуса камеры 
использован корпус, демонтированный с 
серийно выпускаемого РДМТ 11Д428А 
(топливо - азотный тетраксид + несиммет-
ричный диметилгидразин) после кон-
трольно-выборочных испытаний) и сме-
сительная головка 2, обеспечивающая по-
дачу компонентов топлива в камеру сго-
рания, формирование взаимного течения, 
перемешивание и взаимодействие компо-
нентов топлива в объёме камеры сгора-
ния. В конструкции камеры 100Э986 реа-
лизована схема смесеобразования КВ-16 
[1,2], полученная по результатам рас-
чётно-теоретических исследований, вы-
полненных в Южно-Уральском государ-
ственном университете (НИУ). 
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Рис. 1. Камера 100Э986: 

1 – корпус камеры;2 – смесительная головка;3 – свеча зажигания;4 – узел настройки

Смесительная головка 2 включает в 
себя свечу зажигания 3, топливные фор-
сунки, коллекторы подвода компонентов 
топлива «О»  и «Г»,  штуцеры подвода 
компонентов топлива, штуцеры отбора 
давления в камере сгорания рКС и в топ-
ливных коллекторах рКО,  рКГ. Двухсто-
ронний подвод компонентов топлива (рис. 
1) на экспериментальном образце выпол-
нен для уменьшения неравномерности по-
ля давления компонентов топлива перед 
форсунками. В лётном варианте камеры с 
целью значительного улучшения массога-
баритных и динамических характеристик, 
подводы компонентов топлива необходи-
мо выполнить односторонними, а вырав-
нивание поля давления перед форсунками 
обеспечить, например, за счёт профили-
рования внутренней полости коллектора.  

С помощью дроссельных шайб раз-
личного проходного сечения, устанавли-
ваемых в ниппельное соединение 4, обес-
печивается изменение перераспределения 
расходов горючего между ядром и пери-
ферией в процессе экспериментальных 
исследований. В планируемой к созданию 
на следующем этапе работ конструкции 
камеры РДМТ оптимальное распределе-
ние горючего между ядром и периферией, 
определённое на данном этапе, будет 
обеспечиваться коллектором и топливны-
ми форсунками, т.е. трубопровод 5 будет 
отсутствовать.  

Для воспламенения топливной смеси 
использована электроплазменная система 
зажигания в варианте, защищённом па-

тентом РФ [3]. В конструкции камеры ис-
пользована доработанная автомобильная 
свеча 3, на которую для запуска подавался 
разряд напряжением 15кВ с частотой сле-
дования электрических импульсов 50 Гц. 

Поскольку экспериментальные ис-
следования камеры проводились в назем-
ных условиях, то сверхзвуковая часть со-
пла была укорочена до геометрической 
степени расширения  471,Fa = .  

Экспериментальные исследования 
выполнялись на универсальном огневом 
стенде научно-испытательного комплекса 
НИК-201 НИИМаш, позволяющем прово-
дить экспериментальную отработку энер-
гетических систем на различных экологи-
чески безопасных топливных компози-
циях.  

Испытания камеры проводились в 
два этапа [4]: 
1 этап – проверка на работоспособность 
(надёжный запуск, возможность длитель-
ной огневой работы); 
2  этап –  испытание камеры с замером тя-
ги.  

Целью разбивки испытаний на этапы 
являлось наиболее рациональное расходо-
вание средств, поскольку работы по соз-
данию тягоизмерительного устройства 
были начаты только после подтверждения 
работоспособности камеры.  

На рис. 2 представлена камера на 
испытательном стенде при первом этапе 
испытаний. 
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Рис. 2.  Первый этап испытаний камеры 100Э986 

на испытательном стенде:  
1 – камера; 2 – датчики давления   

На первом этапе испытаний всего 
было проведено три огневых пуска. Из 
них два пуска  длительностью ~ 0,7  с и 
~3с при соотношении компонентов топ-
лива 674,km » (коэффициент избытка 
окислителя 580,»a ). Третий пуск длился 
~ 24 с. Соотношение компонентов топли-
ва во время третьего пуска изменялось от 

674,km »  до 77 ,km » (коэффициент из-
бытка окислителя 960,»a ). Причиной 
явилось падение давления за редуктором 
горючего в результате падения давления в 
баллоне водорода и, как следствие, 
уменьшение расхода водорода. Это при-
вело к тому, что соотношение расходов 
«О» и «Г», подаваемых в камеру сгорания, 
стало близким к стехиометрическому, в 
результате чего, из-за нехватки горючего, 
идущего на завесу внутреннего охлажде-
ния, произошёл прогар корпуса камеры в 
районе минимального сечения сопла.   

По результатам первого этапа испы-
таний камеры 100Э986 было принято ре-
шение о замене сгоревшего корпуса ка-
меры и переходе ко второму этапу испы-
таний с замером тяги. С целью исключе-
ния «стендовых» причин выхода камеры 
сгорания из строя в дальнейшем осущест-
влялся контроль давлений рКО и рКГ в топ-
ливных коллекторах в процессе огневой 
работы. 

Для непосредственного измерения 
тяги на испытаниях второго этапа исполь-
зовалось доработанное тягоизмерительное 
устройство непрерывного действия НТУ-
200, разработанное в рамках отраслевой 
ОКР «База-М» для измерения тяги двига-
телей 11Д428А и используемое затем для 
измерения тяги двигателя 17Д16М.  

Конструкция НТУ-200 с закреплён-
ным на ней двигателем и датчиками дав-
ления крепится к заранее установленной 
на стенде крепёжной плите, подключа-
ются подводящие к НТУ трубопроводы 
подачи компонентов, кабели измерения и 
управления. 

Были проведены испытания при раз-
личных соотношениях и различных вход-
ных давлениях компонентов топлива.  

На рис. 3 в качестве примера в виде 
графика представлены изменения во вре-
мени тяги и давлений для одного из огне-
вых пусков.  В табл.  1  представлены ре-
зультаты испытаний камеры на различных 
режимах работы.  

Совершенство рабочего процесса в 
камере РДМТ оценивалось по значению 
коэффициента удельного импульса [5]: 

т
п.у

п.у

I

I
=j . (1) 

Здесь п.уI  - пустотный удельный импульс 
камеры, определяемый по результатам 
испытаний; п.уI  - теоретическое значение 
пустотного удельного импульса 

Sm
Р

I п
п.у &
= , (2) 

где Pп - пустотная тяга камеры, Sm&  - сум-
марный массовый расход компонентов 
топлива.  

Поскольку испытания проводились в 
наземных условиях, то пустотная тяга оп-
ределялась как 

aап FрРР += ,   (3) 
где Р – тяга, измеренная при испытаниях в 
наземных условиях, ра – атмосферное  
давление, Fa – фактическая площадь среза 
сопла. 
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Рис. 3. Регистрация параметров при огневом пуске: 

рг – давление горючего перед расходомерным участком; ро – давление окислителя перед расходомерным 
участком; ркг – давление в коллекторе горючего; рко  – давление в коллекторе окислителя; ркс – давление 

в камере сгорания; Dро – перепад давления на расходомерном участке окислителя; 
Dро – перепад давления на расходомерном участке горючего 

 
Таблица 1 - Результаты испытаний камеры на различных режимах работы 

km (a ) Sm& , кг/с P, Н Рп, Н Iу.п м/с т
п.уI , м/с j  

расfj  

3,55 (0,444) 0,02678 62,53 79,2 2958 3475 0,851 0,898 

5,59 (0,699) 0,024938 54,18 70,86 2841 3230 0,88 0,928 

6,66 (0,833) 0,024632 50,06 66,7 2709 3090 0,877 0,925 

7,11 (0,889) 0,024193 49,29 66 2727 3040 0,897 0,946 

7,53 (0,941) 0,023884 48,5 65,17 2729 2999 0,91 0,96 

 

Судя по значениям j  (табл. 1) в ка-
мере КВ-16 реализуется не очень высокое 
качество организации рабочего процесса. 
Однако, если принять во внимание, что 
полуугол раскрытия сопла составляет 26° 
и потери удельного импульса на рассея-
ние, определённые согласно [5], состав-
ляют φрас = 0,948, то, судя по отношению 
φ/φрас, можно сделать заключение о вы-

соком качестве организации внутри-
камерных процессов. 

Подводя итог выполненных работ, 
можно сделать заключение о том,  что по-
лученные результаты обеспечивают зна-
чительный опережающий научно-техни-
ческий задел по созданию кислородно-во-
дородных РДМТ. 
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DEVELOPMENT OF THRUSTER CHAMBER OPERATING 
ON OXYGEN-HYDROGEN FUEL 

© 2014  V.L. Salich 
Research & development institute of mechanical engineering,  

Nizhnyaya Salda, Russian Federation 
 

The article presents the results of the development chamber thruster in the perspective oxygen-hydrogen 
fuel. Was established experimental model, whose main element is the chamber body, taken from the production 
engine and newly developed mixing head comprising a spark plug, fuel injectors, fuel manifolds, fittings for 
supplying fuel components, fittings for the pressure measurement. Ignition of the fuel mixture when starting 
chamber is electric plasma method. Fire tests were conducted camera manufacturer in terrestrial conditions on 
the experimental setup, which allows to measure the thrust, pressure in the combustion chamber and fuel reser-
voirs, determine the cost of fuel components. The test results are presented in the form of values of thrust, specif-
ic impulse, the coefficient of specific impulse at different total fuel mass flow and the fuel components ratio (dif-
ferent ratios of excess oxidant), suggest the achievement of acceptable energy characteristics. During the tests 
also confirmed the launch of a reliable chamber in a wide range of variation of the coefficient of excess oxidant 
confirmed efficiency of the engine during long hot work. 

Thruster, chamber, oxygen, hydrogen, fire tests.  
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УДК 621.438 

ПОВЫШЕНИЕ СОПРОТИВЛЕНИЯ УСТАЛОСТИ ЛОПАТОК  
ГАЗОТУРБИННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ  

НА ОСНОВЕ СОВЕРШЕНСТВОВАНИЯ ПРОЦЕССА  
ТЕРМОПЛАСТИЧЕСКОГО УПРОЧНЕНИЯ 

© 2014   А.В. Карпов 

Самарский государственный технический университет 

В статье рассмотрен перспективный метод упрочняющей обработки, способствующий повыше-
нию сопротивления усталости поверхностного слоя лопаток газотурбинных двигателей (ГТД), такой как 
термопластическое упрочнение (ТПУ). Показаны схемы установок для реализации процесса упрочняю-
щей обработки. Подобраны наиболее рациональные режимы проведения упрочняющей обработки лопа-
ток ГТД на рассмотренных установках для ТПУ. Изложен принцип работы установок для ТПУ и показа-
ны их основные конструктивные особенности. Рассмотрены некоторые виды оборудования для проведе-
ния исследования остаточных напряжений и сопротивления усталости. Получены результаты экспери-
ментальных исследований остаточных напряжений и сопротивления усталости на рассмотренных уста-
новках для ТПУ. По результатам работы сделаны основные выводы: наибольшее влияние на формирова-
ние остаточных напряжений при термопластическом упрочнении оказывает интенсивность охлаждения, 
с увеличением которой величина остаточных напряжений возрастает; оптимальная температура нагрева 
при ТПУ составляет 700+50 °С, а давление охлаждающей жидкости на установке с регулируемой систе-
мой охлаждения (1 – 1,5) МПа, на установке с нерегулируемой системой охлаждения 0,54 – 0,6 МПа; 
упрочнение на установке с регулируемой системой охлаждения, по сравнению с упрочнением на уста-
новке с нерегулируемой системой охлаждения, увеличивает предел выносливости на 3,5-5%, что продле-
вает долговечность работы на 700-1000 часов. 

Термопластическое упрочнение; остаточные напряжения; сопротивление усталости; сплав 
ЭИ893. 

Проблема изнашивания лопаток га-
зотурбинных двигателей в процессе их 
эксплуатации является общепризнанной. 
Так, например, перо лопатки подвержено 
эрозии, замковые соединения лопаток 
ГТД, изготовленные из жаропрочных 
сплавов и сталей, наиболее подвержены 
повреждению фреттингом - именно фрет-
тингом определяется несущая способ-
ность замковых соединений при действии 
знакопеременных и циклических изме-
няющихся нагрузок [1]. 

Для уменьшения негативного воз-
действия от изнашивания необходимо 
увеличить сопротивление усталости и из-
носостойкость поверхностного слоя лопа-
ток ГТД.  Для повышения сопротивления 
усталости лопаток всё более широкое 
применение получили различные виды 
комплексных технологий — нанесение 
плазменных покрытий в сочетании с раз-
личными отделочно-упрочняющими ме-
тодами, а также методы упрочняющей об-
работки. Одним из таких методов упроч-

няющей обработки является термопласти-
ческое упрочнение.  

Основа метода ТПУ заключается в 
нагреве детали до температуры начала 
термопластических деформаций с пос-
ледующим резким душевым (спрейерным) 
охлаждением. 

Объектом исследования являются 
рабочие лопатки второй ступени турбины 
газоперекачивающего агрегата ГТК-10, 
которые обладают следующими геомет-
рическими параметрами: рабочая длина 
243,4 мм, ширина лопатки в корневом се-
чении – 70 мм. Масса порядка 1,5 кг. Для 
повышения сопротивления усталости ло-
паток турбины газоперекачивающего аг-
регата ГТК-10 на предприятии ДОАО 
«ЦЕНТРЭНЕРГОГАЗ» филиал «Самар-
ский» ОАО «ГАЗПРОМ» применяется 
ТПУ, которое производится на установке 
[2], показанной на рис. 1. 

Для реализации процесса ТПУ на 
установке необходимо, чтобы давление 
воды в камерах охлаждения было Рном 
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=0,48..0,54МПа, а давление воздуха в бал-
лоне Рбал = 0,54… 0,60МПа. Отклонения 
указанных величин должны находиться в 
диапазоне ±0,025МПа. Температура на-
грева может устанавливаться в зависимо-

сти от материала детали в пределах 
600…800°С при отклонении +20°С. Для 
контроля давления применяются мано-
метры, а для контроля температуры – 
термопары. 

 
Рис. 1. Принципиальная схема установки для ТПУ

Термопластическое упрочнение ло-
патки начинается с заполнения баллона 
водой и последующей установкой лопатки 
в печь для нагрева. 

Заполнение ёмкости водой происхо-
дит переводом крана 6 в положение «от-
крыт». После этого вода самотёком из 
центральной системы начинает поступать 
в баллон. Во избежание засорения спрей-
ерных решёток 27, предназначенных для 
более интенсивного охлаждения детали, 
вода для охлаждения очищается от меха-
нических примесей путём установки сет-
чатого фильтра. 

Одновременно с этим необходимо 
открыть кран 8 в боковой части баллона, 
чтобы вода беспрепятственно заполняла 
его и не создавалась воздушная пробка. 

Гидрораспределитель 17 должен 
быть открыт, чтобы вода при заполнении 
баллона 4 на заданный уровень имела 

возможность по шлангам 16, 18, соеди-
нённым между собой гидрораспределите-
лем кранового типа 17, вытекать через от-
верстия в решетках 27 камеры охлажде-
ния 23. Прохождение воды через отвер-
стия в решётках 27 камеры охлаждения 23 
свидетельствует о требуемом заполнении 
водой системы охлаждения установки, 
поэтому подачу воды следует прекратить 
переводом гидрораспределителя краново-
го типа 17 в положение «закрыт».  Про-
ходное сечение гидрораспределителя  17 
должно быть не меньше сечения трубо-
провода, на котором он установлен. Пло-
щадь проходного сечения каждого трубо-
провода, подводящего воду к камере ох-
лаждения,  должна в 4 и более раз превы-
шать суммарную площадь всех выходных 
отверстий (dотв=0,8мм) на соответствую-
щей спрейерной решётке 27 камеры ох-
лаждения. 
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При отсутствии центральной маги-
страли 7 снабжение водой ресивера 4 воз-
можно с применением насоса 12 с подачей 
воды из ёмкости 11. Для контроля давле-
ния в баллоне 4 и компрессоре 1 установ-
лены манометры 5 и 2 (Ф160-10-1). После 
достижения необходимого давления ком-
прессор 1 отключается. При этом распре-
делитель кранового типа 17, установлен-
ный на выходном из баллона шланге 16, 
переведён в положение «закрыт». 

Для перемещения лопатки в зону на-
грева необходимо установить её в специ-
альный держатель, расположенный в 
верхней части подвижного штока 24  и 
поднять шток в соответствующее для на-
грева лопатки положение. Перед установ-
кой лопатки в печь специальная задвижка 
19, установленная в нижней части му-
фельной печи, отодвигается до фиксации. 
Задвижка устраняет охлаждение нижней 
части печи, которое возможно в случае её 
отсутствия и предохраняет печь от попа-
дания в неё воды в момент охлаждения 
нагретой лопатки. 

Перед окончанием времени нагрева 
краны 6 и 8 закрываются, и включается 
компрессор 1 для создания в верхней час-
ти баллона 4 с водой соответствующего 
давления. Манометр 5 установлен в верх-
ней части баллона 4. Давление воздуха в 
баллоне 0,54…0,60 МПа. По достижении 
указанного давления компрессор выклю-
чается. Объём сжатого воздуха над уров-
нем воды в баллоне должен обеспечить 
длительность охлаждения при заданном 
давлении на входе в решётки камеры ох-
лаждения в течении 2..3 сек. По оконча-
нии времени нагрева открывается кран 17, 
стоящий на выходе из ёмкости с водой. 
Вода под давлением поступает в камеру 
охлаждения и через отверстия в спрейер-
ных решётках 27 попадает в зону охлаж-
дения. Одновременно с этим фиксатор 19 
выводится из отверстия в штоке, который 
вместе с нагретой деталью под собствен-
ным весом быстро опускается в охлади-
тельную камеру 23, где лопатка попадает 
под струи воды, выходящие под давлени-
ем из отверстий решёток. Через 1..3 сек. 

процесс охлаждения заканчивается, и ло-
патка через специальное окно с дверцей 
на лицевой стороне установки вынимается 
из держателя на штоке. Затем устанавли-
вается другая лопатка, и процесс термо-
пластического упрочнения повторяется. 

К недостаткам данной установки 
следует отнести невысокую производи-
тельность (цикл упрочнения одной лопат-
ки составляет 0,5 - 0,6 часа), а также нере-
гулируемую систему охлаждения, которая 
не обеспечивает равномерного упрочне-
ния всей поверхности лопаток, в большей 
степени замковой части, находящейся в 
зацеплении со специальным держателем, 
расположенным в верхней части подвиж-
ного штока 24 (рис. 1).  

Поэтому авторами [3] была предло-
жена новая конструкция установки с ре-
гулируемой системой охлаждения, пока-
занная на рис.  2,  которая подходит для 
упрочнения таких деталей, как лопатки 
второй ступени турбины газоперекачи-
вающего агрегата ГТК-10. 

Основной особенностью установки 
ТПУ с регулируемой системой охлажде-
ния является камера охлаждения, которая 
включает четыре спрейерных решётки ох-
лаждения.  

В зависимости от формы и размеров 
упрочняемой детали спрейерные решётки 
охлаждения 24 можно регулировать, 
верхние с помощью салазок для горизон-
тального перемещения 25, нижние – на-
правляющих для фиксации угла наклона 
23. Для эффективного удаления паровой 
рубашки охлаждающей жидкостью с уп-
рочняемой поверхности детали необходи-
мо достичь эффекта задержки детали (0,5 
– 1,5 секунды) между спрейерными ре-
шётками охлаждения 24. Для достижения 
этого нижние спрейерные решётки охла-
ждения с помощью направляющих для 
фиксации угла наклона 23 способны из-
менять угол наклона относительно траек-
тории падения лопатки от 0° до 75°, что 
определяется в зависимости от размеров и 
конфигурации детали эмпирическим пу-
тём.  
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Рис. 2. Схема установки ТПУ с регулируемой системой охлаждения: 

1 - деталь, 2 - толкатель, 3 - вентилятор, 4 - конечный выключатель, 5 - фильтр, 6, 12 - кран,  
7 - поплавок, 8 - испаритель, 9 - конденсатор, 10 - теплоизоляция, 11 - компрессор, 13 - блок,  

14 - ёмкость, 15 - контейнер, 16 - эластичный склиз, 17 – виброопора, 18 - фильтр, 19 - эластичный 
толкатель, 20 - насосы высокого давления (НВД), 21 – переходник для шлангов, 22 – шланги для  

подачи воды, 23 – направляющие для фиксации угла наклона нижних спрейерных решёток охлаждения, 
24 – спрейерные решётки охлаждения, 25 - салазки для горизонтального перемещения верхних  

спрейерных решёток охлаждения, 26 - насадки, регулирующие размеры отверстий спрейерных решёток 
охлаждения, 27 – камера охлаждения, 28 – задвижка камеры охлаждения, 29 – захват,  
30 - неподвижный упор, 31, 37 – задвижка печи, 32 - отводная труба, 33 - термопара,  

34 - температурное реле, 35, 38 - направляющая, 36 – электропечь, 39 – манометр, 40 – крышка люка, 
41 - прибор, регистрирующий температуру охлаждающей жидкости, 42 – изолированный провод, 

 соединяющий датчик температуры охлаждающей жидкости и прибор, регистрирующий температуру 
охлаждающей жидкости, 43 - датчик температуры охлаждающей жидкости 

В конструкцию спрейерных решёток 
охлаждения входят насадки, регулирую-
щие размеры отверстий решёток охлаж-
дения – 26, с помощью которых регулиру-

ется объём подаваемой охлаждающей 
жидкости. Отверстия спрейерных решёток 
охлаждения могут иметь различную фор-
му, наиболее технологична форма равно-
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стороннего треугольника. Размеры про-
ходных сечений отверстий спрейерных 
решёток охлаждения, регулируемые на-
садкой 3, изображённой на рис. 3, изме-
няются в зависимости от формы, габарит-
ных размеров, массы упрочняемых дета-
лей. Температура охлаждающей жидкости 
фиксируется с помощью прибора 41, ре-
гистрирующего температуру охлаждаю-
щей жидкости, посредством датчика 43. 

Режим упрочнения лопаток опреде-
лялся исходя из опыта предыдущих работ 
[1, 4, 5] и с учётом конструктивных требо-
ваний спроектированной установки для 
ТПУ,  а также формы и размеров упроч-
няемых деталей. Таким образом, был 
обоснован выбор температуры нагрева уп-
рочняемых лопаток второй ступени тур-
бины газоперекачивающего агрегата ГТК-
10, изготовленных из сплава ЭИ893. При 
ТПУ оптимальная температура нагрева 
составляет 700+50 °С, а давление охлаж-
дающей жидкости, в вихревой поток ко-
торой падает лопатка, необходимо увели-
чить до 1 – 1,5 МПа [3]. 

 
Рис. 3. Регулировка размеров отверстий 

спрейерных решёток охлаждения: 
1-спрейерная решетка охлаждения, 2-отверстия 
спрейерной решётки охлаждения, 3-насадка, 
регулирующая размеры отверстий 

Из средней части пера упрочнённых 
лопаток электроискровым способом на 
электроэрозионном станке модели 4В721 
(рис.4) вырезали образцы в зоне выходной 
кромки лопатки, являющейся самым сла-
бым местом, и определяли величину и 
знак остаточных напряжений в осевом на-
правлении образца res

zσ . После этого про-
водилось исследование остаточных на-
пряжений на образцах из сплава ЭИ893 
толщиной ~ 4 мм.  

 
Рис. 4. Электроискровой способ вырезки образцов 

для испытаний на сопротивление усталости 

Остаточные напряжения определя-
лись на установке ПИОН-2 методом ака-
демика Давиденкова Н.Н. Результаты ис-
следования приведены на рис. 5. 

 
Рис. 5. Исследование динамики напряженного 

состояния в образцах из сплава ЭИ893  
толщиной h=4мм при ТПУ: 

а) – давление в системе охлаждения 0,6 МПа; 
б) – давление в системе охлаждения 1,5 МПа;  

1, 3 - ТПУ на установке с регулируемой  
системой охлаждения [3]; 

2, 4 - ТПУ на установке с нерегулируемой 
системой охлаждения [2] 
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Усталостные испытания упрочнён-
ных лопаток проводились в соответствии 
с "Едиными техническими условиями на 
усталостные испытания лопаток газотур-
бинных установок" НД 631.301.0216-03-
98 на электромагнитном вибростенде 
ЭМВС-1 с наработкой 1,5; 5 и 10 тыс. ча-
сов. База N=107 циклов, температура 20°С 
[6]. 

Результаты сопротивления устало-
сти лопаток, упрочнённых на установках 
с регулируемой и с нерегулируемой сис-
темой охлаждения [6] и без упрочнения, 
приведены на рис. 6.  

 
Рис. 6. Результаты исследования сопротив-

ления усталости: 
1 - ТПУ на установке с регулируемой системой 

охлаждения; 2 - ТПУ на установке  
с нерегулируемой системой охлаждения;  

3 – ультразвуковое упрочнение; 4 – упрочнение 
по базовой технологии 

 

Упрочнение на установке с регули-
руемой системой охлаждения, по сравне-
нию с упрочнением на установке с нере-
гулируемой системой охлаждения, увели-
чивает предел выносливости турбинных 
лопаток второй ступени агрегата ГТК-10 
на 3,5-5%, что увеличивает долговечность 
их работы на 700-1000 часов.  

Основные выводы:  
1. Экспериментально установлены 

оптимальные режимы упрочнения на ус-
тановке с регулируемой системой охлаж-
дения. Оптимальная температура нагрева 
составляет 700+50 °С, а давление охлаж-
дающей жидкости (1 – 1,5) МПа. 

2. Представлены результаты иссле-
дования остаточных напряжений, которые 
показывают, что наибольшее влияние на 
формирование остаточных напряжений 
при термопластическом упрочнении ока-
зывает интенсивность охлаждения, с уве-
личением которой величина остаточных 
напряжений возрастает. 

3. Приведены результаты усталост-
ных испытаний образцов из сплава 
ЭИ893. Упрочнение на установке с регу-
лируемой системой охлаждения, по срав-
нению с упрочнением на установке с не-
регулируемой системой охлаждения, уве-
личивает предел выносливости на 3,5-5%, 
что продлевает долговечность работы на 
700-1000 часов. 
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INCREASING WEAR RESISTANCE OF GAS TURBINE ENGINE BLADES  
ON THE BASIS OF IMPROVING THE PROCESS  

OF THERMOPLASTIC HARDENING 
© 2014   A.V. Karpov  

Samara State Technical University, Samara, Russian Federation 
 

The article describes a promising method for hardening treatment that improves the fatigue resistance of 
the  surface  layer  of  the  blades  of  gas  turbine  engines  (GTE),  such as  the  thermoplastic  hardening (TPH).  It  is  
shown the diagrams of a process for setting a hardening treatment. It  is chosen the most rational modes of gas 
turbine engine blades hardening treatment plants for consideration for TPH.  It is presented the principle of oper-
ation of installations for TPH and shown their basic design features. It is considered some types of equipment for 
the study of residual stresses and fatigue resistance. It is obtained the results of experimental studies of residual 
stresses and fatigue resistance for the consideration of plants for TPH. The results of the main conclusions are 
made: the greatest impact on the formation of residual stresses at thermoplastic hardening has the intensity of 
cooling, with an increase in which the value of residual stress increases; the optimum heating temperature is 
TPH 700 + 50 ° C and the pressure at the facility coolant cooling system with a controlled (1 - 1.5) MPa, the 
facility with the cooling system unregulated 0.54 - 0.6 MPa; hardening apparatus with controlled cooling system, 
as compared with hardening apparatus with irregular cooling system that increases the endurance limit at 3.5-
5%, which prolongs the service life of the at 700-1000 hours.  

Thermoplastic hardening, residual stress, fatigue tests, the alloy EI893. 
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УДК 621.453.457-6 

МОДЕЛИРОВАНИЕ ВНУТРИКАМЕРНЫХ ПРОЦЕССОВ  
В КИСЛОРОДНО-ВОДОРОДНОМ РАКЕТНОМ ДВИГАТЕЛЕ МАЛОЙ ТЯГИ 

© 2014   С.Д. Ваулин, В.Л. Салич  
Южно-Уральский государственный университет  

(национальный исследовательский университет), г. Челябинск 
Результатом настоящей работы является создание камеры ракетного двигателя малой тяги (РДМТ) 

на перспективном кислородно-водородном топливе. В процессе проектирования использовалась система 
ANSYS CFX, в которой была реализована  математическая модель течения многокомпонентного гомо-
генного рабочего тела с учётом смесеобразования и горения. Расчёты выполнялись на суперкомпьютере 
«Торнадо» Южно-Уральского государственного университета. Результаты моделирования  исходного 
варианта камеры выявили её неработоспособность из-за высоких температур в области элементов конст-
рукции (наружное охлаждение не предусматривалось), в связи с чем было принято решение эту камеру 
не изготавливать. В процессе дальнейших расчётно-теоретических исследований конструкция камеры 
видоизменялась до тех пор, пока не удалось достичь высокой полноты сгорания с наличием вблизи эле-
ментов конструкции зон с температурами, не превышающими предельно допустимую температуру экс-
плуатации материала. Изготовленная камера прошла огневые испытания, которые подтвердили её рабо-
тоспособность при длительных включениях и показали приемлемые энергетические характеристики. 
Получено удовлетворительное согласование экспериментальных данных с результатами моделирования. 
Использование численного моделирования позволило исключить традиционный при создании новых 
РДМТ длительный и дорогостоящий этап сравнительных испытаний. 

 
Ракетный двигатель малой тяги; камера сгорания; смесеобразование; моделирование. 

Появление большого числа схем ор-
ганизации рабочего процесса в камерах 
ракетных двигателей малой тяги (РДМТ) 
[1] связано, в основном, с отсутствием в 
настоящее время надёжных методов рас-
чёта процессов смесеобразования и пре-
образования топлива. По этой причине 
требуется проведение дорогостоящей экс-
периментальной отработки, число натур-
ных экземпляров при которой может со-
ставлять несколько десятков, в то время 
как в современных условиях жёсткой кон-
куренции на мировом рынке космических 
услуг, наряду с повышенными требова-
ниями к техническим параметрам предъ-
являются особые требования к минимиза-
ции сроков и затрат на создание ракетно-
космической техники.  

Работа над проектом камеры РДМТ 
начинается с технических предложений. 
От того,  сколь успешно будет выполнена 
эта часть работы, во многом зависит судь-
ба проекта. Чем шире физические пред-
ставления о процессах, чем достовернее 
методики их расчётного анализа, тем 
больше надежды на успешное функцио-
нирование разрабатываемого двигателя в 
будущем [2]. Поэтому необходимо созда-

ние теоретической и методической базы, 
позволяющей на ранних стадиях проекти-
рования камер РДМТ находить конструк-
торские решения, обеспечивающие полу-
чение требуемых параметров с достаточ-
ной степенью достоверности. 

Современное развитие вычисли-
тельной гидрогазодинамики позволяет 
успешно применять численное моделиро-
вание при отработке камер сгорания раз-
личных устройств [2 – 5].  

Преимуществом численного моде-
лирования по сравнению с соответствую-
щим экспериментальным исследованием 
является то, что численное решение зада-
чи даёт подробную и полную информа-
цию. С его помощью можно найти значе-
ния всех имеющихся переменных во всей 
области решения. В отличие от экспери-
мента для расчёта доступна практически 
вся исследуемая область, отсутствуют 
возмущения процесса, вносимые средст-
вами измерения при экспериментальном 
исследовании. Очевидно, что ни в одном 
экспериментальном исследовании невоз-
можно измерить распределения всех пе-
ременных во всей исследуемой области. 
Поэтому, даже если проводится экспери-
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ментальное исследование, большое значе-
ние для дополнения экспериментальной 
информации имеют результаты численно-
го решения [6]. 

Визуальное представление происхо-
дящих в камере процессов, полученное в 
результате численного моделирования, 
позволяет оперативно выявить недостатки 
конструкции и разрабатывать пути их 
устранения при дальнейшем проектиро-
вании. 

В настоящей работе с использовани-
ем численного моделирования внутрика-
мерных процессов и методики, представ-
ленной в работе [7], была спроектирована 
высокоэффективная камера РДМТ на топ-
ливе  газ

2
газ
2 НО + , прошедшая затем огне-

вые испытания, результаты которых под-
твердили результаты моделирования. Ис-
пользовалась среда ANSYS CFX, расчёты 
выполнялись на суперкомпьютере «Тор-
надо» Южно-Уральского государственно-
го университета. 

Рабочий процесс камеры РДМТ на 
газообразных компонентах топлива пред-
ставляет собой трёхмерное течение мно-
гокомпонентного гомогенного рабочего 
тела с сопровождающимся горением – со-
вокупностью процессов перемешивания и 
протекания большого числа химических 
реакций. Перемешивание компонентов 
топлива обеспечивается, в основном, тур-
булентной диффузией. На процесс сме-
шения оказывают влияние химические 
реакции, которые могут разделять потоки 
компонентов и замедлять смешение, или, 
наоборот, турбулизировать поток и спо-
собствовать смешению [8].  

Осреднённая по Фавру система 
уравнений, описывающая рабочий про-
цесс в камере РДМТ на газообразном топ-
ливе (течение многокомпонентного гомо-
генного рабочего тела с учётом изменения 
состава и температуры в процессе горе-
ния), имеет следующий вид [9,10]:   
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Здесь р, r - осреднённые по времени дав-
ление и плотность, qj – осреднённый по 
времени поток энергии в направлении оси 
j, Jij – осреднённый по времени поток мас-
сы i-го компонента смеси в направлении 
оси j, uj – проекция средневзвешенной 
скорости на соответствующую декартову 
ось, gi – средневзвешенное значение мас-
совой доли i-го компонента смеси, Н – 
средневзвешенное значение полной эн-
тальпии смеси, hi – энтальпия i-го компо-
нента, Si – массовая скорость образования  
i-го компонента, 'u j  - пульсационная со-
ставляющая проекции скорости на ось j, 

'u'u kj-  - рейнольдсовы напряжения, tjk 
– тензор вязких напряжений, определяе-
мый как [9]: 
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где µ - коэффициент динамической вязко-
сти смеси, 
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Поток массы i-го компонента в на-
правлении оси j [9]: 
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где Di –  эффективный коэффициент диф-
фузии. 

Тепловой поток в направлении оси j 
определяется как [8]  

å
=

+
¶
¶

-=
N

i
iij

j
j hJ

x
Tq

1
l , (8) 

где N – число компонентов смеси, l - ко-
эффициент теплопроводности. 

Энтальпия i-го компонента: 

0

0
i

T

T
ipi hdTch += ò , (9) 

где ic p  - удельная теплоёмкость i-го ком-

понента при постоянном давлении, 0
ih  - 

теплота образования i-го компонента при 
стандартных условиях. 

Массовая скорость образования 
(расходования) i-го компонента в резуль-
тате химических реакций определяется 
как    

å
=

=
n

m

m
iii RМS

1
, (10) 

где Мi – молекулярная масса вещества i, 
m
iR – скорость изменения мольной кон-

центрации вещества i в результате проте-
кания m-й химической реакции. 

Для существенного упрощения рас-
чёта принято допущение о том, что рабо-
чее тело является смесью трёх «веществ»: 
«Окислитель», «Горючее», «Продукты 
сгорания при стехиометрическом соотно-
шении», горение моделируется односта-
дийной необратимой брутто-реакцией: 

 
1 кг «Горючее» + k0 кг «Окислитель»  = 
= (1+k0) кг «Продукты сгорания при сте-
хиометрическом  соотношении», (11) 
 
где k0 – массовое стехиометрическое со-
отношение компонентов топлива. 

Для учёта реакций диссоциации и 
рекомбинации принята модель локального 
термодинамического равновесия рабочего 
тела, которая позволяет представлять со-
став как функцию состояния. В этом слу-
чае не имеет значения последовательность 
химических реакций при переходе к рав-

новесию. Особенностью предложенной 
модели является то, что влияние на про-
цессы реакций диссоциации и рекомбина-
ции учтено через замыкающие зависимо-
сти от температуры и давления молеку-
лярных масс и «химически равновесных» 
теплоёмкостей веществ, составляющих 
газовую среду. Для этого с помощью про-
граммы [11] предварительно осуществля-
ется серия термодинамических расчётов 
равновесного состава веществ «горючее», 
«окислитель», «продукты сгорания» при 
различных давлениях и температурах. По-
скольку в объёмах камеры реализуются 
сравнительно низкие давления (~ 0,5 МПа 
в камере сгорания,  ~  1  МПа в топливных 
коллекторах), то принято допущение о 
том, что рабочее тело подчиняется урав-
нению состояния идеального газа. 

Для определения слагаемых 
'u'u kj- , 'c'u ij , 'h'u ij  важным является 

правильный выбор модели турбулентно-
сти. В настоящее время в инженерной 
практике часто применяются и рекомен-
дуются для решения задач с учётом горе-
ния модели на основе гипотезы турбу-
лентной вязкости [10]. Недостатком таких 
моделей является то, что предположение 
об изотропности турбулентных парамет-
ров не всегда может быть применено для 
закрученных течений [12], используемых 
в камерах РДМТ для интенсификации 
процессов. С целью исследования влияния 
моделей турбулентности на результаты 
моделирования была создана расчётная 
область (рис.1), представляющая собой 
камеру РДМТ,  на вход в которую через 
кольцевую область А подавался расход 
водорода 0,005 кг/с. Отношение тангенци-
альной составляющей скорости к осевой 
(число Френкеля) задавалось равным 4.  
Как видно из результатов расчёта (рис. 2), 
только модель рейнольдсовых напряже-
ний RSM BSL показывает наличие обрат-
ных токов (наличие областей, где осевая 
составляющая скорости меняет знак). Мо-
дели k-e и SST, основанные на гипотезе 
турбулентной вязкости, не выявляют об-
ратных токов, тогда как согласно [13], они 
должны иметь место при числе Френкеля 
более 1,92.    
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Рис. 1. Расчётная область (слева) и линии тока 

(справа) 

 
Рис. 2. Распределение осевой составляющей  

скорости вдоль диаметральной линии 
 

Поэтому для расчётов была принята 
модель турбулентности RSM BSL. Следу-
ет отметить, что расчётно-теоретические 
исследования горелочного модуля, вы-
полненные авторами работы [5] с исполь-
зованием различных моделей турбулент-
ности, выявили наилучшую сходимость с 
экспериментальными данными при ис-
пользовании именно модели RSM BSL.  

Расчётные области вариантов каме-
ры (рис. 3) включают в себя цилиндриче-
скую часть камеры сгорания 1, сопло 2, 
имеющее дозвуковую часть и небольшой 
участок сверхзвуковой части, ступенчато 
переходящий в цилиндрическую область 3 
большего диаметра. Цилиндрическая 
часть 1 камеры сгорания и огневое днище 
(на рисунке не показано) соединены фор-
сунками 4 и 5 с соответствующими топ-
ливными коллекторами 6 и 7. Цилиндри-
ческая часть 1 и сопло 2 соответствуют 
геометрии корпуса камеры РДМТ 
11Д428А-16, разработанного и серийно 
выпускаемого в НИИМаш (г. Нижняя 
Салда) [14]. 

В качестве граничных условий на 
входе в соответствующие топливные кол-
лекторы задавались массовый расход 
окислителя (кислорода) кг/с 02,0o =m& , 
массовый расход горючего (водорода) 

кг/с 005,0г =m& , температуры окислителя 
и горючего К293о == гТТ , параметры 
турбулентности на входе вычислялись 
ANSYS CFX и соответствовали 5% ин-
тенсивности турбулентных пульсаций. На 
выходе из расчётной области (боковая и 
торцовые поверхности цилиндра 3) зада-
валось абсолютное давление 0,1МПа, 
близкое к атмосферному. 

 

 
Рис. 3. Расчётная область варианта камеры: 

1 – цилиндрическая часть камеры сгорания, 2 – 
сопло, 3 – область выходного граничного условия, 
4 – форсунка горючего, 5 – форсунка окислителя,  

6 – коллектор горючего, 7 – коллектор окислителя 

Введение в расчётную модель ци-
линдрической области 3 выполнено для 
исключения влияния граничных условий 
на результаты расчёта параметров на сре-
зе сопла. На стенке задавалось условие 
отсутствия теплообмена. Пренебрежение 
теплообменом может быть оправдано тем, 
что модель используется для расчётно-
теоретических исследований процессов в 
РДМТ без наружного охлаждения. В этом 
случае работоспособной считается такая 
камера РДМТ, у которой значения темпе-
ратур рабочего тела вблизи элементов 
конструкции не превышают предельно-
допустимую температуру эксплуатации 
материала. Пренебрежение отводом тепла 
от наиболее нагретых мест за счёт перете-
чек по конструкции идёт в запас работо-
способности. 
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В качестве начальных условий зада-
вались массовые доли окислителя 10

о =g , 
горючего 00

г =g , продуктов сгорания 
00

пс =g , температура К 1000=Т , обеспечи-
вающая гарантированное начало химиче-
ской реакции. Значения начального дав-
ления 0р  и составляющих скорости 0

xu , 
0
yu , 0

zu , обеспечивающие устойчивый рас-
чёт (при «неудачных» начальных услови-
ях сбой обычно происходит на первых 
2…30 итерациях), подбирались для каж-
дой расчётной области, соответствующей 
варианту конструкции камеры.  

Расчёт выполнялся в квазистацио-
нарной постановке на суперкомпьютере 
«Торнадо» Южно-Уральского государст-
венного университета с распараллелива-
нием на 31 ядро. За критерий установле-
ния было принято равенство суммарных 
массовых расходов на входе и выходе из 
камеры. Использовалась тетраэдрическая 
расчётная сетка (~ 3 млн. ячеек). Расчёт 
каждого варианта камеры длился ~ 1,5 ча-
са.  

Результаты моделирования рабочего 
процесса в исходной конструкции камеры 
КВ-1 выявили её неработоспособность из-
за высоких температур (более 3000 К) 
продуктов сгорания в областях контакта с 
элементами конструкции (предельно до-
пустимая температура эксплуатации ма-
териала корпуса камеры составляет 
1450°С, наружное охлаждение не преду-
смотрено). 

По результатам расчётно-теорети-
ческих исследований конструкция камеры 
видоизменялась до тех пор, пока не уда-
лось достичь высокой полноты сгорания 
топлива с наличием вблизи элементов 
конструкции зон с пониженными темпе-
ратурами (камера КВ-16, рис. 4, 5). О вы-
сокой полноте сгорания можно судить по 
распределению концентрации окислителя 
(рис. 6) в характерных сечениях камеры 
(максимальной полноте сгорания соответ-
ствует go = 0, т.к. при заданном массовом 
соотношении компонентов топлива km = 4 
в камере сгорания реализуется коэффици-
ент избытка окислителя a = 0,5).  

 
Рис. 4. Распределение температуры в камере  

КВ-16 

 
Рис. 5. Распределения температуры торможения 

вдоль диаметральных линий: 1 – вход в сопло,  
2 – минимальное сечение сопла, 3 – срез сопла    

 
Рис. 6. Распределение массовой доли окислителя  

в камере КВ-16 вдоль диаметральных линий:  
1- вход в сопло, 2 – минимальное сечение, 3 – срез 

сопла 

Распределения параметров в конст-
рукциях КВ-1…КВ-15 представлены в ра-
ботах  [15,16]. 

О качестве организации рабочего 
процесса в камере сгорания принято су-
дить по величине расходного комплекса  

S
b

m
Fр minкс
&

= , (12) 
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где ркс – давление в камере сгорания, Fmin 
– площадь минимального сечения сопла, 
Sm&  - суммарный массовый расход ком-

понентов топлива. 
Из рис. 7 видно, что определение 

расходного комплекса камеры КВ-16 при 
экспериментальных исследованиях за-
труднительно.  Поэтому было принято ре-
шение проводить экспериментальные ис-
следования с замером тяги.  

 
Рис. 7. Распределение статического давления 

вдоль диаметральной линии вблизи огневого днища 
камеры 

Изготовленная камера КВ-16 про-
шла огневые испытания [17], которые 
подтвердили её работоспособность при 
длительных включениях на режимах с km< 
6 (десятки секунд). Длительность пусков 
при  km> 6 составляла ~ 1с. 

В табл. 1 представлены некоторые 
результаты испытаний, где km – массовое 
соотношение компонентов топлива, a - 
коэффициент избытка окислителя, Р – тя-
га, измеренная при испытаниях в земных 
условиях, Рп – пустотная тяга, Sm&  - сум-
марный массовый секундный расход топ-
лива, Iу.п – пустотный удельный импульс, 

т
п.уI  - теоретический пустотный удельный 

импульс, j -  коэффициент удельного им-
пульса, jрас – коэффициент потерь из-за 
рассеяния.  

Таблица 1 – Некоторые результаты испытаний 

km (a ) Sm& , кг/с P, Н Рп, Н Iу.п , 
м/с 

т
п.уI , 

м/с 
j  расfj  

мод
пР

 ,%
Р

РР

п

мод
пп

100×
-

 

3,55 (0,444) 0,02678 62,53 79,2 2958 3475 0,851 0,898 80,76 1,97 
5,59 (0,699) 0,024938 54,18 70,86 2841 3230 0,88 0,928 71,21 0,49 
6,66 (0,833) 0,024632 50,06 66,7 2709 3090 0,877 0,925 68,06 2,04 
7,11 (0,889) 0,024193 49,29 66 2727 3040 0,897 0,946 65,15 1,28 
7,53 (0,941) 0,023884 48,5 65,17 2729 2999 0,91 0,96 63,86 2,01 

 
Пустотная тяга определялась как  

ahп FрРР += ,  (13) 
где P – значение тяги, измеренной в на-
земных условиях,  ph – атмосферное дав-
ление, Fa – фактическая площадь среза 
сопла. 

В табл. 1 также представлена пус-
тотная тяга мод

пР , определённая по ре-
зультатам моделирования как  

( )dF
a

puР
F

axaa
мод
п òò += 2r , (14) 

где ra, xua , pa – соответственно плот-
ность, осевая составляющая скорости и 
давление продуктов сгорания на срезе со-
пла, Fa – площадь среза сопла.    

Как видно, получено удовлетвори-
тельное согласование расчётных и экспе-
риментальных данных. Для наглядности 

сравнение расчётных и эксперименталь-
ных данных представлено также на рис. 8. 

Судя по значениям j  (табл.  1) в ка-
мере КВ-16 реализуется не очень высокое 
качество организации рабочего процесса. 
Однако, если принять во внимание, что 
полуугол раскрытия сопла составляет 26° 
(в конструкции применён корпус камеры 
РДМТ 11Д428А-16, демонтированный с 
двигателя после контрольно-выборочных 
испытаний; для испытаний в земных ус-
ловиях сверхзвуковая часть сопла была 
обрезана), и потери удельного импульса 
на рассеяние, определенные согласно [8], 
составляют 9480,рас =j , то, судя по от-
ношению расjj , можно сделать заклю-
чение о высоком качестве организации 
внутрикамерных процессов. 
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Рис. 8. Сравнение расчётных  
и экспериментальных данных 

С целью более детального анализа 
были проведены расчёты камеры КВ-16 с 
коническим соплом, имеющим угол рас-
крытия 10° при тех же диаметрах мини-

мального сечения и среза сопла для режи-
ма с 553,km = . 

На рис. 9-11 представлены результа-
ты расчёта. Как видно, эффективность 
фактического сопла гораздо ниже кониче-
ского. При этом тяга, определённая для 
сопла с углом 10° составила =мод

пР 87,81Н, 
что соответствует удельному импульсу 

3278=мод
п.уI  м/с и коэффициенту удель-

ного импульса 0,94. Судя по последнему 
значению можно заключить о достижении 
предельных для класса РДМТ энергетиче-
ских характеристик. 

    
Рис. 9.  Поля температур в камере КВ-16 с фактическим (слева) и коническим (справа) 

 соплом при 553,km =  

 
Рис. 10. Распределение осевой составляющей скорости на срезе сопла камеры КВ-16  

вдоль диаметральной линии. Слева – фактическое сопло, справа – коническое сопло, 553,km =    

 
Рис. 11. Распределение статического давления на срезе сопла камеры КВ-16 вдоль диаметральной 

линии. Слева - фактическое сопло, справа –коническое сопло, 553,km =
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Подводя итоги выполненной работы 
можно сделать следующие выводы. 

1. Применение численного моделиро-
вания позволило создать в короткий срок 
при минимальных финансовых затратах 
высокоэффективную конструкцию каме-
ры кислородно-водородного РДМТ. 

2. Проведённые экспериментальные 
исследования подтвердили высокие энер-

гетические характеристики созданного 
РДМТ. 

3. Получена хорошая сходимость экс-
периментальных данных с результатами 
моделирования. 

4. Продемонстрирована возможность 
замены натурных испытаний численным 
экспериментом в процессе создания 
РДМТ на газообразных компонентах топ-
лива.
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MODELING OF INTRACHAMBER PROCESSES  
IN AN OXYGEN-HYDROGEN THRUSTER 

© 2014  S.D. Vaulin, V.L. Salich  

South Ural State University, Chelyabinsk, Russian Federation 
The result of this work was the creation of the chamber thruster on the perspective oxygen-hydrogen fuel. 

In the process of designing the used ANSYS CFX system, which was implemented mathematical model of ho-
mogeneous multicomponent working body with the mixing and combustion. The calculations were performed on 
a  supercomputer  "Tornado"  in  South  Ural  State  University.  The  simulation  results  of  the  first  version  of  the  
chamber revealed a non-functional due to the high temperatures in the area of structural elements (external cool-
ing was not provided), and therefore it was decided not to make this chamber. In the process of further computa-
tional studies chamber design being modified as long as it was not possible to achieve high combustion efficien-
cy with the presence of structural elements near the zones with temperatures not exceeding the maximum al-
lowed operating temperature of the material. Chamber manufacturer has passed fire tests, which confirmed its 
performance during long inclusions and showed acceptable power characteristics. It was also a satisfactory 
agreement between the experimental data with simulation results. Thus, the use of numerical modeling would 
eliminate the traditional to create new chambers long and costly phase of the comparative tests. 

Thruster, oxygen, hydrogen combustion chamber, mixing, numerical simulation. 
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ЙОД КАК АЛЬТЕРНАТИВНОЕ РАБОЧЕЕ ТЕЛО  
ЭЛЕКТРОРАКЕТНЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ 

©2014    В.Г. Островский, А.А. Смоленцев, П.А. Щербина  

Ракетно-космическая корпорация «Энергия», г. Королёв 
В предлагаемой статье проведён анализ использования йода в качестве рабочего тела электрора-

кетных двигателей  (ЭРД) с замкнутым дрейфом электронов. При этом сравниваются характеристики 
двигателя, работающего на йоде, с аналогичными параметрами при использовании традиционного рабо-
чего тела – ксенона. Показаны преимущества электроракетной двигательной установки на йоде по срав-
нению с установкой, использующей ксенон. Обосновано использование йода в качестве рабочего тела 
для двигателей большей мощности. Представлены предварительные разработки и приведены результаты 
первых испытаний стационарных плазменных двигателей на йоде. В статье приводится информация о 
проводимой в ОАО «РКК «Энергия» корпоративной НИР, целью которой является разработка стендовой 
системы хранения и подачи йода. Показана и описана схема системы хранения и подачи для эксперимен-
тальной отработки ЭРД на йоде. Представлен вариант двигателя большой мощности на рабочем теле 
йод, в котором предлагается решение задач обеспечения ресурса двигателя и предлагается использование 
безрасходного термоэмиссионного катода.  

Йод, электроракетный двигатель, рабочее тело, система хранения и подачи.  

Двигатели с замкнутым дрейфом 
электронов (ДЗДЭ) такие, как стационар-
ные плазменные двигатели (СПД), двига-
тели с анодным слоем (ДАС),  а также 
ионные двигатели традиционно исполь-
зуют плазмообразующие вещества с 
большим атомным весом и низким потен-
циалом ионизации. 

В настоящее время в мире предпоч-
тение отдают инертным газам в качестве 
рабочего тела (РТ) указанных выше ЭРД, 
в частности ксенону, имеющему наи-
больший атомный вес (131,3  а.е.м.)  и 
сравнительно низкий потенциал иониза-
ции (12,1 эВ). По своим физическим свой-
ствам и складированию он превосходит 
все остальные газы (при давлении 760 мм 
рт. ст. и температуре 20°С плотность со-
ставляет 0,00589 г¤см3). Он химически 
инертен и не конденсируется на элемен-
тах конструкции космических аппаратов 
(КА). Однако ксенон в качестве РТ ЭРД  
имеет ряд существенных недостатков: 

· 1 кг ксенона стоит более 244 000 
руб. (в ценах 2014 года);  

· мировое производство ксенона со-
ставляет около 20 т. в год (из них только 
10% идёт на космическую отрасль); 

· при наземной отработке двигателя  
требуется установка гелиевых криопане-

лей, что значительно удорожает и услож-
няет испытания рассматриваемых ЭРД, 
особенно ресурсные. 

С увеличением активного срока су-
ществования КА, а также при решении 
транспортных задач дальнего Космоса 
(таких, как экспедиция к Марсу или задач, 
связанных с обеспечением больших гру-
зопотоков к Луне), существенно возрас-
тают потребные запасы РТ, а значит, и 
стоимость заправляемого ксенона. В раз-
рабатываемом в РКК «Энергия» им. С.П. 
Королёва» 80-х…90-х г.г. прошлого века 
многоразовом межорбитальном буксире 
«Геркулес» требуемые запасы рабочего 
тела ЭРДУ суммарной мощностью 500 
кВт (ксенон)  составляли 38т.,  т.е.  при со-
временном уровне добычи ксенона, на его 
накопление потребовалось бы два десятка 
лет.  

Кроме того,  за сутки эксплуатации 
двигатель с замкнутым дрейфом электро-
нов, при потребляемой мощности 100 кВт, 
КПД 60% и удельном импульсе 3000 с, 
потребит количество ксенона, стоимость 
которого составит порядка  2,7 млн. руб-
лей. При ресурсе двигателя 10000 часов, 
стоимость ксенона возрастет до более 1,1 
млрд. рублей. При наземных испытаниях 
двигатель должен работать в условиях 
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космического вакуума, при этом произво-
дительность откачной системы должна 
превышать 4 млн. литров в секунду. При 
стоимости около 30 рублей за 1 л/с стои-
мость откачной системы составит 120 
млн. рублей и  при этом будет линейно 
возрастать по мере увеличения мощности 
двигателя. Для отработки электроракет-
ной двигательной установки (ЭРДУ)  ме-
гаваттного уровня затраты составят де-
сятки миллиардов рублей.  

Анализ свойств йода показывает, 
что при использовании его в качестве РТ 
ЭРДУ в условиях космического вакуума 
он практически не конденсируется на 
элементах КА. Давление насыщенных па-
ров йода при одинаковой температуре по-
верхности КА на два порядка выше, чем у 
ртути (рис.  1).  При этом на КА SERT  II  
ионный двигатель на рабочем теле ртуть 
проработал в космосе 4000 часов.  

Кроме того, в отличие от ЭРД на 
ксеноне, для наземной отработки ЭРД на 
йоде криопанели вакуумных камер доста-
точно охлаждать жидким азотом, что на-
много снижает стоимость наземной отра-
ботки ЭРД. 

 
Рис. 1. Зависимость давления насыщенных паров 

от температуры для разных рабочих тел 

К преимуществам использования 
йода относительно ксенона можно отне-
сти следующее: 

· стоимость одного килограмма йода в 
десятки раз ниже стоимости одного кило-
грамма ксенона; 

· годовой объём добычи йода состав-
ляет 25 000 тонн; 

· плотность йода составляет 4,9 г/см3, 
что приведёт к значительному снижению 
объёма и массы средства хранения и по-
дачи (СХП); 

· газообразный йод получают в СХП 
возгонкой из твёрдого состояния, что не 
требует многоступенчатой системы по-
нижения давления и, следовательно, при-
водит к снижению количества потребной 
арматуры, т.е. к уменьшению габаритов и 
массы СХП; 

· возможно обеспечение рециркуля-
ции йода при ресурсных испытаниях ЭРД; 

· стоимость наземной отработки ЭРД 
на йоде будет значительно ниже, чем при 
использовании ксенона. 

Таким образом, технология исполь-
зования альтернативного рабочего тела – 
йода (взамен используемого в настоящее 
время ксенона) для электроракетных дви-
гателей (ЭРД) с замкнутым дрейфом элек-
тронов является важной космической тех-
нологией, необходимой для осуществле-
ния ряда космических проектов.  

Для подтверждения возможности 
использования йода в качестве рабочего 
тела с минимальными материальными и 
временными затратами в РКК «Энергия» 
разработана модель ЭРД на базе СПД 
(рис. 2). 

Проведённые предварительные ис-
пытания продемонстрировали принципи-
альную возможность применить йод в ка-
честве рабочего тела СПД.  При этом,  как 
и ожидалось, характеристики двигателя на 
йоде, по крайней мере, не уступали пара-
метрам ксенонового двигателя. Испыта-
ния показали, что при повышенном на-
пряжении отношение тяги к мощности 
при работе на йоде выше, чем аналогич-
ная характеристика на ксеноне, а также 
заметно выше анодный КПД и удельный 
импульс. 

По результатам предварительных 
проработок был запатентован  ряд ЭРД и 
способов их работы. Дальнейшие экспе-
риментальные исследования предполага-
ют получение новых результатов и значи-
тельное увеличение объектов правовой 
охраны. 
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 Рис. 2. Модель СПД-М70 для работы на йоде 
 

В настоящее время в РКК «Энергия» 
проводится корпоративная НИР, целью 
которой является разработка системы 
хранения и подачи йода. СХП (рис. 3) йо-
да располагается снаружи вакуумной ка-
меры и включает в свой состав:  

− ёмкость, содержащую йод и снаб-
жённую нагревателем и датчиками 
температуры; 

− участок трубопровода с датчиком 
температуры; 

− участок трубопровода с датчиком 
давления; 

− участок трубопровода с клапаном; 
− участок трубопровода с двумя дат-

чиками давления (датчик расхода 
иода), снабжённый датчиком темпе-
ратуры; 

− участок трубопровода, часть которо-
го введена в вакуумную камеру; 

− весь газовый тракт, содержащий на-
гревательные элементы; 

− контроллеры; 
− блоки питания; 
− персональную электронно-вычисли-

тельную машину. 
 

 
Рис. 3. Схема хранения и подачи йода для экспериментальной  отработки ЭРД 
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Данная схема позволит оттарировать 
расход йода по температуре ёмкости. 
Преимуществом этой схемы является то, 
что нагревается лишь слой йода, обеспе-
чивающий заданный расход. 

В дальнейшем предполагается ис-
пользовать СХП совместно с двигателем. 

Использование йода в качестве ра-
бочего тела ЭРД особенно большой мощ-
ности (до 100 кВт) может привести к зна-
чительному снижению массы и габаритов 

ЭРДУ на базе  СПД или ДАС и к большо-
му экономическому эффекту за счёт при-
менения более дешёвого и менее дефи-
цитного рабочего тела, обладающего воз-
можностью повторного использования 
при ресурсных испытаниях ЭРД. 

На основе разработанного в РКК 
«Энергия» в 1983г. двигателя ДАС-200 на 
висмуте предложена  конструкция  ЭРД  
большой  мощности  на  йоде  (рис. 4). 

 
  

 
Рис. 4. ДАС большой мощности на йоде 

В предложенном двигателе решают-
ся вопросы увеличения ресурса за счёт 
подвижной разрядной камеры и термо-
эмиссионного катода-нейтрализатора. Ис-
пользование безрасходного катода позво-
лит обойтись без дополнительного газо-
образного рабочего тела (ксенона или ар-
гона) и его сложной арматуры системы 

подачи. Эти решения были запатентова-
ны.  

Разработка экспериментального об-
разца ЭРДУ на альтернативном рабочем 
теле (йод), а также стендовых систем для 
её испытания позволит перейти к форму-
лировке технических требований для ОКР 
по созданию электроракетной двигатель-
ной установки нового поколения, имею-
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щей значительно меньшую массу и габа-
риты и обладающей большой экономиче-
ской эффективностью.  

Йод как возможное альтернативное 
рабочее тело для СПД начали исследовать 
и за рубежом. В американской фирме 
Busek Co в 2010 -2013 гг.  проводились 
эксперименты с подачей пара йода в 
ДЗДЭ мощностью от 0,1 до 10 кВт (при 
этом в катод, как правило, подавался ксе-
нон). При этом параметры двигателей на 

йоде как минимум не уступали аналогич-
ным характеристикам ЭРД на ксеноне. 

Помимо двигателей большой мощ-
ности, где преимущества ЭРДУ на рабо-
чем теле йод неоспоримы, представляют 
интерес микро ЭРДУ. В 2014 г. NASA 
принята программа SBIR Этап II. Она 
предполагает выделение 1,5 млн. $ на от-
работку 100  Вт двигателя Busek  Co   на 
рабочем теле йод для микроспутников ти-
па CubeSat.  
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In the article the analysis of iodine as a propellant electric propulsion for electric thruster with closed 

electron drift is provided. This compares the iodine thruster performance with the same parameters using the 
traditional propellant - xenon. Advantages of electro-propulsion on the iodine compared to installing, using xen-
on. Justified the use of iodine as a propellant for high power thrusters. Presents the preliminary design and the 
results of the first tests of stationary plasma thrusters on the iodine. The article provides information about the 
progress of RSC Energia corporate research, the purpose of which is to develop a bench-top system for the stor-
age and supply of iodine. It is shown and described the system layout storage and supply for experimental testing 
electric propulsion on the iodine. Also shown plans of RSC Energia in further research on the development of 
electric propulsion on the iodine. The article presents a variant of the high power thrusters on a propellant of 
iodine, which offers the challenge of ensuring the life of the thruster and the use of thermionic cathode. This 
article provides an overview of Western achievements in the use of propellant iodine in electric thruster. 

Electric thruster, electric propulsion systems, iodine, propellant. 
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МАТЕМАТИЧЕСКОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ И ИССЛЕДОВАНИЕ ПРОЦЕССА 
ТЕРМИЧЕСКОЙ ОБРАБОТКИ АЛЮМИНИЕВЫХ СЛИТКОВ  

НА ОСНОВЕ РЕГУЛИРУЕМОГО КОНВЕКТИВНОГО ТЕПЛООБМЕНА 

© 2014   А.С. Горшенин, В.Е. Кривошеев 

Самарский государственный технический университет 
Существующие технологии охлаждения цилиндрических алюминиевых слитков не обеспечивают 

одинаковую скорость снижения температуры во всех частях слитков. Наиболее целесообразно использо-
вать для охлаждения слитков специальные камеры. Существующие методы расчёта и режимы охлажде-
ния, которые учитывают геометрические характеристики садки и камеры охлаждения и обеспечивали бы 
одинаковую скорость охлаждения во всех частях слитков, отсутствуют. Поэтому был рассмотрен вопрос 
математического моделирования процесса охлаждения алюминиевых слитков на основе регулируемого 
конвективного теплообмена. При разработке математической модели были сформулированы допущения, 
математическая и физическая постановка задачи. Математическая модель включила в себя расчётную 
схему теплообмена в системе алюминиевые слитки – охлаждающий воздух, систему дифференциальных 
уравнений, начальные и граничные условия. Полученная математическую модель позволила провести 
аналитическое исследование процесса охлаждения с постоянными и переменными режимными и конст-
руктивными факторами, такими как скорость охлаждающего воздуха, диаметр слитков и высота канала 
между слитками. Аналитическое исследование позволило сформулировать алгоритм, обеспечивающий 
номинальную скорость охлаждения каждого слитка в горизонтальном ряду путём регулируемого кон-
вективного охлаждения. Для доказательства достоверности аналитической модели было выполнено экс-
периментальное исследование. Расхождение между полученными экспериментальными данными и ана-
литическими значениями составило в среднем 34%. 

Математическая модель, регулируемый конвективный теплообмен, скорость охлаждения.

В настоящее время всё возрастаю-
щими темпами увеличивается ассорти-
мент и объёмы проката, получаемого из 
алюминиевых слитков. Анализ техноло-
гии производства цилиндрических слит-
ков методом полунепрерывного литья в 
водоохлаждаемый кристаллизатор выявил 
главную проблему данного метода - об-
разование неоднородной структуры слит-
ка. Для её устранения проводят термиче-
скую обработку слитков, одним из видов 
которой является гомогенизационный 
отжиг. Важным этапом термической об-
работки является охлаждение слитков 
после гомогенизации со скоростью, не 
превышающей критическую - 70°С/ч для 
предотвращения закалки сплава. 

Проведённый анализ способов ох-
лаждения алюминиевых слитков показал, 
что наиболее целесообразно использовать 
специальную камеру, позволяющую 
обеспечить заданную технологией ско-
рость охлаждения слитков и повысить 
выработку качественной продукции. 

Применение существующих режи-
мов охлаждения не обеспечивает одина-
ковой скорости снижения температуры во 

всех частях алюминиевых слитков, осо-
бенно на их торцах и на боковых поверх-
ностях крайних слитков, что приводит к 
отклонению структуры и твёрдости ме-
талла от номинальной и появлению брака 
при изготовлении готовых изделий. 

В настоящее время отсутствуют ме-
тоды расчёта и режимы проведения про-
цессов охлаждения, учитывающие гео-
метрию садки и камеры охлаждения и 
обеспечивающие одинаковую скорость 
снижения температуры во всех частях 
алюминиевых слитков, а также способст-
вующие снижению энергетических затрат. 

В связи с этим совершенствование 
процесса охлаждения алюминиевых 
слитков воздухом на основе моделирова-
ния регулируемого конвективного тепло-
обмена, обеспечивающего одинаковую 
скорость снижения температуры во всех 
точках садки, является актуальной зада-
чей, решение которой позволит обеспе-
чить качество выпускаемой продукции. 

Для изучения процесса охлаждения 
слитков в камере охлаждения была раз-
работана математическая модель регули-
руемого конвективного теплообмена в 
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системе «алюминиевые слитки — охлаж-
дающий воздух» [1]. 

При разработке математической 
модели (рис.1) регулируемого конвек-
тивного теплообмена в системе «алюми-
ниевые слитки - охлаждающий воздух» 
были приняты следующие допущения: 1) 
задача теплообмена принималась двух-
мерной; 2) теплообмен рассматривался в 
половине высоты канала 3 и при омывании 
половины слитка;  3)  температура воздуха 
tB по высоте канала S принималась оди-
наковой; 4) температура охлаждающего 
воздуха при омывании каждого слитка 
принималась постоянной; 5) теплообмен 
рассматривался для каждого отдельного 
слитка. 

Математическая модель конвектив-
ного теплообмена в системе «ряд гори-
зонтальных алюминиевых слитков - ох-
лаждающий воздух» включает в себя рас-
чётную схему (рис. 1), описание процесса 
теплообмена, ограничение по скорости 
охлаждения слитков, систему уравнений 
по изменению температур слитков и воз-
духа. 

 
Рис. 1. Расчётная схема к математической модели 

 
Процесс нагрева воздуха при охла-

ждении горизонтального ряда слитков 
количеством N основывается на решении 
уравнения охлаждения одного слитка [2]. 
В соответствии с принятыми допущения-
ми теплообмен между воздухом и слит-
ками рассчитывается отдельно для каж-
дого слитка. В соответствии с этим каждый 
слиток начинает охлаждаться с одной и той 

же температуры То. 
В соответствии с допущением о по-

стоянстве температуры воздуха при омы-
вании одного слитка, считаем, что его 
температура увеличивается скачком после 
омывания слитка. Так как температура 
воздуха tB от слитка к слитку увеличива-
ется, то перепад температуры между 
слитками и воздухом в ряду будет 
уменьшаться и каждый последующий 
слиток будет более горячим, чем преды-
дущий. 

При разработке математической 
модели регулируемого конвективного те-
плообмена было принято ограничение по 
скорости охлаждения слитков dT/dr, кото-
рая в интервале температур 500 - 300°С не 
должна превышать 70 °С/ч. 

Система уравнений по снижению 
температур TN каждого из N алюминиевых 
слитков, расположенных в горизонталь-
ном ряду, и по увеличению температуры 
воздуха tBN выглядит следующим образом: 
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Полученная математическая модель 
регулируемого конвективного теплооб-
мена позволила провести аналитическое 
исследование конвективного теплообмена 
в камере охлаждения. Результаты анали-
тического исследования конвективного 
теплообмена в камере охлаждения при 
поддержании постоянной в процессе ох-
лаждения скорости воздуха W, м/с для 
слитка диаметром d = 0,24 м приведены на 
рис. 2. 

Представленные на рис. 2 зависи-
мости показывают, что при поддержании 
постоянной скорости охлаждающего 
воздуха w = const в процессе охлаждения 
не удаётся обеспечить заданную техно-
логией скорость охлаждения Т/τ = 70°С/ч, 
что приводит к снижению качества про-
дукции вследствие закалки слитков. 
Кроме этого, сохранение постоянной 
скорости воздуха w = const увеличивает 
продолжительность периода охлаждения. 
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Рис. 2. Изменение температуры и скорости 

охлаждения слитков от продолжительности 
охлаждения при постоянной скорости охлаждения 

W = 1,1м/с (1,2,....,4-номера слитков, 
5 - максимальная скорость охлаждения) 

В целях повышения качества про-
дукции и предотвращения закалки алю-
миниевых слитков предложен алгоритм 
обеспечения номинальной скорости ох-
лаждения каждого из алюминиевых 
слитков любого ряда во временной дина-
мике процесса их охлаждения путём ре-
гулируемого конвективного теплообмена 
в горизонтальной камере охлаждения, 
учитывающего высоту канала между ря-
дами слитков, их диаметр, изменение 
скорости воздуха в процессе охлаждения 
слитков. 

Согласно уравнениям математиче-
ской модели температура воздуха при его 
течении от слитка к слитку увеличивается, 
а перепад температуры между слитками и 
воздухом в ряду, наоборот, уменьшается. 
Тогда каждый последующий слиток будет 
иметь более высокую температуру по 
сравнению с предыдущим. Это приводит к 
тому, что слитки будут недоохлаждаться, 
и для каждого последующего слитка ве-
личина недоохлаждения будет увеличи-
ваться. 

С учётом этого, регулирование ско-
рости охлаждения осуществляется путём 
регулирования скорости воздуха: сначала 
по температуре первого слитка до момента 
его охлаждения до 300°С таким образом, 
чтобы она не превысила своё номинальное 

значение, то есть Тi/τ ≤ 70°С/ч. После этого 
предлагается переходить на регулирова-
ние скорости охлаждения по второму 
слитку путём изменения скорости воздуха, 
таким образом, чтобы она не превысила 
своё номинальное значение, то есть Тi/τ ≤ 
70°С/ч, и так до охлаждения последнего в 
ряду слитка до температуры 300°С. После 
этого скорость воздуха, а следовательно, 
скорости охлаждения увеличиваются до 
максимально возможного значения, по-
скольку при достижении температуры 
последнего в ряду слитка до величины 
300°С эффекта закаливания алюминия, а 
следовательно, потери качества не насту-
пает.   

С целью проверки правильности 
предлагаемого метода было проведено 
аналитическое исследование регулируе-
мого конвективного теплообмена в камере 
охлаждения при переменной скорости 
воздуха W, м/с для слитка диаметром d = 
0,24 м с высотой канала δ = 0,1 м. Резуль-
таты приведены на рис.3. 

 
Рис. 3. Зависимость температуры и скорости 
охлаждения слитков от времени охлаждения,  
d = 0,24м, δ = 0,1м при переменной скорости  

воздуха W (1,2,....,8 - номера слитков) 

Графики изменения температуры и 
скорости охлаждения слитков, представ-
ленные на рис. 3, подтверждают влияние 
переменной скорости охлаждающего 
воздуха W, м/с на скорость охлаждения 
слитков Т/τ, °С/ч и время охлаждения τ, ч. 
Поддержание расчётной скорости воздуха 
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при охлаждении слитков до 300°С позво-
ляет выдерживать скорость их охлажде-
ния,  не приводящую к их закалке и тем 
самым повышать выработку качественной 
продукции. Увеличение скорости воздуха 
до максимальной после охлаждения 
слитков ниже 300°С позволяет сущест-
венно ускорить процесс охлаждения. Об-
щее время охлаждения определяется 
только заданной технологией конечной 
температурой слитков. 

Для доказательства достоверности 
математической модели теплообмена бы-
ло проведено экспериментальное иссле-
дование. Экспериментальная камера ох-
лаждения (рис. 4) состояла из рабочего 
пространства, раздающего и собирающего 
газоходов, приборов для измерения тем-
пературы слитков (термопары ТХА, из-
меритель-регулятор 2ТРМ1) и скорости 
воздуха (трубка Прандтля - электронный 
манометр). 

Сопоставление расчётной темпера-
туры слитков и полученных эксперимен-
тальных данных для одной точки изме-
рения представлено на рис. 5. 

Среднее расхождение между теоре-
тическими и экспериментальными дан-
ными составляет 34%. 

 
Рис. 4. Схема экспериментальной камеры  

охлаждения алюминиевых слитков: 
(1-измеритель-регулятор 2ТРМ1, 2-термопары 

ТХА, 3-собирающий газоход, 4-алюминивые слитки, 
5-раздающий газоход, 6-вентиляторы, 7-трубка 

Прандтля, 8-электронный манометр Comarc 
C9557) 

 
Рис.5. Сравнение температур слитка:  
сплошная линия – расчётные значения,  
точки – экспериментальные данные 

Полученная погрешность позволяет 
рекомендовать полученную математиче-
скую модель к применению в проектной и 
эксплуатационной практике. 
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MATHEMATICAL MODELING AND INVESTIGATION 
OF THE PROCESS OF THERMAL THEATMENT OF ALUMINUM INGOTS 

ON THE BASIS OF REGULATED CONVECTIVE HEAT TRANSFER 
© 2014 A.S. Gorshenin, V.E. Krivosheev  

Samara State Technical University, Samara, Russian Federation 
Existing cooling technology of cylindrical aluminum ingots don’t provide the same speed of the tempera-

ture in all parts of the ingots. The most appropriate use for cooling of ingots special camera. Existing calculation 
methods and modes of cooling, which take into account the geometric characteristics of the charge and a cooling 
chamber, and would provide the same cooling rate in all parts of the bars are missing. Therefore, the authors 
addressed the issue of mathematical modeling of the process of cooling aluminum ingots on the basis of the reg-
ulated convective heat transfer. When developing mathematical models were formulated assumptions, mathe-
matical and physical formulation of the problem. The mathematical model included the analytical model of heat 
transfer in the system aluminum ingots - cooling air, the system of differential equations, initial and boundary 
conditions. A mathematical model has allowed to carry out an analytical study of the cooling process with constant 
and variable operating conditions and design factors such as the speed of the cooling air, the diameter of the bars 
and the height of the channel between the bars. An analytical study has allowed to formulate the algorithm, 
providing a nominal speed of each cooling of the ingot in a horizontal row by controlled cooling. To prove the 
validity of the analytical model was performed experimental study. The discrepancy between experimental data 
and analytical values averaged 34%. 

Mathematical model, adjustable convective heat transfer, cooling rate. 
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ИССЛЕДОВАНИЕ ДОСТОВЕРНОСТИ ПРОГНОЗИРОВАНИЯ 
МАЛОЦИКЛОВОЙ ДОЛГОВЕЧНОСТИ ДЕТАЛЕЙ  

ГАЗОТУРБИННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ НА ОСНОВЕ УРАВНЕНИЯ МЭНСОНА 
© 2014   А.М. Портер1, С.А. Букатый2, Д.П. Лёшин1 

1Научно-производственное объединение «Сатурн», г. Рыбинск Ярославской области 
2Рыбинский государственный авиационный технический университет 

имени П.А.Соловьёва 
Рассматривается прогнозирование малоцикловой долговечности образцов и дисков газотурбинных 

двигателей (ГТД) методом универсальных наклонов – на основе уравнения Мэнсона и его различных 
модификациях. Уравнение Мэнсона  получено в результате испытаний стандартных образцов на растя-
жение-сжатие, т.е. при одноосном  напряжённом состоянии и симметричном цикле нагружения. При 
сложном напряжённо-деформированном состоянии в модификации уравнения введено среднее напряже-
ние цикла, но  чёткие рекомендации его определения отсутствуют. В работе предложены различные ва-
рианты представления среднего напряжения. За основу верификации различных модификаций были 
приняты результаты испытаний стандартных образцов с круглым сечением, образцов с замком «ласточ-
кин хвост», вырезанных из дисков компрессора, а также натурных дисков новых и бывших в эксплуата-
ции. Испытания проводили при отнулевом цикле нагружения, приближенном к реальным условиям ра-
боты основных деталей ГТД.  Путём сравнения результатов расчётов с экспериментальными данными 
выявлены наиболее эффективные варианты уточнения уравнения Мэнсона. При этом установлено значи-
тельное влияние на малоцикловую долговечность не только величины деформаций деталей, но и типа 
напряжённо-деформированного состояния. Поэтому наиболее эффективным оказалось использование 
интенсивностей напряжений. Установлено также, что уточнение уравнения, введённое Мэнсоном и Му-
ралидхараном, применимо только для напряжённых состояний, близких к плоскому. 

Малоцикловая усталость, уравнение Мэнсона, образцы и диски ГТД, испытания на малоцикловую 
усталость,  прогнозирование долговечности, среднее напряжение. 
 В настоящее время основным мето-
дом расчёта малоцикловой долговечности 
ответственных деталей ГТД является 
предложенный С.С. Мэнсоном метод уни-
версальных наклонов [1]. При сложном 
напряжённом состоянии (НС), характер-
ном для основных деталей ГТД в зонах 
концентрации напряжений, в ЦИАМ по-
сле специальных исследований было по-
лучено модифицированное уравнение [2] 
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где σm – среднее напряжение цикла на-
гружения, а размах деформации Δε вклю-
чает интенсивности размахов упругой и 
пластической составляющих деформаций: 
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 Уравнение Мэнсона было получено 
при одноосном  НС в процессе испытаний 
стандартных образцов на растяжение-
сжатие при симметричном цикле нагру-
жения. В этом случае σm = (σнагр + σразгр)/2. 

Но при сложном напряжённо-
деформированном состоянии (НДС) чёт-
кие рекомендации отсутствуют. Предла-
гается использовать наибольшее значение 
в цикле величины σm = (σ1 + σ2 +  σ3) / 3

  при условии,  что σm > 0. Но практика по-
казывает, что результаты расчётов долго-
вечности в ряде случаев значительно от-
личаются от результатов, полученных из 
эксплуатации двигателей, а также при ис-
пытании опытных образцов и деталей на 
малоцикловую усталость (МЦУ). В 
1988 г. с целью повышения точности про-
гнозирования малоцикловой долговечно-
сти сделано уточнение уравнения Мэнсо-
на [3], исключающее использование σm. 
Поэтому в данной работе поставлена за-
дача рассмотреть различные варианты оп-
ределения среднего напряжения, а также 
уравнение [3], и сравнить результаты рас-
чётов с результатами испытаний образцов 
и дисков, проведённых в Научно-
производственном объединении «Са-
турн». На основе анализа имеющихся рас-
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чётных и экспериментальных данных ис-
пытаний можно сделать оценку эффек-
тивности применения уравнения Мэнсона 
и выбрать наиболее оптимальный вариант 
прогнозирования МЦУ деталей ГТД.  По-
скольку НДС основных деталей ГТД в ра-
бочем цикле близко к жёсткому отнуле-
вому циклу нагружения, то циклы нагру-
жения опытных образцов и дисков 
приближали к рабочим. Для исключения 
дополнительных эффектов испытуемые 
детали и образцы упрочнению поверхно-
стным пластическим деформированием 
(обдувка микрошариками и др.)  не под-
вергались. Указанные выше расчёты ма-
лоцикловой долговечности для различных 
вариантов представления σm осуществля-
лись в системе MathCad. Необходимые 
данные НДС в наиболее напряжённых 
местах образцов и дисков были получены 
расчётами в системе ANSYS. 

Экспериментальные исследования 
Для проведения сравнительных ис-

пытаний использовались стандартные 
круглые образцы диаметром 6,25 мм из 
материала ВТ3-1, а также образцы с зам-
ком «ласточкин хвост» (рис. 1). Заготовки 
для стандартных образцов вырезали из 
полотна и ободной части дисков пер-
вой ступени КНД двигателя Д-30КУ-154, 
что позволило в дальнейшем оценить ма-
лоцикловую прочность материала дисков 
соответственно в радиальном и окружном 
направлениях. В соответствии с расчёт-
ными данными напряжённое состояние 
указанных участков не превышало 
305 МПа, что даёт основание считать, что 
предварительная наработка при эквива-
лентных циклических испытаниях (ЭЦИ) 
или в составе двигателя не должна влиять 
на результаты испытаний на МЦУ. 

Образцы с замком «ласточкин 
хвост» также вырезали из аналогичных 
дисков. Схема вырезки образцов показана 
на  рис. 2. Для изготовления образцов ис-
пользовались диски: а) новый без нара-
ботки (брак при изготовлении); б) про-
шедший ЭЦИ на УИР-3; в) бывший в экс-
плуатации на двигателе с наработкой 
17995часов / 5545 циклов. Все испытания 

на МЦУ образцов и дисков проводились в 
нормальных условиях при температуре 
~ 20oC. Испытания стандартных образцов 
проводили по отнулевому трапецеидаль-
ному циклу с выдержкой 0,5 с при макси-
мальной нагрузке деформацией ∆ε, рав-
ной 0,008; 0,010; 0,012 и 0,014 мм. 

Образцы с замком нагружали при кон-
сольной схеме крепления (рис. 3) на уста-
новке фирмы MTS  модели 322  с толкаю-
щим усилием P = 2,5 ±0,1 кН по отнуле-
вому трапецеидальному циклу нагру-
жения частотой f = 0,25 Гц. Уровень на-
пряжений σmax = 1140 ±14 МПа  контро-
лировали тензометрическим методом. 

Результаты испытаний указанных 
выше образцов приведены в табл. 1 и 2. 
Из таблицы 1 следует, что рассеяние ре-
зультатов испытаний стандартных образ-
цов из заготовок, вырезанных в радиаль-
ном и окружном направлениях, практиче-
ски одинаково.  Это свидетельствует об 
однородности прочностных свойств мате-
риала дисков компрессора. 

Результаты испытаний образцов с 
замком «ласточкин хвост»  (табл.  2)  из 
диска без наработки и из дисков с различ-
ной наработкой (ЭЦИ на стенде УИР-3  и 
на двигателе) близки по величине. Это 
можно объяснить тем, что предваритель-
ная наработка была далека от предельной, 
и до изготовления опытных образцов и 
последующего проведения сравнительных 
испытаний был значительный период вы-
лёживания дисков и «отдыха» материала.

Рис. 1. Опытные образцы стандартные 
и с замком "ласточкин хвост" из сплава 

ВТ3-1 для испытаний на МЦУ 
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Следовательно, предварительная на-

работка проявила «эффект циклического 
упрочнения» материала [4], т.е. частично 
компенсировала его повреждаемость и 
привела к некоторому увеличению долго-
вечности образцов, соизмеримой с долго-
вечностью образцов из диска без наработ-
ки. С учётом предварительной наработки 
общее среднее количество циклов до раз-
рушения возрастает до 20474 циклов, что 
существенно превышает количество цик-

лов для образцов из нового диска – 
14756 циклов. Этот факт так же подтвер-
ждает влияние "эффекта циклического 
упрочнения". Но ограниченное количест-
во испытаний не позволяет в настоящее 
время сделать окончательный вывод об 
эффективности «тренировки» дисков. Для 
подтверждения приведённых выше гипо-
тез необходимо провести дополнительные 
исследования, положительные результаты 
которых могут служить основанием для 
введения в технологические процессы 
операции предварительной «тренировки» 
дисков и других основных деталей для 
повышения их долговечности в соответ-
ствии с патентом [5]. 

Наряду с испытаниями образцов бы-
ли проведены ЭЦИ на стенде УИР-3: двух 
дисков 1 ступени КНД (материал ВТ3-1) с 
приблизительно одинаковой предвари-
тельной наработкой порядка 3500 циклов 
в составе двигателей Д-30КУ-154; одного 
диска 0 ступени двигателя М70ФРУ (ма-
териал ВТ22И); 2 диска 9 и 10 ступеней, а 
также 3 варианта дисков 11 ступени КВД 
двигателя Д-30КУ-154 (материал ЭИ-
961Ш). Испытания дисков 11 ступени 
проводили после следующих ремонтных 
доработок: 1-й доработки – прошивки пе-
реднего и заднего ряда шлиц на радиус 
R = 0,65+0,1 мм; 2-й доработки – срезки 
заднего ряда и аналогичной прошивки пе-
реднего ряда шлиц; 3-й (окончательной) 
доработки – прошивки переднего и срезки 
заднего ряда шлиц со вставкой вместо не-

Рис. 3   Нагружение образцов  
с замком «ласточкин хвост» 

Б–Б Вид А A

Рис. 2.   Схема вырезки образцов с замком «ласточкин хвост» 
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го кольца. Необходимость указанных до-
работок дисков обусловлена появлением 
трещин после ~2000 циклов нагружения: 

после 1-й доработки – в заднем ряде 
шлиц; после 2-й доработки – в контровоч-
ных отверстиях диска.  

 
Таблица 1 - Результаты испытаний на МЦУ стандартных круглых образцов 
из дисков 1ступени КНД двигателя Д-30КУ-154, материал ВТ3-1 

№ 
образца 

Количество циклов до разрушения (индексы Р и О обозначают радиальное  
и осевое направления вырезки заготовок образцов) 

Нагружение растяжением по отнулевому циклу деформацией Δε, еод  
Δε  = 0,008 Δε  = 0,010 Δε  = 0,012 Δε  = 0,014 

1 8698 Р 13532 Р 8851 Р 3238 Р 
2 12056 Р 9472 Р 4061 Р 2671 Р 
3 17562 Р 11389 Р 5672 О 2377 О 
4 13572 О 9502 Р 7122 О 2827 О 
5 17260 О 8838 Р 6369 О 2896 О 
6  6032 Р  2935 О 
7  11540 О   
8  9982 О   
9  13394 О   

Среднее количество  
циклов 13830 10409 6415 2824 

Таблица 2 - Результаты испытаний на МЦУ опытных образцов с замковым пазом «ласточ-
кин хвост» из дисков 1ступени КНД двигателя Д-30КУ-154, материал ВТ3-1 

№ 
образца 

Количество циклов до разрушения 

Образцы из 
диска без 
наработки 

Образцы из диска с 
наработкой при ЭЦИ 

9658 циклов   

Образцы из  диска  
с наработкой  

в эксплуатации 
17995час/5545 циклов 

1 14629 12909 9666 
2 14242 9600 20900 
3 10247 – 13344 
4 19907 – – 

Среднее количество  циклов 14756 11255 14637 
Общее среднее  

количество циклов 14756 циклов13284
5
1 5

1
ср == å iNN

  
 

Среднее количество циклов с 
учётом предварительной  

наработки 
14756 циклов20474

5
1 5

1
ср == å iNN  

   
Кроме вышеуказанных, были прове-

дены испытания диска 0 ступени двигате-
ля ГТД-10 РМ на стенде УИР-2, отли-
чающиеся по уровню нагружения. Резуль-
таты испытаний дисков приведены в 
табл. 3. Следует отметить различие типов 
НС: в круглых образцах одноосное, в об-
разцах с замковым пазом «ласточкин 
хвост» близкое к плоскому и в зонах кон-
центрации напряжений дисков объёмное, 

что повлияло соответственно и на резуль-
таты испытаний.  Отметим,  что тип НС в 
уравнении Мэнсона не учитывается. Не-
ясен также вопрос – как учитывать пред-
варительную наработку дисков при ЭЦИ 
или в эксплуатации до начала испытаний 
на МЦУ, которым предшествовал  значи-
тельный период вылёживания и "отдыха". 
В данной работе осуществляли суммиро-
вание всех циклов. 
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Таблица 3 - Результаты испытаний на МЦУ дисков ГТД на стендах УИР-2 и УИР-3 

Наименова-
ние 

дисков 

Количество циклов до появления трещины в дисках при ЭЦИ 

1 ступень 
КНД 

Д-30КУ-154 
с предв. 

наработкой 
~3500 цикл. 
 материал 

ВТ3-1 

0 ступень 
М70ФРУ 
без предв. 
наработки 
материал 

ВТ-22 

9 и 10 ст. 
КВД 

Д-30КУ-154 
с предв. 

наработкой 
~4300  
циклов 

материал 
ЭИ961-Ш 

0 ступень 
ГТД-10 РМ 
без предв. 
наработки 
материал 

ВТ-6 

11 ступень КВД  
Д-30КУ-154материал ЭИ961-Ш 

После 1-й 
доработки  
с предв. 

наработкой 
~1370 
циклов 

После 2-й 
доработки  
с предв. 

наработкой 
~2220 

 циклов 

После 
полной 

доработки 
с предв. 

наработкой 
~1370 
циклов 

1 5874 1710 ~17200 9442 2000 2000 >23500 
2 7635 – ~17200 – 2000 2000 >23500 

Среднее 
количест-
во  циклов 

6755 1710 ~17200 9442 2000 2000 >23500 

Количество  
циклов с 
учётом 

предвари-
тельной 

 наработки 

10255 1710 ~21500 9442 ~3400 ~4300 >24870 

        
Расчёт малоцикловой долговечности 

Модифицированное в ЦИАМ урав-
нение Мэнсона (1) с учётом ( 2) связывает 
число циклов до появления трещины N с 
характеристиками материала и парамет-
рами НДС детали в расчётном цикле. При 
этом часто результаты расчётов значи-
тельно отличаются от экспериментов. По-
скольку метод универсальных наклонов 
представляет общий подход к оценке 
МЦУ и в настоящее время не существует 
чётких рекомендаций по определению σm, 
то рассматривались различные варианты 
представления σm через главные напряже-
ния. В процессе расчётов было установле-
но большое влияние на прогнозируемую 
МЦУ следующих механических характе-
ристик (по степени влияния): пределов 
прочности σв и длительной прочности σдл, 
коэффициентов относительного сужения 
ψ и Пуассона µ. Поэтому в расчёт прини-
мались индивидуальные данные из пас-
порта на соответствующий диск. Из усло-
вия обеспечения надёжности и работоспо-
собности деталей при рассеянии 
механических свойств в расчётах исполь-
зовались их минимальные значения и 
учитывались результаты, удовлетворяю-
щие условию безопасности 
n = Nрасч./Nэкспер.≤ 1. Необходимо учиты-
вать также, что появление трещины опре-
делялось визуально, но после появления 

трещины детали продолжают «работать» 
до достижения трещиной критической ве-
личины. В результате предварительных 
расчётов с различными выражениями σm 
были установлены три варианта представ-
ления σm (табл. 4), к которым для сравне-
ния был добавлен четвёртый вариант,  со-
ответствующий уточнённому уравнению 
Мэнсона-Муралидхарана [3]. В выраже-
ниях для σm индексы "н" и "р" обозначают 
соответственно напряжения при нагруже-
нии и разгрузке. При этом для интенсив-
ности напряжений siн и siр использовали  
выражение 

( ) ( ) ( ) .
2
2 2

1333
2

3322
2

2211i s-s+s-s+s-s=s (3) 

Таблица 4 - Варианты расчёта МЦУ 
№ 

варианта Выражения  σm и уравнения 

1 σm = (σ1 + σ2 + σ3)н / 3  по [2] 
2 σm = (σiн + σiр) / 2 
3 σm = (σiн – σiр) 
4 уравнение Мэнсона-Муралидхарана [3] 

 
Улучшенное  уравнение Мэнсона-

Муралидхарана [3] имеет вид 

N

N

D 56.0
53,0

В155,0

09.0
832,0

В

E
0266,0

E
17.1

-
-

-

úû
ù

êë
é+

+úû
ù

êë
é=D

s

se
,      (4) 
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где sв – предел прочности,  
D = ln(1/(1-ψ)) – пластичность материала. 

При шаговом расчёте НДС в цикле 
нагружения образцов и дисков в системе 
ANSYS часто пластические деформации 
при нагружении и разгрузке получаются 
одинаковыми, что приводит к нулевым 
размахам интенсивности пластических 
деформаций. Поэтому, чтобы не исклю-
чать влияние пластических деформаций 
на малоцикловую долговечность, в соот-
ветствии с (2) они учитывались в размахе 
деформаций полностью. Очевидно, в про-
цессе жёсткого циклического нагружения 
происходит перераспределение упругой и 
пластической составляющих размаха де-
формаций, учесть которое более точно 
пока нет возможности. 

Это, по-видимому, является одной 
из причин в ряде случаев существенного 
расхождения результатов расчёта и экспе-
римента, поскольку уменьшение доли 
пластической деформации влечёт увели-
чение доли упругой деформации, участие 
которых в размахе в соответствии с (2) не 
пропорционально. Результаты расчётов 
приведены в табл. 5. Как образцы, так и 
диски различались по уровню нагружения 
в цикле,  которое можно разделить на 
уровни с малыми, средними и большими 
пластическими деформациями. Поэтому 
для оценки вариантов расчёта условно 
введена следующая классификация на-
гружения в зависимости от интенсивности 
пластических деформаций: малые пласти-
ческие деформации (МПД) – εi

p < 0,001; 
средние (СПД) – 0,001 ≤ εi

p < 0,003 и 
большие (БПД) – εi

p ≥ 0,003. 
Таблица 5 - Результаты испытаний и расчётов малоцикловой долговечности образцов и дисков ГТД 

Наименование 
объекта исследований 

Интенсивность 
пластических 
деформаций 

εi
p·10-3 

Nэксп 

Величина n отношения циклов 
до разрушения:  n = Nрасч / Nэксп 

Варианты расчётов 
1 2 3 4 

С
та

нд
ар

т-
ны

е 
об

ра
з-

цы
 

Δε  = 0,008 МПД          0,154 13830 1,485 0,723 1,275 13,89 

Δε  = 0,010 СПД         1,189 10409 0,672 0,349 0,082 2,803 

Δε  = 0,012 БПД 3,010 6415 0,546 0,321 0,095 1,298 

Δε  = 0,014 БПД 4,976 2824 0,686 0,445 0,159 1,058 
Образцы с пазом «ласточкин 

хвост» из дисков  
без наработки (верхние) и  с 
предварительной наработкой 

(нижние результаты) 

СПД          1,691 
14756 

 
20474 

0,140 
 

0,101 

0,146 
 

0,105 

0,064 
 

0,046 

0.945 
 

0,681 

1 ступень 
КНД Д-30КУ-154 

с наработкой ~3500 циклов 
МПД 0,107 10255 3,204 3,203 0,387 97,3 

0 ступень материал 
ГТД-10 РМ 

без предвар. наработки 
СПД 

1,927 9442 1,875 1,695 0,797 18,4 

9 и 10 ст.  
Д-30КУ-154 

с наработкой ~4300 циклов 
2,002 21500 0,446 0,421 0,272 3,565 

0 ступень 
М70ФРУ  

без наработки 

БПД 

3,920 1710 1,167 1,106 0,730 1,508 

11
ст

уп
ен

ь 
К

В
Д

  
Д

-3
0К

У
-1

54
 После 1-й доработки  

c наработкой 
 ~1370 циклов 

7,512 3380 0,564 0,476 0,738 0,441 

После 2-й доработки  
c наработкой 
 ~2220 циклов 

5,588 4300 0,843 0,574 0,811 0,676 
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Анализ результатов позволил выде-
лить варианты и области применения  
уравнения Мэнсона в зависимости от ве-
личины εi

p при нагружении, которые при-
ведены в табл. 6. 
Таблица 6 - Варианты и области применения 
уравнения Мэнсона 

Наименование 
объекта исследо-

ваний 

Величина интенсивности 
пластических  деформаций  

εi
p 

МПД СПД БПД 
Стандартные 

круглые образцы 2 1 1 

Образцы с замком 
«ласточкин хвост» – 4 – 

Диски ГТД 3 3  3 
МПД – εi

p< 0,001;      БПД – εi
p ≥ 0,003; 

СПД– 0,001 ≤ εi
p < 0,003 

Выводы 
1. Применение модифицированного 

уравнения Мэнсона [2] обеспечивает 
удовлетворительную достоверность толь-
ко для стандартных круглых образцов при 
НС, близким к одноосному при средних и 

больших пластических деформациях: при 
εi

p ≥ 0,001. 
2. Уточнённое уравнение Мэнсона-

Муралидхарана [3] показало удовлетвори-
тельную точность только для образцов с 
замковым пазом «ласточкин хвост», НС 
которых близко к плоскому при средних 
пластических деформациях: 0,001 ≤ 
εi

p < 0,003 . 
3. Для всех исследованных дисков, 

НС которых в области концентраторов 
напряжений является объёмным, незави-
симо от уровня пластических деформаций 
наиболее достоверные результаты по про-
гнозированию МЦУ показал третий вари-
ант, в котором для определения среднего 
напряжения используется разность (раз-
мах) интенсивностей напряжений при на-
гружении и разгрузке дисков: σm = (σiн –
 σiр). 

4. Малоцикловая усталость материа-
ла ВТ3-1  дисков первой КНД двигателя 
Д-30КУ-154 в радиальном и окружном 
направлениях практически одинакова.
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The article presents the prediction of low-cycle durability of gas turbine discs and test samples by the 

method of universal tilt – on the basis of the Manson equation and its various modifications. Manson equation 
obtained by testing of standard specimens in stretching-compression, i.e. an uniaxial stress state and the symmet-
ric cycle of loading. Under complex stress-strain state in the modification of the equations embeded the mean 
stress of the cycle, but clear guidance for determining it are missing. In this paper we proposed different ways to 
imagine the average stress. On the basis of verification of various modifications were adopted, the results of tests 
of standard specimens with circular cross-sections, samples of the lock "swallow's tail" cut from the disks of the 
compressor, as well as full-scale drive of new and used. The test was carried out from zero cycle of loading close 
to the real operating conditions of main parts of the gas turbine engine. By comparison of calculation results with 
the experimental data revealed the most effective ways to refine the Manson equations. It was found a significant 
effect on low cycle durability of not only the magnitude of deformation of the parts, but the type of stress-strain 
state. Therefore, the most effective was the using of the stress intensities. It was also established that the refine-
ment equation, introduced by Manson and Muralidharan applicable only for stress states that are close to flat. 

 
Low-cycle fatigue, equation Manson, samples and gas turbine discs, low-cycle fatigue testing, forecasting 

of durability, average stress. 
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УДК 622.691.4 

ОЦЕНКА СТАТИЧЕСКОЙ ПРОЧНОСТИ  
УЧАСТКОВ ЛИНЕЙНОЙ ЧАСТИ МАГИСТРАЛЬНЫХ ГАЗОПРОВОДОВ  

С КОЛОНИЕЙ КОРРОЗИОННЫХ ТРЕЩИН 
© 2014   В.А. Субботин1, И.В. Щербо2, С.А. Холодков2, М.Г. Гиорбелидзе2 

1«Газпром трансгаз Самара» 
2Инженерно-технический центр  «Газпром трансгаз Самара» 

В статье представлен апробированный аналитический аппарат для определения сложного напря-
жённого состояния в материале линейной части магистрального газопровода с коррозионным растрески-
ванием под напряжением в виде колонии трещин. Определены критические напряжения и получена ана-
литическая зависимость для расчёта допустимого внутреннего давления для повреждённого трубопрово-
да, не удовлетворяющего условиям прочности. Приведённая расчётная модель напряжённого состояния 
отличается от своих аналогов тем, что не ограничивается стандартными приёмами, основанными только 
лишь на ослаблении сечения, а учитывает концентрацию напряжений в зоне с поверхностным дефектом, 
что положительно сказывается на точности определяемых параметров. Введённые дополнительные ус-
ловия при выборе допускаемых напряжений обеспечивают корректность прочностного расчёта, особенно 
в тех случаях, когда в стенке трубопровода имеются коррозионные трещины с относительно большой 
глубиной. Помимо этого, в представленном способе имеется возможность учесть влияние термической 
составляющей на сложное напряжённое состояние. Изложенный теоретический аппарат нашёл подтвер-
ждение  при конечно-элементном моделировании в программной среде Ansys Mechanical. Результатами 
практической реализации данной работы  являются приведённые рекомендации по оценке технического 
состояния труб с трещиноподобными  дефектами различной природы, а также определение величины 
максимального разрешённого рабочего давления, удовлетворяющего условиям прочности при эксплуа-
тации магистрального газопровода, подверженного коррозионному растрескиванию под напряжением.  

Магистральный газопровод, прочность, критическое напряжение, концентратор напряжения, 
критерий пластичности, допустимое давление, техническое состояние. 

 
Коррозионное растрескивание под 

напряжением (КРН), также известное как 
стресс-коррозия (рис. 1), стало одной из 
основных причин возникновения аварий 
на магистральных газопроводах (МГ) 
большого диаметра. В условиях старения 
газотранспортной системы, наличия фак-
торов, негативно отражающихся на её на-
дёжности, в совокупности с недостаточ-
ным финансированием требуется новый 
подход, основанный на определении 
сложного напряжённого состояния мате-
риала газопровода в зонах с указанными 
повреждениями. 

Вычисление основных компонент 
тензора напряжений  

Участок рассматриваемой трубопро-
водной конструкции представляет собой 
тонкостенный цилиндр, в котором реали-
зуется плоское (двухосное) напряжённое 
состояние  (ПНС),  при  котором   одна  из 

 
Рис. 1. Дефекты КРН в виде колонии трещин,  

выявленные магнитопорошковым методом  
контроля 

главных площадок свободна от напряже-
ний в силу малости радиальной состав-
ляющей [2] 0радs » (рис.2). Тензор на-
пряжений при ПНС в главных осях при-
нимает следующий вид: 

0
0
кцПНС

пр
Ts

s
s

æ ö
= ç ÷
è ø

.
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Рис.2. Напряжённое состояние материала в точке при ПНС 

Расчёт максимальных кольцевых на-
пряжений кцs  в стенке трубопровода, ра-
ботающего под внутренним давлением в 
течение длительного времени, проводят 
согласно [1, 2] в соответствии с первой 
теорией прочности, построенной на пред-
положении, что опасное состояние мате-
риала с возможностью разрушения конст-
рукции наступает в момент, когда наи-
большее по абсолютной величине нор-
мальное напряжение достигает опасного 
значения: 

( 2 )
2

н
кц

н

nP D d
s

d
-

= ,                     (1) 

где n – коэффициент надёжности по на-
грузке; p – рабочее (нормативное) давле-
ние в газопроводе, МПа; D – наружный 
диаметр трубы, мм; нd  – номинальная 
толщина стенки трубы, мм. 

Такие напряжения кцs , которые мо-
гут быть неуравновешенными по толщине 
трубы, являются наиболее опасными с 
точки зрения возможности коррозионного 
растрескивания материала, к тому же они 
могут складываться с технологическими и 
сварочными напряжениями. 

Продольные напряжения прs , воз-
никающие в стенке трубопровода парал-
лельно его оси симметрии вследствие 
действия внутреннего избыточного давле-

ния, согласно [1], определяются выраже-
нием: 

( )
2

н
пр

н

nP DE t ds a m
d
-

= - D + ,        (2) 

где a  – коэффициент линейного расши-
рения металла трубы, °C-1; E – модуль уп-
ругости (модуль Юнга),  МПа;  tD  – рас-
чётный температурный перепад, °C; m  – 
коэффициент поперечной деформации 
(коэффициент Пуассона). 

Сложное напряжённое состояние, 
которое испытывает материал трубопро-
вода, определяется в соответствии с кри-
терием пластичности Мизеса [3], постро-
енным на предположении, что момент на-
ступления опасного состояния материала 
с последующим разрушением конструк-
ции зависит от величины потенциальной 
энергии, накапливающейся при деформа-
ции в единице объёма материала, т.е. от 
численно равной ей удельной работы де-
формации, выраженной через все основ-
ные компоненты тензора напряжений: 

2
2

2IVэкв w Rs = £ ,                 (3) 

где  
2 2 2( ) ( ) ( ) ,кц пр пр рад рад кцw s s s s s s= - + - + -

2R  – расчётные допустимые напряжения 
при одноосном растяжении, определяе-
мые в соответствии с [1]. 
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С учётом того, что при нагружении 
трубопровода внутренним давлением ра-
диальное напряжение 0радs » , оконча-
тельно имеем: 

2 2 2
2

2 ( ) ( ) ( ) .
2IVэкв кц пр пр кц Rs s s s s= - + + £  (4) 

До тех пор, пока эквивалентные на-
пряжения не превышают допустимых, ис-
ключается накопление пластических де-
формаций, и, следовательно, обеспечи-
вается условие прочности конструкции. 
Критерий пластичности Мизеса хорошо 
согласуется с экспериментальными дан-
ными, и лишён недостатков, присутст-
вующих в теории наибольшего нормаль-
ного напряжения и критерии Треска – 
Сен-Венана, использующихся при расчё-
тах в [1, 2].  

Расчёт локальных напряжений в 
зоне с коррозионной трещиной  

После диагностического обследова-
ния участка трубопровода с колонией 
коррозионных трещин по расчётным схе-
мам объёмного дефекта,  подробно изло-
женным в [4, 5], описывают их геометри-
ческие параметры и конфигурацию, опре-
деляют коэффициенты концентрации уп-
руго-пластических напряжений и компо-
ненты локальных напряжений [5]: 

( )*0 0

σ σ

1 1 ηk 3σ η - ;
2 2η 2

лок
кц кц кц

кц
k th l

g

h p p
h

= =

æ öæ ö+ -
= + +ç ÷ç ÷ç ÷è øè ø

 

(5) 

( )
( )( )

( )( )0

σ σ

1 βη 2 1-η sin β
σ ;

η -β 1-η

лок
пр пр пр

пр

k

g

pp
p p

= =

æ ö- -+
= +ç ÷ç ÷

è ø

(6) 

;н

н

hdh
d
-

=
                                             

(7) 

3 1
2

0 3 2k
h
h
-

= - ;                                         (8) 

* ;wD D
p

= -
                                          

(9) 

;warctg
l

b æ ö= ç ÷
è ø                                    

(10) 

*

*
,

0,5 ( )н

ll
D hd

=
-                 

(11) 

где  ;кц прg g  – коэффициенты концен-
трации упруго-пластических напряжений;
h –максимальная глубина дефекта, мм; l – 
протяжённость трещины (колонии тре-
щин), мм; w –  ширина дефекта,  мм;  b – 
угол наклона дефекта к оси трубы, град. 

Сложное напряжённое состояние, 
которое испытывает материал трубопро-
вода в зоне дефекта, в соответствии с кри-
терием пластичности Мизеса, определяет-
ся по формуле: 

2 2 2
2( ) ( ) ( ) .

IV

лок
экв

лок лок лок лок
кц пр кц пр R

s

s s s s

=

= - + + £  
(12) 

Определение критических напря-
жений, приводящих к разрушению кон-
струкции  

За критерий опасности стресс-
коррозионного дефекта принято критиче-
ское напряжение крs , которое свидетель-
ствует о начале процессов разрушения 
конструкции, связанных с ростом трещин 
или раскрытия дефектов. Его определяют 
в соответствии с [4] по следующей фор-
муле: 

2 2
1C

кр 3 2 ,
10

K b
h F-

×F
s =

p × ×
                  

(13) 

где 
4 23 2 4
p p

4 4 4 2
в 1C в

( 10 )
4 2
k kh Fb

K Ф

-p × ×
= + -

s × s
, 

1CK  – эмпирическая зависимость, дающая 
консервативную оценку значения ударной 
вязкости, МПа× м ; Ф– полный эллип-
тический интеграл второго рода; F – по-
правочная функция, зависящая от пара-
метров трещины; вs  – предел прочности 

материала, МПа; рk  – поправочный ко-
эффициент. 

Эмпирическая зависимость, дающая 
консервативную оценку значения ударной 
вязкости, определяется выражением: 
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1C 219,78K KCU= × ,                 (14) 
где KCU  – нормативное или фактиче-
ское значение ударной вязкости, Дж/см2. 

Полный эллиптический интеграл 
второго рода: 

0,51,65

1,0 1,464 ,hФ
a

ì üï ïæ ö= +í ýç ÷
è øï ïî þ        

(15)  

где  
2
la =  – полудлина трещины, мм. 

Поправочная функция, зависящая от 
параметров трещины [4], определяется по 
формуле: 

2 4

1 2 3
нн

h hF M M M
æ ö æ ö= + × + ×ç ÷ ç ÷d dè øè ø

; (16) 

1 1,13 0,09 hM
a

æ ö= - ç ÷
è ø

;                   (17) 

2

0,89 0,54
0,2

M
h
a

= -
æ ö+ ç ÷
è ø

;                (18) 

24

3

1,00,5 14 1,0
0,65

hM
h a
a

é ùæ ö= - + -ç ÷ê úæ ö è øë û+ç ÷
è ø

,  (19) 

где 1М ; 2М ; 3М  – аппроксимирующие 
функции. 

Поправочный коэффициент согласно 
[4] определяется выражениями: 

0
р

0

1 ( / ) /
1 /

shА А fk
A A

-
=

-
; (20) 

2
4

А ahp
= × ;                                      (21) 

0 2А a= d ;                                           (22) 

2

3,754,75
1 1,3

( )

shf
а

D

= -

+
- d ×d

,    (23) 

где А –  площадь трещины в плоскости 
осевого сечения стенки трубы, мм2; 0А  – 
первоначальная площадь осевого сечения 
стенки трубы в плоскости трещины,  мм2;

shf  – коэффициент, учитывающий гео-
метрические параметры трещины и тру-
бы. 

У трубопровода с глубиной трещи-
ны 0h »  критическое напряжение близко 
к пределу прочности материала. 

Принятие решения о техническом 
состоянии участка магистрального га-
зопровода 

При принятии решения о техниче-
ском состоянии участка трубопровода 
сравнивают полученные значения локаль-
ных напряжений в зоне коррозионного 
дефекта с допустимыми напряжениями по 
пределу текучести 2R  и пределу прочно-
сти 1R , а также с вычисленными критиче-
скими напряжениями крs для данной кон-
струкции. При этом возникают следую-
щие характерные случаи: 

1) 2IV

лок
экв Rs £ ; 

IV

лок
экв крs s< , условия 

прочности выполняются. Материал нахо-
дится в зоне упругих деформаций, воз-
можна дальнейшая эксплуатация. 

2) 2 1IV

лок
эквR Rs< < ; 

IV

лок
экв крs s< , усло-

вия прочности конструкции не выполня-
ются. В материале появляются пластиче-
ские деформации, превышающие 0,2 %, 
изменяются физико-механические свойст-
ва, а также продолжается рост трещин и 
раскрытие дефектов. Дальнейшая экс-
плуатация не допускается. 

3)
IV

лок
экв крs s³ ,  условия прочности не 

выполнены, конструкция достигает пре-
дельного состояния и считается разру-
шенной. Дальнейшая эксплуатация не до-
пускается. 

Определение допустимого давле-
ния для участков линейной части маги-
стральных газопроводов с колонией 
коррозионных трещин, не удовлетво-
ряющих требованиям прочности  

Для участков линейной части маги-
стральных газопроводов, у которых ло-
кальные напряжения в зоне с коррозион-
ной трещиной не удовлетворяют услови-
ям прочности, определяют допустимое 
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внутреннее давление, не приводящее к 
переходу материала в зоне с дефектами в 
пластическое состояние: 

( )[ ]
( 2 )

н

н

c uP
n D
d

d x
+

=
-

,                         (24) 

где (2 )пр п р кцc E ta g mg g= D - , 
2 2 2 2 23 ( ) ( ) 4[ ]кц прu Е ta g g s x= - D + , 
2 2( ) ( )пр кц кц прx mg g mg g= + - ,  

[ ]s – допускаемое напряжение для участ-
ков линейной части магистральных газо-
проводов с коррозионными повреждения-
ми, МПа, определяемое из условия: 

{ }2[ ] min ; крRs s= .                     (25) 

Подобный подход, полученный в 
ООО «Газпром трансгаз Самара», отлича-
ется от своих аналогов тем, что не огра-
ничивается стандартными приёмами, ос-
нованными только лишь на ослаблении 
сечения, а учитывает концентрацию на-
пряжений в зоне с поверхностным дефек-
том, что положительно сказывается на 
точности определяемых параметров. Вве-

дение дополнительного условия при вы-
боре допускаемых напряжений обеспечи-
вает корректность прочностного расчёта, 
особенно в тех случаях, когда в стенке 
трубопровода имеются коррозионные 
трещины с относительно большой глуби-
ной.  Помимо этого,  в представленном 
способе имеется возможность учесть 
влияние термической составляющей на 
сложное напряжённое состояние. Изло-
женный теоретический аппарат нашёл 
подтверждение  при конечно-элементном 
моделировании в программной среде 
Ansys Mechanical. 

Таким образом, в работе приведены 
аналитические зависимости, которые 
можно использовать для определения ло-
кальных напряжений, возникающих в ма-
териале газопровода в зоне с коррозион-
ной трещиной, и получено выражение, 
позволяющее определить допустимое 
внутреннее давление, при котором экс-
плуатация трубопровода с подобными де-
фектами может быть продолжена. 
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ESTIMATION OF STATIC STRENGTH OF SECTIONS  
OF THE LINEAR PIPELINE PORTION WITH A COLONY  

OF CORROSION FINE CRACKS 

ã 2014 V.A. Subbotin1, I.V. Scherbo2, S.A. Kholodkov2, M.G. Giorbelidze2 
1Gazprom Transgaz Samara, Samara, Russian Federation 

2Engineering and Technology Center «Gazprom Transgaz Samara»,  
Samara, Russian Federation 

This paper presents the proven analytical apparatus for determining the complex stress state in the materi-
al of the linear part -main pipeline with stress corrosion cracking in the form of fine crack colonies. The critical 
stresses are defined and an analytical dependence for calculation of the allowed internal pressure for the dam-
aged pipeline, not satisfactory to strength conditions is received. The above calculation model of stress state is 
different from their counterparts in that it is not limited by standard methods based solely on the weakened sec-
tion, and takes into account the stress concentration in the surface defect zone, which has a positive effect on the 
accuracy of estimated parameters. Introduced additional conditions during selection of permissible stresses en-
sures the correctness of strength calculations, especially in cases where there are corrosion cracks with relatively 
large depth in the pipe wall. Additionally, in the present method it is possible to consider the influence of the 
thermal component to the complex stress state. The presented theoretical apparatus was confirmed with finite-
element modeling in Ansys Mechanical software environment. The results of the practical implementation of this 
work are given recommendations on assessing the technical condition of pipes with crack defects of different 
nature, as well as determination of the maximum allowable working pressure, which meets strength conditions 
on gas pipelines susceptible to stress corrosion cracking. 
 

Gas-main pipeline, strength, critical stresses, stress concentrator, plasticity criteria, allowable internal 
pressure, technical state. 
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РАСЧЁТ ВОЗБУЖДАЮЩЕЙ АЭРОДИНАМИЧЕСКОЙ НАГРУЗКИ НА 
ЛОПАТКУ КОМПРЕССОРА ГАЗОТУРБИННОГО ДВИГАТЕЛЯ, 

НАХОДЯЩУЮСЯ В ПОЛЕ НЕРАВНОМЕРНОГО ГАЗОВОГО ПОТОКА 
©2014  А.И. Ермаков1,  А.О.  Шкловец1, Д.Г. Федорченко2  

1Самарский государственный аэрокосмический университет имени академика С.П. Королёва 
(национальный исследовательский университет) 

2ОАО «Металлист – Самара» 
 

Работа посвящена созданию методики расчёта возбуждающей нагрузки, действующей на лопатки 
рабочих колёс газотурбинных двигателей (ГТД), находящиеся в условиях окружной неравномерности 
газовой нагрузки. Наличие в тракте двигателя плохо обтекаемых тел, например стоек опоры двигателя, 
вызывает существенную окружную неравномерность потока. Вследствие этого, в лопатках возникают 
опасные резонансные колебания, которые могут привести к поломке изделия. Определение амплитуд 
возбуждающих гармоник на этапе проектирования позволит оценить степень опасности вынужденных 
колебаний лопаток. Разработанная методика определения возбуждающих гармоник в потоке позволяет 
рассчитывать их амплитуды, определять влияние на них конструктивных изменений в проточной части 
двигателя. Конечно-элементная модель состоит из лопаток входного направляющего аппарата, рабочих 
лопаток и опоры с шестью стойками. Газодинамическая нагрузка определяется в узлах рабочих лопаток, 
однако при малом числе лопаток, например для вентиляторных рабочих колёс, точность определения 
амплитуд возбуждающих гармоник может быть недостаточной. Используя возможности Ansys CFX, га-
зодинамическую нагрузку определяли в дополнительных областях тракта между рабочими лопатками. 
Определено изменение амплитуд гармоник в зависимости от числа точек измерения нагрузки.  

Газотурбинный двигатель, рабочая лопатка, направляющий аппарат, окружная неравномерность, 
вынужденные колебания, возбуждающая гармоника, Ansys, CFX. 

Введение. Основным источником 
возбуждения колебаний рабочего колеса 
(РК) газотурбинного двигателя является  
окружная неоднородность газового 
потока, обтекающего лопатку. Она 
проявляется в виде неоднородности поля 
скоростей и поля давлений в потоке перед 
и за РК. Неоднородность приводит к тому, 
что интенсивности газовой назгрузки в 
окружном и радиальном направлениях 
непостоянны по окружности проточной 
части. В результате этого на любую из 
лопаток при вращении РК действует 
непостоянная по величине интегральная 
газодинамическая сила ГQ  [1]. 

Поскольку газодинамическая сила 
ГQ  является периодической величиной, 

т.е. ( ) ( 2 )Г ГQ Qa a p= + ,  то её можно 
разложить в ряд Фурье: 

cos( )
в в

Г m в m Гm
m m

Q Q m Qa g
¥ ¥

= × - =å å ,  (1) 

где mQ  - амплитуда составляющей гармо-
ники, вm - номер гармоники, a  -  цент-

ральный угол, mg -  фазовый сдвиг по 
окружности.  

Разложение (1) позволяет газовую 
нагрузку, имеющую сложный характер 
распределения по окружности, предста-
вить в виде суммы составляющих 
гармоник, каждая из которых представ-
ляет собой цепь волн нагрузки, 
укладывающихся по окружности 
проточной части. 

Для вращающегося рабочего колеса 
любая из составляющих в разложении (1) 
является возбуждающей гармоникой, 
представляющей собой цепь назад 
бегущих волн. Нагрузка вращается с 
угловой скоростью w , равной угловой 
скорости вращения РК. Таким образом, 
окружная неоднородность газового потока 
для колеса эквивалентна воздействию 
бесконечной совокупности возбуждаю-
щих гармоник, каждая из которых 
представляет собой цепь вm  назад 
бегущих волн нагрузки, соверщающей 
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гармонические колебания во времени с 

частотой  в в cf m n= , где 
p
w
2

=cn  . 

Расчётная модель (рис. 1). Для рас-
чёта поля неравномерности потока разра-
ботана условная модель ступени компрес-

сора и опоры, состоящей из двух направ-
ляющих аппаратов, рабочего колеса и 
стоек опоры. Исходные данные для расчё-
та:  давление на  входе   в  направляющий  
аппарат 101,3 кПа, температура на входе 
288 К, давление на выходе 100 кПа, мо-
дель турбулентности κ-ε. 

 

 
Рис. 1. CFD-модель

Анализ структуры потока в лопаточ-
ных венцах НА 1,  РК,  НА 2,  опоры вы-
явил, что в области стоек наблюдается 
существенная окружная неравномерность 
потока (рис. 2).  

Лопатка, помещённая в область не-
равномерного газового потока, является 
зондом для снятия давления потока. Рас-

пределённая по лопаточному венцу на-
грузка экспортируется в Ansys Mechanical, 
где с использованием  возможностей язы-
ка программирования APDL нагрузка рас-
кладывается в ряды Фурье по сходствен-
ным узлам лопаток. Порядок получения 
амплитуд возбуждающих гармоник опи-
сан ниже. 
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Рис. 2. Распределение статического давления в  канале 

 
1. Строятся точки с координатами 

узлов лопатки из СFX (рис. 3). 

 
Рис. 3. Узлы рабочих лопаток из CFD-модели 

2. Создаётся массив, содержащий 
координаты узлов лопатки в цилин-
дрической системе координат. Это 
необходимо для обеспечения возмож-
ности выбора необходимых сходственных 
узлов, у которых координата Y отличается 
на шаг лопатки рабочего колеса. 

3. Так как вначале строятся точки 
корытца лопаток, а затем спинок, то 
нумерация узлов в пределах одной 
лопатки непоследовательна. Поэтому 
необходимо создать массивы данных по 

каждой лопатке, содержащие соответ-
ствующие номера точек. 

4. Выделяются узлы, принадлежа-
щие одной лопатке, и при помощи мат-
ричных операций создаётся массив, в ко-
торых номера узлов в пределах одной 
лопатки выстроены в порядке возраста-
ния. 

5. Создаются массивы номеров уз-
лов остальных лопаток таким образом, 
что сходственные узлы в этих массивах 
отличаются только угловой координатой. 
Таким образом, созданы 27 массивов, со-
держащие номер узлов каждой лопатки 
рабочего колеса. 

6. Создаётся массив, содержащий 
значения давления, структурированные по 
каждой лопатке.  Для этого при помощи 
матричной операции каждый массив но-
меров узлов сопоставляется с исходным 
массивом координат и давлений в узлах 
лопаток. 

Таким образом, можно определить 
наиболее опасные возбуждающие гармо-
ники, действующие на лопатку, и, пред-
ставив гармонику в виде назад бегущей 
волны, провести динамический расчёт на-
пряжений в лопатке. Для определения 
опасных режимов работы компрессора 
строится резонансная диаграмма колеба-
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ний лопатки. Однако, учитывая дискрет-
ное распределение лопаток по окружно-
сти, необходимо определить, с какой точ-
ностью производить снятие давления из 
потока. Вопрос наиболее актуален для 
вентиляторных лопаток, число которых 
недостаточно велико.  

Определение амплитуд возбуж-
дающей нагрузки. Число рабочих лопа-
ток в CFD-расчёте 27, число возбуждаю-
щих гармоник 13. В первом приближении 
экспорт распределённой нагрузки осуще-
ствлялся с поверхностей рабочих лопаток 
(рис. 4).  

 

 
 

Рис. 4. Поверхности экспорта нагрузки

Для анализа влияния количества 
зондов снятия давления в CFD-Post созда-
вались промежуточные поверхности экс-
порта нагрузки, повторяющие контур ло-

патки (рис. 5). Во втором приближении 
число лопаток для снятия нагрузки равня-
лось 54, в третьем - 108 и в четвёртом - 
162.
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Рис. 5. Добавление промежуточных поверхностей для экспорта нагрузки 

Таким образом, были рассчитаны 
амплитуды возбуждающих гармоник для 
рабочих лопаток вентилятора при различ-
ном числе точек для определения давле-
ния в потоке. 

На рис. 6 приведены средние ампли-
туды возбуждающих гармоник при раз-
личном числе точек снятия нагрузки. 
Очевидно, что для подобной CFD-модели 
максимальную амплитуду будет иметь 
шестая гармоника (по числу стоек опоры).

 
Рис. 6. Средняя амплитуда возбуждающих гармоник давления в узлах лопаток 
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С увеличением числа точек снижа-
ется погрешность определения амплитуды 
гармоник. Так, например, для наиболее 
опасной шестой гармоники при двукрат-
ном увеличении числа точек (с 27  до 54)  
средняя амплитуда изменяется на 11%. 

При увеличении числа точек до 108 сред-
няя амплитуда шестой гармоники изменя-
ется на 2,5%, при увеличении числа точек 
до 162 средняя амплитуда изменяется на 
0,3%. Для менее опасных гармоник уточ-
нение может достигать 40-50% (рис. 7). 

 

 
Рис. 7. Уточнение амплитуды возбуждающих гармоник

Вывод. При определении возбуж-
дающих нагрузок на рабочие лопатки 
ГТД, возникающих в неравномерном га-
зовом потоке, важно учитывать число ра-
бочих лопаток. При малом числе лопаток 
РК, например для вентилятора, недоста-
точно рассматривать нагрузку, действую-
щую в области пера лопатки. Необходимо 
учитывать распределение газовой нагруз-
ки в межлопаточном канале, увеличивая 

число сходственных точек снятия нагруз-
ки. Необходимо минимум двукратное 
увеличение числа зондов снятия нагрузки 
в CFD-расчёте. 

 
Работа выполнена при финансовой под-

держке Правительства Российской Федерации 
(Минобрнауки) на основании Постановления 
правительства РФ №218 от 09.04.2010. 
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Work is devoted to the creation of a design procedure of the exciting loads occurring on the impeller 

blades of GTE in situations of uneven circumferential gas load. The presence in the path of the engine bluff bod-
ies, such racks engine mounts, causing substantial circumferential flow unevenness. Consequently, in blades 
having dangerous resonant vibrations that can lead to product failure. Determination of amplitude of the excited 
harmonics in the design phase will assess the severity of forced oscillations of the blades. The technique of de-
termining the excitation of harmonics in the flow allows the calculation of the amplitude, to determine the im-
pact of structural changes in the running of the engine on them. The finite element model consists of the inlet 
guide vane, rotor blades and bearing racks. Gas dynamic load is determined in units of rotor blades, but a small 
number of blades, eg for fan impellers, the accuracy of the excitation amplitudes of harmonics may be insuffi-
cient.  Using the  capabilities  of  Ansys  CFX,  gas-dynamic  load  is  defined in  additional  areas  path  between the  
rotor blades. In work changing amplitudes of harmonics based on the number of measurement points of load. 

 
Gas turbine engine, blade, guide vane, circumferential variation, forced oscillations, harmonic wave, 

Ansys, CFX. 
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РАСЧЁТ ВТУЛОЧНЫХ ФИЛЬТРУЮЩИХ ЭЛЕМЕНТОВ ИЗ МАТЕРИАЛА МР 

© 2014   А. М. Жижкин, Г. В. Лазуткин, Т. В. Волкова 
 

Самарский государственный аэрокосмический университет имени академика С.П. Королёва 
(национальный исследовательский университет) 

В статье рассмотрена методика расчёта характеристик тонкостенных фильтрующих элементов 
(ФЭ) втулочного типа, определяемых структурными свойствами материала МР. Существующие резуль-
таты исследований структурных, фильтровальных, расходных и гидродинамических  характеристик про-
волочных материалов, ресурса их работы имеют разрозненный характер и не связаны расчётом в анали-
тически замкнутом виде с конструктивно-технологическими параметрами фильтрующих элементов из 
материала МР. Решены задачи создания методики расчёта фильтрующих элементов из МР с заданными 
фильтровальными и гидродинамическими характеристиками с учётом ограничений по выбору геометри-
ческих размеров  и длительности эксплуатации фильтра в целом.  Приведены решения задач по опреде-
лению структурных и гидродинамических характеристик МР. Определена возможность создания фильт-
рующего элемента, исходя из обеспечения заданной его расходной характеристики и ресурса работы. 
Предложен алгоритм расчёта основных характеристик фильтрующих элементов. Алгоритм включает 
решение системы уравнений, а также совместное с ним применение рекомендаций по выбору параметров 
структуры МР и геометрии фильтрующих элементов с целью обеспечения их заданных фильтрующих и 
гидродинамических характеристик. Это позволяет согласовать рациональные параметры структуры ма-
териала МР с геометрическими, фильтровальными и гидродинамическими характеристиками фильт-
рующих элементов. Такой обобщённый подход к расчёту расходных характеристик обеспечивает воз-
можность учитывать и ресурс работы фильтрующего элемента. Полученные результаты могут быть ис-
пользованы в практике создания высокоэффективных фильтров на основе тонкостенных конструкций 
рациональных фильтрующих элементов втулочного типа из нетканого проволочного материала МР. 

 
Фильтрующий элемент, материал МР, параметры, фильтровальные и гидродинамические харак-

теристики, ресурс, расчёт, проектирование.  
 
Для целей фильтрования газообраз-

ных и жидких сред в нефтегазовой и хи-
мической промышленности, авиа- и раке-
тостроении, судостроении, машинострое-
нии широко применяется упругий порис-
тый проволочный материал МР, способ-
ный работать в условиях высокой и низ-
кой температуры, агрессивных сред, ра-
диации и т.п. Материал МР по сравнению 
с другими пористыми материалами [1 - 3] 

получают холодным прессованием взаи-
моперекрещивающихся спиралей, нави-
ваемых из высоколегированных коррози-
онно-стойких, жаропрочных и жаростой-
ких сплавов 12Х18Н10Т, ЭИ-708, ЭП-322, 
Х20Н80 и др. [1, 4]. Благодаря этому шай-
бы и втулочные ФЭ (рис. 1) из материала 
МР, обладающие высокой технологично-
стью в производстве и эксплуатации, на-
ходят всё более широкое применение. 

 
а                                                   б 

Рис. 1. Схемы пористого элемента из МР: а – плоский элемент (шайба); б – втулочный элемент
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Следует отметить, что существую-
щие материалы по расчёту характеристик 
ФЭ, например [1, 2, 4, 5], не представлены 
в замкнутом виде, где были бы связаны в 
единую систему алгоритмы выбора струк-
турных, гидродинамических и других ха-
рактеристик. Это затрудняет процесс ра-
ционального проектирования ФЭ из мате-
риала МР. Поэтому создание достаточно 
общих алгоритмов расчёта ФЭ из МР, по-
зволяющих определять их рациональные 
конструктивные и технологические пара-
метры с учётом заданных фильтрацион-
ных характеристик в течение всего срока 
эксплуатации, является актуальной зада-
чей. 

В технических заданиях (ТЗ) на раз-
работку фильтров, как правило, содержат-
ся технические требования  к ФЭ.  

К ним относятся: 
- абсолютная тонкость очистки d; 
- потребный расход фильтрата в гид-

равлической системе Q при заданном пе-
репаде давления ΔP; 

- характеристики жидкости, фильт-
руемой через элемент (плотность r, коэф-
фициенты динамической m и кинематиче-
ской вязкости n, рабочая температура и 
др.). 

Кроме того, для ФЭ могут задаваться 
ограничения на габаритные размеры, до-
пускаемый перепад давления от расхода 
жидкости. Последняя величина ограничи-
вается требованиями по расходу фильтра-
та в гидравлической системе наряду с 
возможностями получения максимального 
рабочего давления для нефильтрованной 
жидкости. Допускаемый перепад давле-
ния может определяться по прочностным 
свойствам конструкции как ФЭ, так и 
фильтра в целом. При проектировании (на 
этапе предварительных расчётов) можно 
воспользоваться соответствующими и, по 
необходимости, скорректированными ха-
рактеристиками имеющихся прототипов. 

Как показывает анализ имеющихся 
результатов исследований основных ха-
рактеристик ФЭ и технологии производ-
ства изделий из проволочного материала 

МР [2, 5], при  проектировании необхо-
димо решить следующие задачи. 

Задача 1 – Определение структур-
ных характеристик ФЭ.  

Эти характеристики представляют в 
виде зависимостей, связывающих  сред-
необъёмную пористость P и диаметр про-
волоки d0 материала МР с абсолютной 
тонкостью очистки d.  В в работах [2, 5] в 
результате обработки экспериментальных 
данных образцов с относительным диа-
метром спирали в образце из материала 

МР в 20...5==
0

0
0

δ
dd  (d0  – наружный 

диаметр спирали) было получено сле-
дующее выражение:  

Π
Πδδ 0

-
=

1
0,65 . (1) 

Оно представляет собой функцио-
нальную связь абсолютной тонкости очи-
стки со структурным параметром - порис-
тостью и параметром скелета МР - диа-
метром проволоки. Скелетные характери-
стики материала МР могут быть пред-
ставлены и другими параметрами. За па-
раметры скелета могут быть выбраны не 
только диаметр проволоки,  но и диаметр 
спирали, относительная плотность МР и 
другие симплексы и комплексы, получае-
мые с помощью первой части p - теоремы 
и зависящие от типа решаемых задач. На-
пример, влияние диаметра спирали d0 на 
тонкость очистки d с учётом формулы (1) 
можно представить в виде  

r
d

0

065,0
d

Πd
= ,  

где Π-= 1r  – относительная плотность 
МР. 

Следовательно, при заданном диа-
метре спирали d0 за качество фильтрова-

ния отвечает комплекс 
r0d

Π ,  часть кото-

рого r0d  определяет характеристику 
скелета.   
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Обычно для изготовления материала 
МР применяется проволока из различных 
металлов диаметром 0,05…0,3 мм [1, 3 -
5]. Из-за высокой стоимости и низкой 
производительности производства мате-
риала МР применение проволок диамет-
ром менее 0,09 мм не нашло широкого 
применения при изготовлении ФЭ. В 
свою очередь, проволока диаметром более 
0,3 мм может обеспечивать лишь низкие 
фильтровальные свойства ФЭ при высо-
кой неоднородности структуры материала 
МР, что неприемлемо для фильтров, при-
меняемых в машиностроении. Поэтому в 
конструкциях ФЭ из МР наиболее целесо-
образно применение проволоки толщиной 
0,09…0,3 мм с относительным диаметром 
спирали 6…8, величина которого в значи-
тельной мере определяет качество фильт-
рования [2].  

В указанных выше работах показано, 
что гидравлический диаметр пористой 
среды gd  функционально связан с теми 
же структурными параметрами зависимо-
стью 

Π
Πδd 0

g -
=

1
. (2) 

Выражение (1) с учётом (2) может быть 
представлено в виде зависимости 

gdδ 0,65= . (3) 
 
        Задача 2 – Определение возможности 
создания ФЭ, исходя из обеспечения по-
требной расходной характеристики, за-
данной в ТЗ. 

Расход жидкости через ФЭ опреде-
ляется зависимостью: 

SVQ = , (4) 
где V – скорость истечения жидкости; S – 
площадь поверхности фильтрования.  

Расходная характеристика представ-
ляет собой зависимость перепада давле-
ния на ФЭ от расхода. Как показано в ра-
боте [5] c учётом формул (1)...(4) для пло-
ской стенки толщиной h (рис. 1,а) можно 
записать упрощённую систему уравнений 
в виде 

ï
ï
ï

î

ï
ï
ï

í

ì

+
-

=

=
-

=

=

.
2

)-1,42(1
2

)153(1
,

,
1

,0,65

2
323

2

hρV
δΠ
ΠμVh

δΠ
ΠΔP

VSQ
Π
Πδd

dδ

00

0
g

g

(5) 

Решение задач 1 и 2 предполагает 
решение системы уравнений (5). 

Преобразуем систему (5) в уравнение 
вида 

2

22
0,46132,5Δ ÷

ø
ö

ç
è
æ+=

S
Q

δΠ
hρ

ΠS
Q

δ
μhP .  (6) 

В этом уравнении семь независимых 
переменных (d, P, Q, h, S, ρ, μ), от сово-
купности значений которых решение 
уравнения может иметь свои особенности. 

Для цилиндрической стенки ФЭ вту-
лочной формы (рис. 1,б), когда жидкость 
течёт вдоль его радиуса, необходимо учи-
тывать ещё и влияние цилиндрической 
стенки на гидравлические характеристи-
ки. В работе [5] приводится выражение 
для числа Рейнольдса при радиальном те-
чении в виде 

радRe C Re= , (7) 

где 
2

1

2
r
r

r
rr

hC »=

1

2nl
. (8) 

Здесь h = (r2 –  r1); r1 и r2 – внутренний и 
внешний радиусы втулки соответственно 
(рис.1,б), Re –  число Рейнольдса для пло-
ской стенки [5]. 

Следует остановиться на физическом 
представлении коэффициента C. Умножая 
числитель и знаменатель выражения (8) 
на Lp2  (L – длина втулки), получим от-
ношение площадей входа и выхода жид-
кости из элемента. Существенного влия-
ния фактора коэффициента C, связанного 
с этой особенностью геометрии конструк-
ции, на внутреннюю структуру материала 
МР не выявлено. Следовательно, коэффи-
циент C оценивает особенности внешней 
геометрии ФЭ,  а не внутренней,  как в 
трубной гидравлике [5]. По аналогии с 
плоской стенкой запишем систему урав-
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нений для втулочной формы ФЭ, в кото-
рых реализуется радиальное течение жид-
кости:  
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Уравнение, решённое относительно наи-
большей скорости V1 в пористом образце, 
может быть записано в следующем виде 
[5]: 

2
1
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1
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2
23
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2
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2
)153(1 V

r
r

δΠ
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0
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0
r+
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=

D .(9) 

Для тонкостенных втулочных ФЭ, 
наиболее часто реализуемых в конструк-
циях фильтров, с точностью до величин 
первого порядка малости имеем r1/r2 ~1. В 
подобных случаях, особенно на этапах 
эскизного проектирования, можно пре-
небречь кривизной ФЭ и пользоваться при 
расчётах уравнением (6), а при повероч-
ных расчётах – уравнением (9).  

Обычно при расчёте фильтра в соот-
ветствие с требованиями ТЗ задаются зна-
чениями d, Q и допустимым перепадом 
давления DP на фильтре, определяющим, 
с одной стороны, его прочность, с другой 
– потери давления. Характеристики жид-
кости (вязкость m и плотность r) могут 
быть определены по справочным данным, 
например, в зависимости от температуры 
и давления фильтруемой жидкости [6]. 
При проектных расчётах, как правило, ха-
рактеристики жидкости выбирают при 
минимальных значениях температуры из 
заданного диапазона по ТЗ, так как при 
этом реализуются максимальные значения 
перепада давления и площади фильтрова-
ния. 

Толщину ФЭ h (рис.  1,а)  можно за-
дать, используя имеющиеся в литературе 
рекомендации, например [5], с учётом 
следующих факторов. 

Для обеспечения минимальных гид-
равлических потерь необходимы мини-
мальные значения толщины h. По резуль-
татам исследований [5] минимальная 
толщина пористого образца должна быть 
не менее 10d0 для обеспечения структур-
ной однородности. Вместе с тем, учиты-
вая зависимость (1) и рекомендуемый 
диапазон толщин применяемых проволок, 
минимальная  толщина ФЭ  должна быть 
не менее 3 мм. Максимальная толщина 
может быть определена из условия обес-
печения жёсткости или прочности ФЭ. 
Поэтому компромиссное значение толщи-
ны ФЭ обычно следует выбирать в диапа-
зоне 3…5 мм, если на h в ТЗ не наклады-
ваются дополнительные ограничения. 

Неизвестные при решении уравнения 
(6) пористость P и площадь фильтрующе-
го элемента S можно выбирать, исходя из 
следующих условий.  

Так, при нахождении параметров 
структуры ФЭ по расходным характери-
стикам, целесообразно выбирать P ≥0,6. 
Тем самым можно рационально использо-
вать структуру ФЭ по массовому показа-
телю при обеспечении минимально воз-
можной площади S пренебречь в расчётах 
влиянием облитерации на расходную ха-
рактеристику [5]. Максимально возмож-
ная пористость ограничивается жёстко-
стью и прочностью ФЭ и обычно состав-
ляет P ≤ 0,70…0,8, если нет дополнитель-
ных или специальных условий в ТЗ на 
разработку фильтра в целом. Таким обра-
зом, рациональное значение пористости 
ФЭ следует выбирать в диапазоне значе-
ний 0,6≤ P ≤0,8.  Необходимо учитывать, 
что уменьшение пористости ведёт к уве-
личению диаметра проволоки и к сниже-
нию затрат по изготовлению ФЭ.  

Неизвестную площадь фильтрации S 
можно вычислить, воспользовавшись 
уравнениями (6) и (4). Для этого уравне-
ние (6) целесообразно привести к уравне-
нию вида  

0Δ32,50,46
2

2
2 =-+ PV

δΠ
μhV

δΠ
ρh , (10) 
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где SV Q=  – согласно (4) скорость 
фильтрации жидкости через проектируе-
мый фильтр. 

Введём обозначения: 

δΠ
ρha 2

0,46= ;    2
32,5

Πδ
μhb = , 

и из решения уравнения (10) получим вы-
ражение для скорости ( 0>V ): 

a
PabbV

2
Δ42 ++-

= . (11) 

Используя значение 1ΔP , определим 
значение скорости фильтрации V1, кото-
рая должна обеспечить расход жидкости 
Q1, заданный по ТЗ. Результаты расчёта 
перепада давления от расхода жидкости 
ФЭ интерпретированы на рис. 2 линией 1 
с расчётной точкой 1. 

 
Рис. 2. Зависимость перепада давления ΔP  

от расхода Q  через ФЭ 
 

На рис. 2 по осям координат ото-
бражены величины 1PD , 2PD , Q1, Q2 – ми-
нимальный и максимальный перепады 
давления и расходы на ФЭ соответственно  
( 1PD , Q1 –  по ТЗ).  

Задача 3 – Определение потребных 
расходных характеристик ФЭ с учётом  
ресурса  его работы.    

С помощью уравнения (4) можно 
определить площадь фильтрации S1, кото-
рая обеспечивает заданные в ТЗ расход и 
гидравлические потери в ФЭ. Это мини-
мальная площадь ФЭ, которая обеспечи-
вает требование ТЗ.  На рис.  2   линия 1  –  
граничная расходная характеристика, у 

которой только одна точка 1 удовлетворя-
ет требованиям ТЗ. ФЭ с такой характери-
стикой, из-за его засорения в процессе 
эксплуатации не сможет обеспечивать 
продолжительный ресурс работы, кото-
рый обычно подразумевается или огова-
ривается в ТЗ на разработку фильтра. Вы-
численные структурные и  геометриче-
ские параметры ФЭ обеспечивают его ха-
рактеристики только в начальный момент 
работы 0t .  

Поэтому необходимо определить 
расходную характеристику ФЭ в начале 
работы 0t  с поправкой на ресурс работы 

kt , которая обеспечивается увеличением 
площади ФЭ по сравнению с первона-
чально вычисленной площадью S1 без 
учёта засорения ФЭ. Для обеспечения ре-
сурса работы ФЭ рассмотрим вид фильт-
рования с постепенным закупориванием 
одной поры многими твёрдыми частицами 
без образования осадка. Такой процесс 
типичен для разделения суспензий, со-
держащих небольшую концентрацию ма-
лых частиц, взвешенных в жидкости. Он 
также характерен для задач, связанных с 
работой фильтра в агрегатах машин. Про-
цесс фильтрования с закупориванием пор 
может происходить при постоянном пере-
паде давления constPD = , что наиболее 
типично для практики (линия 2 на рис. 2) 
и постоянном расходе Q const=  при ис-
пользовании регулятора расхода (линия 3  
на рис. 2). 

Оценочные расчёты ресурса работы 
фильтров и дросселей из материала МР 
приведены в работе [7], в которой пред-
полагается возможность реализации обо-
их режимов течения через пористый эле-
мент (линия 4 на рис. 2). Однако результа-
ты [7] специфичны и недостаточны для 
применения в настоящей работе. 

Для оценки ресурса работы фильтра 
можно использовать результаты работы 
[8], в которой предполагается реализация 
обоих режимов течения через капилляр-
ную модель пористого материала (линия 5 
на рис. 2). 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета    №5(47), часть 4, 2014 
 

171 

Однако, в случае реализации процес-
са фильтрования с закупориванием пор 
при постоянном перепаде давления 

P constD = , можно воспользоваться выра-
жением для определения скорости фильт-
рации суспензии в любой момент времени 
и зависимостью (4). 

Скорость фильтрации в любой мо-
мент времени V  представляется в виде [9] 

2

2
1

-

úû
ù

êë
é += nv

n
VkVV t . (12) 

Здесь nV  – начальная скорость фильтра-
ции; t  – время работы ФЭ; 

kkk
v lNr

xk 2
02

p
= , 

где ox  – отношение объёма осадка, осев-

шего в капилляре, к объёму фильтрата; kr
– радиус капилляра; kN  – число капилля-
ров на площади в 1 м2; kl  – длина капил-
ляра. Учитывая, что nkk ΠNr =2p  – на-
чальная пористость ФЭ, а hlk = , выраже-
ние (12) можно представить в виде  

2

1
-

ú
û

ù
ê
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é
×
×

+=
hΠ

xVVV
n
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n t , 

выбрав за начальную скорость 2V .  
По этой зависимости можно опреде-

лить скорость фильтрации в конце работы 
ФЭ 

2
2

21 1
-

ú
û

ù
ê
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é
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+=
hΠ

xVVV
n

ot  . 

Так как площадь ФЭ в процессе фильтра-
ции не меняется, то 21 SS = . Умножая 
обе части уравнения на значение площади 
и записывая его относительно начального 
расхода, получим выражение для опреде-
ления начального расхода с учётом ресур-
са работы 

2
2

12 1 ú
û

ù
ê
ë

é
×

+=
hΠ

xVQQ
n

ot .  

Воспользовавшись зависимостью 
(4), можно вычислить искомую площадь 

2S  в точке 2 

222 /  VQS =  . (13) 

Процесс изменения расхода через 
ФЭ по времени t  при условии P constD =  
представлен на рис. 2, как указывалось 
выше, линией 2 (стрелка указывает на-
правления процесса). 

Если процесс фильтрования с заку-
пориванием пор происходит при постоян-
ном расходе constQ = , то для определе-
ния гидравлических потерь на ФЭ в лю-
бой момент времени воспользуемся вы-
ражением, приведенным в работе [9] в ви-
де 

qk
PP p

n 2
111 -

D
=

D
, (14) 

где PD  –  перепад давления на ФЭ в лю-
бой момент времени; nPD  – перепад дав-
ления на ФЭ в начальный момент време-
ни; 

tVq = ,      
21

2
0 12

÷÷
ø

ö
çç
è

æ
D

=
nkkk

p PlNr
xk

p
. 

Учитывая последние выражения и что 

пkk ΠNr =2p  – начальная пористость ФЭ, 
а hlk = , уравнение (14) можно предста-
вить в виде  

2

1
-

ú
û

ù
ê
ë

é
-D=D

hΠ
xVPP

n

o
n t .  (15) 

В рассматриваемом случае перепад 
давления на ФЭ 1PP D=D , который зада-
ётся в ТЗ. Для обеспечения ресурса рабо-
ты необходимо определить nPP D=D 2  – 
перепад давления на ФЭ в начале его ра-
боты, который получим из уравнения  (15) 

2

12 1 ú
û

ù
ê
ë

é
-D=D

hΠ
xVPP
n

ot . (16) 

С помощью зависимостей (11) и (16) 
можно вычислить скорость фильтрации 

3V  в начальный момент времени.  Пло-
щадь ФЭ в начале работы можно опреде-
лить по формуле (4) при условии 

QQQ == 13   в виде выражения 

33   Q/VS = .  
Процесс изменения перепада давле-

ния на ФЭ по времени t  при постоянном 
расходе constQ =  представлен на рис. 2 
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линией 3 (стрелка указывает направления 
процесса). 

Таким образом,  по заданным в ТЗ 
ограничениям для объёма фильтра, можно 
спроектировать ФЭ и «вписать» его в за-
данный объём конструкции с учётом наи-
большего из значений [S2,  S3]   согласно 
(13) и (17).  

Оценить грязеёмкость ФЭ можно с 
помощью изменения пористости за время 
работы.  

Для расчёта пористости ФЭ в конце 
ресурса его работы можно воспользовать-
ся уравнением (6). Для этого необходимо 
выбрать значение конечного расхода 1Q  и 
перепада давления 1ΔP ,  заданных в ТЗ,  и 
вычислить значения площадей ФЭ в зави-
симости от реализуемого процесса 3S  (17) 
или S2 (13), обеспечивающих максималь-
ный расход фильтрата в начале работы, а 
пористость определить как решение урав-
нения вида 
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Введём обозначения: 
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δ
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2,3S
Q

δ
μhb 21
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= . (17) 

Получим уравнение относительно 
пористости, действительный положитель-
ный корень которого равен 

11
2
11

1

Δ4

2

Pabb

aΠk
++-

= .  

Изменение внутреннего объёма ФЭ, 
заполненного твёрдыми частицами равно 

( )kg ΠΠhSV -=D 13,2 ,  
что позволяет с помощью величины ox  
вычислить грязеёмкость ФЭ.  

 
Выводы 

1. Расчёты тонкостенных втулочных 
ФЭ согласно требованиям ТЗ можно осу-
ществлять в аналитически замкнутом виде 
на базе решения систем уравнений, вклю-
чая уравнения и для плоской стенки, а 
также рекомендаций, позволяющих ра-
ционально согласовать структурные гео-
метрические, фильтровальные и гидроди-
намические свойства ФЭ.  

2. Выбранный подход к расчёту рас-
ходных характеристик позволяет рассчи-
тывать потребные структурные парамет-
ры материала МР и геометрические ха-
рактеристики ФЭ с учётом ресурса их  ра-
боты. 
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The article deals with the calculation of the characteristics of the thin-walled sleeve-type filter elements 

defined structural properties of the MR material. Existing results on the structural, filter, consumables and hy-
drodynamic characteristics of wire materials, the impact of their lifetime are fragmented and not linked to the 
calculation analytically closed form with the structural and technological parameters of the filter elements of the 
MR material. In the present paper we solve the problem of creating the calculation of the filter elements of the 
MR material with the specified filtering and hydrodynamic characteristics of the subject to the restrictions on the 
choice of dimensions and duration of use of the filter as a whole. The solutions of the fundamental problems to 
determine the structural and hydrodynamic characteristics of the MR material. The paper determines the possi-
bility of creating a filter element, based on a given flow to ensure its performance and service life. We propose 
an algorithm for calculating the basic characteristics of the filter elements. It includes the solution of the system, 
and together with them the use of recommendations for selecting parameters of the structure and geometry of the 
MR material filter elements to ensure their desired filtering and hydrodynamic characteristics. This lets the ra-
tional parameters of the material structure with geometric MR material, filter and hydrodynamic characteristics 
of the filter elements. Such a generalized approach to the calculation of flow characteristics also provides an op-
portunity to take into account the life of the filter element. The use of the results is essential in the practice of 
creating high-performance filters based on thin-walled structures rational filter elements of bush type of woven 
wire MR material. 

The filter element, material MR parameters, filtering and hydrodynamic characteristics, resource calcula-
tion, design. 
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ПРОВЕДЕНИЕ ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫХ ИССЛЕДОВАНИЙ КОЛЕБАНИЙ 
ОБОЛОЧКИ 
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В статье приведены результаты модального анализа вала высокого давления турбореактивного 

двухконтурного двигателя (ТРДД) НК-8 в пакете ANSYS. В подтверждение расчётов представлены 
результаты экспериментальных исследований низших частот и форм колебаний оболочки с 
использованием фотограмметрического комплекса ARAMIS HS. Особое внимание уделено 
особенностям проведения эксперимента. В частности, отработаны условия установки – закрепления 
оболочки при проведении исследований для создания свободного состояния вала, опробованы различные 
способы возбуждения исследуемого объекта, что даёт возможность корректного проведения 
эксперимента по определению собственных частот. Проведены сравнительные эксперименты при 
различных значениях кроп – фактора, на основании чего проведён анализ информативности полученных 
изображений. Отработаны технологии освещения объекта для обеспечения удовлетворительной 
экспозиции (достаточной для распознавания образа) при малых значениях выдержки. Опробованы 
методы съёмки исследуемого объекта при сложных алгоритмах триггирования кадров,  что даёт 
возможность проведения экспериментальных исследований гармонических процессов при частотах, 
превышающих предельные частоты регистрирующей аппаратуры. По результатам отработки указанных 
факторов составлена методика и проведён эксперимент. В результате получены две низшие собственные 
частоты, согласующиеся с результатами расчётов, что свидетельствует о правильном моделировании 
вала в пакете ANSYS и корректно заданных граничных условиях. Получены формы колебаний на 
частотах 211 Гц и 362 Гц. Формы соответствуют результатам расчётов. Работа выполнена в рамках 
исследования вала высокого давления ТРДД НК-8 в части корректного моделирования граничных 
условий – жёсткости и демпфирования фланцевого соединения вала с дисками турбины и компрессора и 
влияния этих граничных условий на собственные частоты и формы колебаний. 

 
Измерение, сила, перемещение, эксперимент. 

В рамках экспериментально – рас-
чётных исследований динамики вала 
высокого давления ТРДД НК-8 проведена 
серия экспериментов с использованием 
измерительного комплекса ARAMIS HS. 
В основе работы комплекса заложен 
фотограмметрический принцип. Исследо-
вались собственные частоты и формы 
колебаний вала в свободном состоянии – 
без соединения вала с дисками 
компрессора и турбины. Вал представляет 
собой оболочку с двумя фланцами. 

Целью работы является подтвер-
ждение расчётной модели и результатов 
расчётов вала в пакете ANSYS в рамках 
исследования влияния граничных условий 
оболочечных моделей. Кроме того, работа 
проводилась с целью наработки опыта 
исследования динамических процессов с 
использованием комплекса ARAMIS. 

Авторами выполнен ряд экспери-
ментальных исследований динамических 
процессов с использованием комплекса 
ARAMIS [1,2]. Всякий раз наибольшие 
трудности возникают при необходимости 
регистрации небольших значений дефор-
маций на габаритных деталях (при низких 
градиентах изменения деформаций), а 
также при исследовании процессов, 
протекающих с частотами, близкими или 
превышающими допускаемые предельные 
частоты съёмки камер комплекса 
ARAMIS HS (500 кадр/c). Одной из целей, 
поставленных авторами при выполнении 
данной работы, была проверка опыта, 
наработок и рекомендаций в решении 
указанных проблемных вопросов, 
опубликованных различными научными 
коллективами в ряде статей [3  -  7]  при 
проведении динамических исследований с 
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аналогичным оборудованием. 
Вал был смоделирован в конечно-

элементном пакете ANSYS с помощью 
конечных элементов типа “shell”, что дало 
возможность получить трёхмерную мо-
дель с относительно невысоким количест-
вом элементов. Вал моделировался как 
свободный объект. 

По результатам расчёта в ANSYS 
первая собственная частота должна иметь 
значение 204,13 Гц. В первой модальной 
форме происходит интенсивное возбуж-

дение верхнего фланца вала, в зоне 
которого наблюдаются четыре пучности с 
относительно высокими перемещениями. 
Нижний фланец на этой частоте остаётся 
практически неподвижным. 

На второй модальной форме 
основное возбуждение наблюдается в 
среднем поясе вала (рис. 1). Имеют место 
шесть зон пучности, а фланцы при этой 
форме остаются невозмущёнными. Форма 
соответствует расчётной частоте 335,63 
Гц.

 

 
а 

 
б 

Рис. 1. Низшие расчётные формы колебаний вала: с частотами 204,13 Гц (а), 335,63 Гц (б) 
 

Было выполнено несколько вариан-
тов расчёта с различными граничными 
условиями на нижнем фланце –  со сво-
бодным и защемлённым нижним фланцем 
вала. Расхождение низших собственных 
частот в зависимости от способа закреп-
ления составило около 5 Гц. 

В процессе эксперимента предпола-
галось проверить низшие частоты и 
формы колебаний вала. 

Для создания свободного состояния 
вала он был размещён на пневмоподушке. 
Пневмоподвес имеет достаточно низкую 
собственную частоту (гораздо ниже 
первой собственной частоты оболочки) и 
достаточно эффективно обеспечивает 
обезвешивание и увеличение степеней 
свободы исследуемого объекта, что 
соответствует вывешенной оболочке.  

Для возбуждения использовался 
мощный шейкер MODALSHOP 2025Е с 
усилителем 2100Е21-400. Шейкер 
механически связан с исследуемым валом. 

Частота возбуждения задавалась с 
помощью генератора GW  INSTEK  GFG-
8216A, сигнал подавался на вход 
усилителя. Связь шейкера с исследуемым 
объектом осуществлялась с помощью 
закалённой упругой спицы, закрепляемой 
с одной стороны к шейкеру, а с другой 
стороны - к приклеенной к валу гайке. 
Такое соединение позволило наиболее 
эффективно возбудить конст-рукцию. При 
этом спица обеспечивала полную развязку 
вала и шейкера, масса вала увеличилась 
на массу гайки и клея,  что 
минимизировало влияние присоеди-
нённых масс. Была проведена серия 
экспериментов с перекалибровками изме-
рительного комплекса ARAMIS на разные 
измерительные объёмы. Увеличение 
объёма, с одной стороны, увеличивает 
площадь доступной для измерения и 
исследования поверхности, а с другой 
стороны, при этом увеличивается порог 
минимально распознаваемых размеров 
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перемещений. Кроме того, параллельно 
проводились исследования по регистра-
ции результатов с различной частотой 
съёмки. Комплекс ARAMIS HS обеспечи-
вает в полноэкранном режиме (с разреше-
нием 1280×1024) максимальную частоту 
съёмки 500 кадров/с. Однако камеры 
комплекса и программное обеспечение 
позволяют осуществлять «кропинг» - 
уменьшение размера кадра с одновремен-
ной возможностью повышения частоты 
съёмки. Например, при использовании 
половинного кадра можно повысить 
скорость съёмки в 2 раза. «Урезание» 
кадра идёт по высоте. Данная процедура 
соответственно уменьшает доступную для 
исследования площадь при необходи-
мости увеличения частоты съёмки. В 
результате многочисленных опытов был 
найден компромисс между скоростью 
съёмки, порогом перемещения и 
площадью вала, на которой измеряются 
перемещения.  

Собственные частоты эксперимен-
тально определить было достаточно 
просто: вал, представляющий собой 
цилиндрическую оболочку, легко входил 
в резонанс,  что было хорошо ощутимо на 
слух. Низшие экспериментальные 
собственные частоты составили 211 Гц и 
362 Гц. Эти же данные подтвердил 
эксперимент с измерением значений 
перемещений в отдельных точках при 
изменении частоты возбуждения с 
использованием лазерного виброметра 
Polytec. 

Расхождение расчётных и экспери-
ментальных значений составляет для 
первой частоты около 6  Гц.  На второй 
собственной частоте расхождение оказа-
лось выше: около 30 Гц, что составляет 
менее 10%. 

Для исследования формы колебаний 
вала с измерением частоты колебаний 
необходимо было зафиксировать один 
период колебаний любой точки объекта. 

Попытки повышения частоты съём-

ки таким образом, чтобы фиксировать 
одно полное колебание оболочки, оказа-
лись малоперспективными: ощущается 
недостаток информации из-за уменьше-
ния площади исследования (так как при 
этом приходится прибегать к кропингу 
кадра) и достаточно быстро наступает 
порог по предельной частоте колебаний 
исследуемого объекта. Как показывает 
практика, на основной тон происходит 
наслоение гармоник, часто имеет место 
зашумление сигнала, вследствие чего 
удовлетворительное отображение одного 
периода такого сигнала возможно при 
приблизительно десятикратном увеличе-
нии частоты дискретизации (в данном 
случае частоты съёмки колебательного 
процесса). Подобная методика не дала бы 
возможности исследовать с помощью 
комплекса ARAMIS вторую собственную 
частоту. В качестве примера на рис. 2, 3 
приведён результат съёмки вала на первой 
собственной частоте (на фото 
распознаваемой области виден 
характерный предфланцевый поясок). 

На рис. 3 представлены перемеще-
ния точки 1  (рис.  2)  по кадрам съёмки.  
Зная частоту съёмки по представленному 
графику перемещений, нетрудно опреде-
лить частоту колебаний вала.  

Поэтому было принято решение 
проводить исследования в полноэкранном 
режиме, но с использованием триггер-
бокса – устройства, управляющего 
запуском камер комплекса. 

Была составлена программа 
управления камерами так, что съёмка 
велась с интервалом в несколько периодов 
с небольшим фазовым сдвигом. Это дало 
возможность зафиксировать полный 
период колебаний оболочки с отказом от 
«погони» за высокой скоростью съёмки, 
соответственно полным кадром, с 
возможностью наблюдения за половиной 
вала. Результаты (с максимальными 
амплитудами) представлены на рис. 4. 
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Рис. 2. Колебания фланцевой части вала на частоте 211 Гц, снятые со скоростью съёмки 2000 кадров/с 

 

Рис. 3. Перемещения точки 1 по кадрам съёмки 
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Рис. 4. Форма колебаний на частоте 211 Гц 

На данном снимке наглядно видно, 
что пучность, наблюдаемая на фланцевой 
зоне вала на рис. 3, по мере приближения 
к центральной части исчезает, что 
согласуется с результатами расчёта. 
Можно сделать вывод, что на частоте 211 
Гц наиболее возбуждается фланцевая зона 
вала. 

Та же самая фланцевая часть 
оболочки на частоте 362 Гц оказывается 
фактически невозмущённой, что показано 
на рис. 5.  

Зона максимальных амплитуд на 
этом режиме смещается в центральную 

часть оболочки, о чём наглядно 
свидетельствует рис. 6, полученный 
съёмкой центральной части вала с 
возбуждением на частоте 362 Гц. Камеры 
были сориентированы чётко на зону 
пучности, по бокам хорошо видно начало 
аналогичных зон.  Наложив зону 
распознавания на реальное фото вала, 
можно сделать вывод о наличии на 
видимой части вала (а это половина 
оболочки) трёх зон пучности, т.е. на всей 
оболочке на частоте 362 Гц имеют место 
шесть зон с максимальной амплитудой, 
что согласуется с расчётом. 

 

 
Рис. 5. Форма колебаний фланцевой части вала на частоте 362 Гц 
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Рис. 6. Форма колебаний средней части вала на частоте 362 Гц

Предварительно с помощью лазер-
ного виброметра была проверена ста-
бильность характеристик гармонического 
процесса колебаний вала. 

Все приведённые результаты экспе-
риментов были обработаны: проведены 
интерполяция нераспознаваемых участков 
и сглаживание. Реальная картина коле-
баний оболочки имела более неоднород-
ный характер, что можно объяснить 
спецификой самого метода регистрации – 
конечным значением времени экспозиции, 
а также особенностями реального объек-
та. 

Несмотря на то, что съёмка велась в 
режиме внешнего запуска, с достаточно 
большим (0,01  с)  интервалом между кад-
рами, высокие частоты регистрируемых 
процессов потребовали для получения 
высокой чёткости кадров уделить 
большое внимание выбору времени 
экспозиции. Этот вопрос также явился 
результатом компромисса. Желательное с 
точки зрения снимаемого процесса 
уменьшение выдержки влечёт за собой 
проблемы недостаточной освещённости 
объекта исследований и необходимость 
раскрытия диафрагмы, что, как известно, 
снижает глубину резкости. Последнее 
обстоятельство имеет большое значение 
из-за специфики формы исследуемого 
объекта. В результате многочисленных 
проб съёмка велась с выдержкой 0,19 - 0,3 
мс,  при этом был использован мощный 

фронтальный осветитель 2 кВт и боковые 
источники направленного освещения. Как 
показало сравнение результатов, 
полученных при разных выдержках, 
большие значения выдержки при 
регистрации динамических процессов 
реальных объектов на комплексе ARAMIS 
могут существенно увеличивать 
структурную неоднородность поля 
перемещений. 

Несмотря на ограниченные размеры 
полей перемещений, полученных на 
комплексе ARAMIS, их достаточно, 
чтобы провести сравнение с результатами 
расчётов.  

Качественная картина полей переме-
щений на обеих низших частотах 
совпадает полностью. Следует отметить 
некоторые отличия распределения пере-
мещений внутри пучности, зарегистри-
рованные комплексом ARAMIS  и 
представленные на рис. 6. Зона 
максимальных перемещений представляет 
собой не единый эллипс,  как это было 
представлено по результатам расчёта, а 
несколько локальных экстремумов.  

Аналогичные эксперименты были 
проведены с помощью виброметра 
Polytec-3D, для которого поле 
сканирования было намного шире, давая 
уже аккуратную модальную форму всей 
оболочки. Тем не менее, ARAMIS дал 
ограниченную, но дискретно более 
точную картину деформированной формы 
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и также представление об одномоментных 
перемещениях всех точек поверхности 
исследуемого объекта в исследуемой зоне. 

В результате проведённого экспери-
мента получены две низшие собственные 

частоты, согласующиеся с результатами 
расчётов, что свидетельствует о правиль-
ном моделировании вала в пакете ANSYS 
и корректно заданных граничных усло-
виях.
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Results of modal analysis by ANSYS software for high pressure shaft of turbofan engine NK-8 are 

presented. Results of experimental researches of low modes and frequencies of the shell by photogrammetric 
complex ARAMIS HS are given as verification of calculations. The main attention is for experiment 
fulfillmentfeatures. For example, conditions of shell installation for free position of shaft are developed; different 
ways of researched shell vibration excitement are used. It gives a possibility of correct experiment for own 
frequencies obtaining. Comparison experiments for different values of crop-factor are fulfilled; analysis of 
information volume for obtained pictures is undertaken. Technology of researched object lighting for satisfactory 
image recognition for little exposure is developed. Methods of researched object photographing for complex 
algorithm of pictures switching are developed. It gives a possibility of experimental research of vibration 
processes which frequency is more than limit frequency of recording equipment. By these results an 
experimental methodic is developed and an experiment is fulfilled. First and second own frequencies are 
obtained experimentally; its values correspond to calculation results. In means that modeling of shaft in ANSYS 
software and boundary conditions are correct. Vibration modes for frequencies 211 Hz and 362 Hz are obtained. 
It corresponds to calculation results too. This research is fulfilled as a part of research of high pressure shaft of 
turbofan engine NK-8, as obtaining of correct model of boundary conditions (stiffness and damping of flange 
connection between shaft and disks of turbine and compressor) and influence of these boundary conditions on 
own frequencies and modes. 

 
Measurements, stress, displacement, experiments. 
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УДК 621.454.2:621.45.038.23  

ОБ ОПЫТЕ РАЗРАБОТКИ ЖИДКОСТНОГО РАКЕТНОГО ДВИГАТЕЛЯ 
11Д58МФ 

©2014   А.А. Смоленцев  
Ракетно-космическая корпорация “Энергия” имени С.П. Королёва, г. Королёв 

В статье представлен анализ проектно-конструкторских работ, выполненных при проектировании 
жидкостного ракетного двигателя (ЖРД) 11Д58МФ, разрабатываемого ОАО «РКК «Энергия» для раз-
гонного блока (РБ) типа ДМ. Разрабатываемый ЖРД обладает рядом особенностей, требующих нестан-
дартных подходов к его проектированию. В состав двигателя включены опытная камера сгорания, сис-
тема управления с функциями диагностики и аварийной защиты, блоки подачи окислителя и горючего с 
элементами баковых устройств, обеспечивающих гарантированный забор компонентов топлива при мно-
гократных его включениях, блоки двигателей малой тяги, работающие на газообразном кислороде и 
обеспечивающие предстартовый импульс разгонного блока и ориентацию РБ в полёте. Охлаждение ка-
меры осуществляется жидким кислородом без использования внутреннего завесного охлаждения, сопло 
камеры выполняется с неохлаждаемым насадком с высокой степенью расширения. Эффективность орга-
низации рабочего процесса в камере сгорания обеспечивается щелевой смесительной головкой,  в кото-
рой использована схема смешения компонентов топлива: струя горючего в сносящем потоке окислителя. 
Основные проектно-конструкторские решения по камере сгорания: использование щелевой смеситель-
ной головки двигателя, выполнение геометрии тракта охлаждения с переменными высотой, толщиной и 
углом наклона ребра к оси камеры, технология изготовления, сборки и пайки смесительной головки и 
камеры сгорания прошли экспериментальную апробацию. В процессе проектирования ЖРД был опреде-
лён состав агрегатов пневмогидроавтоматики, блока двигателей малой тяги, автономной системы управ-
ления двигателем, подход к выбору которых носит универсальный характер и может быть использован 
при разработке аналогичных двигателей.  

Разгонный блок, жидкостный ракетный двигатель, камера сгорания, щелевая смесительная го-
ловка, тракт охлаждения, агрегаты пневмогидроавтоматики, блок двигателей малой тяги, автоном-
ная система управления. 
Основные характеристики двигателя 
11Д58МФ и состояние его разработки 

Создаваемый в РКК «Энергия» мно-
гофункциональный ЖРД 11Д58МФ для 
разгонного блока типа ДМ [1,2] сочетает 
как опыт разработки и 40-летней эксплуа-
тации ЖРД 11Д58М, так и современные 
тенденции и перспективные разработки. 
Эксплуатация двигателя 11Д58МФ в со-
ставе модернизированного РБ типа ДМ 
позволит повысить его конкурентоспо-
собность, а также сохранить преемствен-
ность отечественной школы ракетного 
двигателестроения. 

Основные характеристики и прин-
ципы проектирования ЖРД 11Д58ФМ 
следующие: 

- тяга 5 тс, оптимальная для размерно-
сти разгонного блока типа ДМ и выпол-
няемых им задач; 

- габариты двигателя и мест установки 
в РБ соответствуют двигателю-прототипу 
11Д58М, т.е. не требуют значительной 
доработки конструкции РБ; 

- двигатель создаётся многофункци-
ональным. В его состав включены: авто-
номная система управления с функциями 
диагностики и аварийной защиты; блоки 
подачи окислителя и горючего с элемен-
тами баковых устройств, обеспечивающих 
гарантированный забор компонентов топ-
лива при многократных включениях и 
снижение остатков незабора; блоки двига-
телей малой тяги,  работающие на газооб-
разном кислороде и обеспечивающие ори-
ентацию РБ в полёте и предстартовый им-
пульс РБ; 

- охлаждение камеры осуществляется 
криогенным кислородом без использова-
ния внутреннего завесного охлаждения 
камеры сгорания (КС) горючим, что по-
зволяет значительно повысить удельный 
импульс тяги; 

- камера выполняется с неохлаждае-
мым насадком радиационного охлаждения 
из жаропрочного хромо-никелевого спла-
ва с высокой степенью расширения; 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета    №5(47), часть 4, 2014 
 

185 

- многие схемно-конструктивные ре-
шения заимствуются с двигателя 11Д58М, 
в частности: химическое зажигание, изме-
рение расходов компонентов с использо-

ванием турбинных расходомеров, ряд аг-
регатов пневмогидроавтоматики. 

Состав многофункционального дви-
гателя 11Д58МФ представлен на рис. 1. 

 
Рис. 1. Состав многофункционального двигателя 11Д58ФМ

К настоящему времени завершены 
этап эскизного проектирования двигателя 
11Д58МФ и выпуск основного комплекта 
конструкторской документации, ведётся 
автономная отработка составных частей 
маршевого двигателя. Проведённые авто-
номные испытания агрегатов двигателя 
подтверждают получение основных про-
ектных параметров, заложенных на этапе 
проектирования.  

Проведены огневые испытания 
восьми экспериментальных и опытных 
камер сгорания, охлаждаемых жидким 
кислородом. Суммарная наработка при 
огневых испытаниях составила 730 с при 
30 включениях, одна из камер проработа-
ла 7 раз по 30 с [3]. Испытания подтвер-
дили надёжность и эффективность охлаж-
дения камеры сгорания ЖРД жидким ки-
слородом, высокую полноту сгорания 
компонентов топлива. Проведены огневые 
испытания пяти газогенераторов, полно-
стью подтвердившие все заложенные па-
раметры и устойчивость рабочего процес-
са. Проведены автономные испытания со-

ставных частей турбонасосного агрегата 
(насосы окислителя, горючего и турбина - 
по отдельности), по результатам испыта-
ний проведена доработка конструктор-
ской документации (КД). Проведены ис-
пытания опытного образца бустерного 
турбонасосного агрегата, в том числе с 
имитацией запуска двигателя и при ми-
нимальном давлении в баке. Проведены 
доводочные испытания вновь разработан-
ных агрегатов пневмогидроавтоматики. 

Основной комплект КД двигателя 
11Д58МФ разработан и передан на завод-
изготовитель ОАО «Красмаш», на кото-
ром в основном завершена подготовка 
производства для изготовления агрегатов 
двигателя [4]. Таким образом, в настоящее 
время реализуется этап автономных дово-
дочных испытаний отдельных агрегатов и 
проводится подготовка к доводочным ис-
пытаниям двигателя в целом.  

Представляется возможным оценить 
результаты выполненной работы по соз-
данию двигателя 11Д58МФ.  
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Камера сгорания 
Камера сгорания (КС) двигателя 

11Д58МФ обладает следующими особен-
ностями: 

- охлаждение камеры осуществляется 
криогенным кислородом без использова-
ния колец внутреннего завесного охлаж-
дения КС горючим; 

- тракт охлаждения образован фрезеро-
ванными каналами с переменной высотой, 
углом наклона к оси и толщиной ребра; 

- на дне каналов электроэрозионным 
способом нанесена искусственная шеро-
ховатость с оптимальным профилем; 

- на огневую стенку из бронзы БрХЦрТ 
со стороны продуктов сгорания нанесено 
хромовое покрытие малой толщины; 

- смесительная головка щелевого типа 
и конструкция в основном заимствуется 
от двигателя-прототипа 11Д58М; 

- профиль сверхзвуковой части сопла 
выполнен со второй угловой точкой. 

При проектировании конструкции 
тракта охлаждения был проведён ком-
плекс расчётных работ, направленных на 
обеспечение оптимального теплового со-
стояния огневой стенки камеры сгорания 
при сохранении приемлемого перепада 
давления. Была разработана расчётная ме-
тодика, позволяющая проводить оценку 
теплового состояния камеры сгорания с 
учётом особенностей течения криогенно-
го кислорода. При проектировании каме-
ры было принято, что каналы тракта ох-
лаждения должны иметь переменный 
профиль. Фрезерование каналов, имею-
щих переменную высоту, угол наклона к 
оси и толщину ребра, для современных 
станков с числовым программным управ-
лением (ЧПУ) не представляет сложности. 
Нанесение искусственной шероховатости, 
предназначенной для интенсификации те-
плообмена от огневой стенки к охладите-
лю, является отработанной технологиче-
ской операцией, хотя и достаточно трудо-
ёмкой. 

Соединение бронзовой огневой 
стенки и стальной наружной оболочки 
камеры осуществляется высокотемпера-
турной вакуумной пайкой. Этот процесс 

является одним из самых ответственных 
при изготовлении камеры, поскольку от-
клонения от технологического процесса 
пайки могут приводить к запаям тракта 
охлаждения. Две из семи изготовленных 
камер сгорания [3] были изготовлены с 
запаями одного-двух каналов тракта ох-
лаждения, связанными с отличиями тех-
нологии их изготовления от штатной: в 
сужающейся части камеры сгорания на-
ружная оболочка сопла была сформиро-
вана вкладышами. Тем не менее, данные 
камеры сгорания прошли огневые испы-
тания, во время которых были получены 
ценные данные по поведению конструк-
ции при наличии дефекта. После перехода 
к штатной технологии изготовления КС с 
использованием развальцовки сверхзву-
ковой части сопла последующие камеры 
сгорания не имели дефектов, связанных с 
запаями тракта охлаждения. 

Эффективность рабочего процесса в 
камере сгорания зависит от качества рас-
пыла и смешения компонентов топлива, 
обеспечиваемого смесительной головкой. 
Принцип работы щелевой смесительной 
головки основан на смешении и горении 
струй горючего в сносящем потоке окис-
лительного газа, что обеспечивает более 
высокую равномерность поля температур 
по сравнению с форсуночными головками 
(струйно-струйными и струйно-центро-
бежными). Наибольшим недостатком ще-
левой смесительной головки является 
сложная технология изготовления: коль-
ца, образующие каналы подачи горючего, 
соединяются высокотемпературной ваку-
умной пайкой. Несмотря на некоторую 
схожесть технологии с пайкой камеры, 
требования к обеспечению режима пайки 
смесительной головки значительно стро-
же. При пайке необходимо обеспечить 
надёжное соединение периферийного 
кольца, выполненного из меди, с толсто-
стенным стальным корпусом, соединение 
колец подачи горючего и пилонов,  и при 
этом герметичность полученных соедине-
ний должна быть полной.  Для этого тре-
буется равномерность температурного по-
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ля в процессе пайки и плавное остывание 
после него.  

Качество изготовления щелевой 
смесительной головки контролируется 
проведением проливки водой и продувкой 
воздухом, во время которой измеряется 
равномерность поля скоростей на выходе. 
При высокой неравномерности во время 
огневой работы камеры смесительная го-
ловка может создавать высокотемпера-
турные струи, которые приведут к пере-
греву огневой стенки и её прогару, что и 
было обнаружено при огневых испытани-
ях некоторых опытных камер сгорания. 

Для подтверждения эффективности 
и надёжности охлаждения жидким кисло-
родом было изготовлено и испытано 3  
экспериментальных и 5 опытных камер 
сгорания (ОКС).  Общий вид ОКС пред-
ставлен на рис. 2. Максимальная наработ-
ка на одной из камер составила 210 с при 
7 включениях. Получен большой объём 
экспериментальных данных: показатели 
экономичности рабочих процессов в ка-
мере сгорания, значения перепада давле-
ния и подогрева кислорода в тракте охла-
ждения, поведение основного материала и 
хромового покрытия огневой стенки. Ис-

следованы процессы окисления поверхно-
сти тракта охлаждения и разработаны ме-
роприятия по снижению их влияния. Про-
ведён анализ поведения материала огне-
вой стенки при появлении пролиза огне-
вой стенки и втекания кислорода в огне-
вую полость: катастрофического разру-
шения конструкции при этом не происхо-
дит, камера сохраняет работоспособность.  
Таким образом, получено эксперимен-
тальное подтверждение основные проект-
но-технические решения по камере сгора-
ния: использование щелевой смеситель-
ной головки, аналогичной смесительной 
головки двигателя 11Д58М; геометрия 
тракта охлаждения с переменной высотой, 
толщиной и углом наклона ребра к оси 
камеры; технологии изготовления, сборки 
и пайки смесительной головки и камеры 
сгорания. 

Для подтверждения требуемой на-
дёжности работы камеры требуется при-
нятие мер по улучшению охлаждаемости 
камеры и проведение длительных испы-
таний с целью наработки огневого ресур-
са. Эти работы будут проводиться в рам-
ках уточняющих испытаний опытных ка-
мер сгорания. 

 
Рис. 2. Общий вид опытной камеры сгорания
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Агрегаты пневмогидроавтоматики  
Пневмогидравлические схемы (ПГС) 

ЖРД разгонных блоков и верхних ступе-
ней являются значительно более сложны-
ми, чем ПГС ЖРД первых ступеней [5]. 
Это обусловлено необходимостью выпол-
нения требованиея многократного запуска 
маршевого двигателя в полёте. Для обес-
печения запуска, регулирования и остано-
ва используются различные агрегаты 
пневмогидроавтоматики (АПГА), управ-
ляющие подачей расходов компонентов и 
регулированием их расхода, подачей 
управляющего газа на открытие пневмок-
лапанов, и обеспечивающие необходимые 
продувки магистралей перед запуском и 
после выключения, раскрутку бустерного 
и основного турбонасосных агрегатов 
и т.д.  

На этапе эскизного проектирования 
двигателя 11Д58МФ было принято не-
сколько принципиальных решений, опре-
деливших состав АПГА: 

1) сокращение номенклатуры клапанов, 
используемых для операций запуска и ос-
танова, за счёт разработки универсального 
электропневмогидроклапана; 

2) регулирование соотношения расхо-
дов компонентов осуществляется полно-
расходным дросселем, установленным в 
магистрали газообразного кислорода за 
трактом охлаждения камеры сгорания; 

3) регулирование тяги осуществляется 
дросселем, установленным в магистрали 
подачи керосина в газогенератор; 

4)  на входе в смесительную головку 
камеры сгорания по линии горючего и на 
входе в тракт охлаждения камеры уста-
навливаются одинаковые пускоотсечные 
пневмоклапаны новой разработки; 

5) от двигателя-прототипа 11Д58М за-
имствуются разделительные клапаны 
окислителя и горючего, установленные в 
баках на входе в двигатель,  и ряд других 
клапанов. 

Таким образом, для двигателя 
11Д58МФ на этапе эскизного проектиро-
вания предполагалось разработать четыре 
новых агрегата, а остальные АПГА заим-
ствовать от двигателя-прототипа. Разра-

ботка конструкции данных агрегатов была 
поручена ОАО КБХА.  В дальнейшем на 
этапе автономной отработки были успеш-
но подтверждены характеристики пнев-
моклапана и дросселя регулирования рас-
хода керосина в газогенератор, в то время 
как при разработке универсального  элек-
тропневмогидроклапана и дросселя регу-
лирования расхода газообразного кисло-
рода были выявлены трудности. 

Универсальный  
электропневмогидроклапан 
Было предложено разработать уни-

версальный электропневмогидроклапан 
(ЭПГК), способный работать при высоких 
давлениях (до 250 кгс/см2) на различных 
компонентах топлива (кислороде, кероси-
не, гелии, азоте), обеспечивая при этом 
большое количество срабатываний. Ос-
новными требованиями к ЭПГК были вы-
сокая скорость открытия и закрытия, вы-
сокая герметичность, низкое энергопо-
требление. Всего в двигателе планирова-
лось установить 16 подобных клапанов, в 
связи с этим были установлены жёсткие 
требования по массе его конструкции. 
Аналог подобного клапана существует и 
успешно функционирует в составе двига-
теля РД-0146.  

Диаметр проходного сечения клапа-
на составил 4 мм. Конструктивно клапан 
выполнен с шаровой затворной парой 
(диаметр шара 10 мм), поворот которой 
осуществляется при помощи электромаг-
нита.  

После разработки необходимой КД 
и подготовки производства было изготов-
лено несколько экспериментальных об-
разцов ЭПГК (рис. 3). Данный клапан ока-
зался чрезвычайно сложным в изготовле-
нии. Высокую герметичность клапана 
можно обеспечить только при высочай-
шей точности изготовления затворной па-
ры. Учитывая размер уплотняющих эле-
ментов и плотность компоновки клапана,  
изготовление и сборка элементов клапана 
становились ювелирной работой. В усло-
виях опытного производства это привело 
к многочисленным замечаниям к изготов-
ленным агрегатам.  
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Рис. 3. Универсальный электропневмогидроклапан 

В итоге шаровая затворная пара в 
ЭПГК устанавливалась методом селек-
тивной сборки, практические все изготов-
ленные клапаны были подвергнуты неод-
нократным переборкам для выполнения 
требований технического задания (ТЗ). 

Экспериментальные работы с ЭПГК, 
проведённые как на заводе-изготовителе, 
так и на испытательной базе РКК «Энер-
гия», показали наличие нескольких тех-
нических противоречий, представленных 
в табл. 1. 

Был предложен ряд мероприятий, 
заключавшихся в доработке клапана и со-
вершенствовании технологических опера-
ций изготовления.  

Таблица 1 – Технические противоречия, возникшие при отработке конструкции ЭПГК 

№ Техническое  
противоречие 

Эффект при увеличении / 
Эффект при уменьшении 

Возможные  
решения 

I Требования тех-
нического задания 
по работоспособ-
ности  ЭПГК на 
различных ком-
понентах 

Обеспечение работы ЭПГК на кислоро-
де, керосине, гелии накладывает огра-
ничения на использование материалов 
(в частности, уплотнения). 
Экспериментальная отработка ЭПГК 
должна проводиться на штатных ком-
понентах. 

1) Герметичность обеспечивается 
зазором шаровой затворной пары и 
уплотнением, выполненным из 
фторопласта, работоспособного на 
любом компоненте. 
2) Стенды позволяют проводить 
отработку ЭПГК на штатных ком-
понентах при заданных давлениях. 

II Обеспечение вы-
сокой герметично-
сти требует ми-
нимального зазо-
ра между элемен-
тами шаровой за-
творной пары и 
уплотняющими 
деталями 

↑ – Увеличение негерметичности 1) Доработка конструкции шаро-
вой затворной пары и уплотнения 
(выполнено). 
2) Повышение мощности электро-
магнита (приводит к увеличению 
массы). 
3) Повышение точности изготов-
ления (требует использования вы-
сокоточных станков и специальной 
оснастки, а также отработки тех-
нологии изготовления). 

↓ – Увеличение потребного усилия 
электромагнита либо заклинивание 
конструкции (некоторые образцы сра-
батывали только при повышенном на-
пряжении, некоторые не открывались 
при большом давлении на входе, неко-
торые не открывались даже без давле-
ния в магистрали). 
Повышенный износ уплотнения, потеря 
герметичности через несколько сотен 
срабатываний. 

III Требования тех-
нического задания 
по массе ЭПГК 
обуславливают 
миниатюрность 
его деталей 

↑ – Невыполнение требований ТЗ, уве-
личение массы двигателя из-за большо-
го количества ЭПГК в его составе 

1) Увеличение размерности клапа-
на, несмотря на повышение его 
массы, улучшит его технологич-
ность и упростит изготовление 
(требуется полная переделка кон-
струкции). 
2) Повышение точности и качества 
изготовления и сборки (требует 
использования высокоточных 
станков и специальной оснастки). 
3) Изменение технологий изготов-
ления и сварки (требуется техно-
логическая оснастка). 

↓ – Сложность изготовления и сборки. 
Высокая чувствительность к дефектам 
исходных материалов. 
Селективная сборка ответственных дета-
лей (следовательно, конструкция ЭПГК 
должна допускать его переборку). 
Сварка элементов конструкции приводит 
к перегреву и деформации внутренних 
деталей.  
Для работы с деталями размером около 5 
мм требуется повышенная культура про-
изводства из-за высокой вероятности 
ошибки при сборке.  
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Дальнейшая отработка ЭПГК, изго-
товленных с использованием более точ-
ных технологий, в итоге позволила бы 
обеспечить соответствие их параметров 
требованиям технического задания.  

Однако технико-экономический 
анализ показал, что внедрение указанных 
мероприятий фактически привело бы к 
разработке нового клапана, изготовлению 
новой технологической оснастки и ново-
му этапу отработки, при этом остались бы 
вопросы обеспечения качества изготовле-
ния. Отработка конструкции клапана для 
обеспечения требуемой надёжности заня-
ла бы длительное время и потребовала бы 
дополнительно несколько десятков экзем-
пляров. Учитывая потребность в сложной 
оснастке и использовании высокоточных 
станков, трудоёмкость изготовления, 
сборки и проверки каждого клапана, 
стоимость каждого экземпляра оказалась 
чрезмерно высокой:  в несколько раз до-
роже, чем аналогичные существующие 
клапаны. 

Поэтому было принято решение 
приостановить разработку ЭПГК и заме-
нить его на существующие электро- и 
пневмоклапаны, изготавливаемые для 
эксплуатируемого двигателя 11Д58М, с 
соответствующей доработкой пневмогид-
равлической схемы двигателя 11Д58МФ. 
Условия работы некоторых заимствуемых 
клапанов в двигателе 11Д58МФ отлича-
ются от условий работы в двигателе 
11Д58М, что потребует проведения до-
полнительных экспериментальных прове-
рок.  Кроме того,  в будущем потребуется 
решить проблему переноса изготовления 
данных клапанов из одного завода на дру-
гой. Тем не менее, решение заменить 
вновь разрабатываемый универсальный 
ЭПГК на ряд заимствуемых клапанов, не-
смотря на увеличение номенклатуры кла-
панов в двигателе 11Д58МФ, позволяет 
сократить время и стоимость его разра-
ботки и обеспечить надёжность работы 
двигателя.  

Дроссель регулирования расхода  
кислорода и схема управления  

двигателем 
При разработке эскизного проекта 

двигателя 11Д58МФ была принята сле-
дующая схема управления:  

- изменение соотношения расходов ком-
понентов топлива осуществляется полно-
расходным дросселем, установленным в 
магистрали подачи газообразного кисло-
рода в газогенератор на выходе из тракта 
охлаждения камеры; 
- регулирование тяги осуществляется из-
менением расхода горючего в газогенера-
тор, и изменением работоспособности ге-
нераторного газа на турбине турбонасос-
ного агрегата (ТНА). 

Полнорасходный кислородный дрос-
сель был разработан, были изготовлены 
опытные образцы и проведены их отрабо-
точные испытания на модельном режиме 
с положительными результатами. Однако 
для перехода к испытаниям с номиналь-
ными параметрами требовалось создание 
специальной стендовой установки, обес-
печивающей расход рабочего тела (газа 
или жидкости)  до 20  л/с и высокую точ-
ность измерения расхода и перепада дав-
ления на дросселе. Для этого необходимо 
было либо создание большой газобаллон-
ной системы с высоким рабочим давлени-
ем, либо установка мощного водяного на-
соса. Оценка стоимости создания обоих 
систем показала, что это потребовало бы 
больших временных и финансовых затрат.  

Технико-экономический анализ по-
казал, что для сокращения сроков и стои-
мости создания двигателя целесообразно 
изменить его схему регулирования, ис-
ключив кислородный дроссель.  При этом 
изменение соотношения расходов компо-
нентов будет осуществляться с помощью 
изменения расхода горючего, поступаю-
щего от насоса горючего ТНА в камеру 
сгорания. Для осуществления данной схе-
мы был разработан керосиновый непол-
норасходный дроссель, который может 
быть отработан на имеющейся стендовой 
базе. Этот дроссель установлен парал-
лельно с соплом Вентури, предназначен-
ным для ограничения максимального рас-
хода горючего в момент запуска. Поэтому 
отработка совместной работы дросселя и 
сопла Вентури представляет собой от-
дельную научно-техническую задачу. 
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Блок двигателей малой тяги 
Блоки двигателей малой тяги 

(БДМТ) предназначены для создания пе-
регрузки для осаждения компонентов то-
плива в баках перед запуском маршевого 
двигателя и для обеспечения стабилиза-
ции и программных разворотов РБ на пас-
сивных участках полёта. На разгонный 
блок устанавливаются два БДМТ, состоя-
щих из сопла, обеспечивающего осевую 
перегрузку, а также сопел тангажа, рыс-
кания и крена. 

В эксплуатирующемся разгонном 
блоке ДМ система обеспечения запуска 
работает на самовоспламеняющихся ток-
сичных компонентах топлива. При разра-
ботке двигателя 11Д58МФ, предназна-
ченного для модернизации разгонного 
блока ДМ, был заявлен принцип полной 
экологической чистоты. В связи с этим в 
БДМТ используются основные компонен-
ты топлива. 

Изначально БДМТ разрабатывался с 
огневым двигателем осевой перегрузки 
тягой 2,5 кгс, работающем на керосине 
при баковом давлении и на газообразном 
кислороде, запасённом в баллонах. Для 
двигателя такой размерности одной из 
проблем является надёжность работы сис-
темы зажигания. В НПО «Молния» была 
создана и отработана система зажигания 
кислородно-керосиновой смеси при низ-
ком давлении и малых расходах с учётом 
опыта работы по системе зажигания объе-
динённой двигательной установки (ОДУ) 
орбитального космического корабля «Бу-
ран». 

Одновременно проводился анализ 
работы двигателя осевой перегрузки 
(ДОП) с учётом характеристик системы 
«БДМТ – РБ». Было установлено, что при 
крайних отклонениях давления в баке го-
рючего, параметров газобаллонной систе-
мы подачи кислорода (в том числе пара-
метров редуктора давления кислорода) 
работа ДОП становилась нестабильной. 
Тяга ДОП изменялась бы в широких пре-
делах и была бы фактически непредска-
зуемой, могли возникнуть проблемы 

обеспечения устойчивости рабочих про-
цессов в камере сгорания.  В частности, 
при неблагоприятном сочетании парамет-
ров горение проходило бы с избытком го-
рючего и при низкой температуре, следо-
вательно, с большим сажеобразованием. В 
качестве  возможного способа решения 
проблемы рассматривался ряд мероприя-
тий, в том числе доработка редуктора дав-
ления окислителя на входе в ДОП. Однако 
они могли лишь незначительно улучшить 
характеристики ДОП и были признаны 
нецелесообразными. 

В результате было принято решение 
заменить огневой ДОП на газореактивное 
сопло осевой перегрузки (СОП), рабо-
тающее на газообразном кислороде. При 
сохранении тяги 2,5 кгс удельный им-
пульс тяги такого сопла равен 60 кгс·с/кг. 
Несмотря на снижение удельного импуль-
са, за счёт простоты работы подобной 
системы  повышается её надёжность и 
обеспечивается стабильность величины 
тяги сопла.  

Для обеспечения запуска маршевого 
двигателя БДМТ должен обеспечить тре-
буемый суммарный импульс предпуско-
вой перегрузки. Учитывая снижение 
удельного импульса тяги СОП по сравне-
нию с ДОП, для этого потребовалось уве-
личить суммарный объём баллонов ки-
слорода с 60  до 80  л в каждом БДМТ.  
Кроме того, потребовалась разработка но-
вого электроклапана подачи кислорода к 
соплам БДМТ. 

Объём газа, запасённый в баллонах, 
достаточен для обеспечения двух запус-
ков двигателя. Во время огневой работы 
двигателя происходит его восполнение. 
Кроме того, предусматривается дозаправ-
ка баллонов в полёте с использованием 
агрегата подкачки окислителя. Таким об-
разом, конструкция БДМТ с использова-
нием газореактивного СОП обеспечивает 
необходимое количество запусков марше-
вого двигателя (до 7) и управление РБ в 
полёте при высокой надёжности работы. 

Общий вид БДМТ с СОП представ-
лен на рис. 4. 
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Рис. 4. Блок двигателей малой тяги с соплом осевой перегрузки

Автономная система  
управления двигателем 

Опыт разработки систем диагности-
ки и аварийной защиты ОДУ ОК «Буран» 
показал,  что системы управления ЖРД с 
функциями диагностирования и аварий-
ной защиты должны быть автономными и 
разрабатываться параллельно или даже 
опережая разработку объекта управления. 

Преимущества автономности систе-
мы управления ЖРД разгонного блока за-
ключаются в следующем: 

- универсальность создаваемого двига-
теля для различных РБ с точки зрения 
взаимодействия с системой управления 
(СУ) и системой бортовых измерений 
(СБИ) РБ (ограниченный информативный 
обмен); 

- обеспечение максимального быстро-
действия при аварийном выключении 
двигателя, что повышает эффективность 
его аварийной защиты; 

- большие вычислительные мощности в 
связи с наличием собственного вычисли-
тельного модуля; 

- возможность использования инфор-
мации с большего количества первичных 
преобразователей (датчиков); 

- обеспечение возможности совместной 
отработки автоматической системы 

управления двигателем (АСУД)  с двига-
телем на всех этапах экспериментальной 
отработки; 

- обеспечение технологических приё-
мо-сдаточных испытаний двигателя без 
стендовых систем управления; 

- удобство внесения изменений в алго-
ритмы управления и аварийной защиты 
из-за отсутствия связей с программным 
обеспечением (ПО) СУ РБ; 

- возможность реализации сложных 
защитных операций (перевод двигателя на 
резервный режим работы, повторный за-
пуск после аварийного выключения дви-
гателя (АВД) и других). 

Значительное время работы двигате-
ля в полёте (до 10  суток)  за счёт объеди-
нения в своём составе маршевого двига-
теля и элементов управления РБ повыша-
ет требования к ресурсным характеристи-
кам первичных преобразователей (датчи-
ков) и элементов автоматики (клапанам и 
регуляторам), функционально входящим в 
состав АСУД, а это, в свою очередь, от-
ражается на ресурсе аппаратурного блока 
(АБ) АСУД. Для обеспечения требуемых 
показателей надёжности АБ АСУД прора-
батываются вопросы в части временной 
дискретности работы системы и пере-
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смотра требований к надёжности телемет-
рического канала АСУД.  

Приемлемые габаритно-массовые 
характеристики АСУД в целом могут 
быть обеспечены на следующей основе: 

- использование малогабаритных моду-
лей в АБ АСУД с учётом применения 
электрорадиоизделий (ЭРИ) большей сте-
пени интеграции; 

- оптимальное размещение АБ АСУД в 
двигателе, которое значительно уменьша-
ет протяжённость и массу кабельной сети, 
поскольку многопроводная массивная ка-
бельная сеть от датчиковой и преобра-
зующей аппаратуры и агрегатов автома-
тики до АБ АСУД сводится к минимуму. 
Комплексная отработка двигателя 
11Д58МФ 

Расчётными и экспериментальными 
работами в настоящее время подтвержде-
ны основные технические характеристики 
агрегатов двигателя 11Д58МФ. 

Идеологией создания двигателя 
11Д58МФ, заложенной в комплексной 
программе экспериментальной отработки 
и других организационных документах, 
предусмотрено поэтапное подтверждение 
характеристик двигателя. Все агрегаты на 

первом этапе испытываются автономно. В 
частности, для проведения испытаний 
ТНА создана экспериментальная установ-
ка,  включающая в свой состав штатный 
газогенератор, опытная камера сгорания и 
стендовые агрегаты пневмогидроавтома-
тики. В дальнейшем эта установка будет 
проходить модернизацию, её элементы 
будут заменяться штатными. Эксперимен-
тальная установка позволит исследовать 
работу маршевого двигателя и его агрега-
тов (в том числе запуск,  регулирование и 
останов) до начала изготовления и дово-
дочных  испытаний полноразмерных 
маршевых двигателей. В составе установ-
ки будут отрабатываться и алгоритмы 
АСУД. 

Методический подход, основанный 
на автономных испытаниях каждого эле-
мента двигателя, отработке циклограммы 
запуска и останова двигателя на экспери-
ментальной установке, обеспечивает гиб-
кость процесса разработки двигателя и 
позволяет оперативно вносить уточнения 
и усовершенствования. До начала изго-
товления доводочных маршевых двигате-
лей будет отработано большинство при-
нятых технических решений.  
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EXPERIENCE IN THE DEVELOPMENT  
OF 11Д58MФ LIQUID ROCKET ENGINES  
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JSC RSC Energia, Korolyov, Russian Federation 
The article presents an analysis of the design work carried out in the design of liquid rocket engine (LRE) 

11Д58MФ developed by JSC "RSC" Energy "for the upper stage (RB) ДМ. The developed liquid fuel rocket 
engine has a number of features that require innovative approaches to its design. The structure of the engine in-
cluding experienced combustion chamber, the control system with  functions for diagnostics and emergency pro-
tection, power supply of oxidizer and fuel tank with elements of devices that provide a guaranteed intake of pro-
pellants during his multiple inclusions, blocks thrusters operating on gaseous oxygen and providing impetus pre-
launch booster and orientation in flight.The cooling chamber is performed without the use of liquid oxygen in-
ternal cooling is performed with a nozzle chamber with uncooled high expansion rationozzle. Workflow effi-
ciency in the combustion chamber is provided by a slit mixing head, which uses the circuit components of mixed 
fuel: jet fuel into razing oxidant stream.Basic design and engineering solutions for combustion chamber: the use 
of a slit mixer-term head of the engine, performing geometry of cooling path with variable height, thickness and 
angle of the ribs to the axis of the chamber, the technology of manufacturing, assembly and soldering the mixing 
head and combustion chamber have been experimental testing. The LRE-linen design process was defined the 
composition ofpneumohydroautomaticequipment, small draft engines block, autonomous system universal and 
can be used in the development of similar engines. 

The upper stage, liquid-fuel rocket engine combustion chamber, mixing of slit-cleverly tract cooling 
units,pneumohydroautomatic equipment, autonomous control system. 
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содержание статьи и результаты исследований), структурированной (следовать логике 
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УДК 535.42 
 

ФОРМИРОВАНИЕ СВЕТОВЫХ ШАРОВ НА ОСНОВЕ  
ВСТРЕЧНОЙ ИНТЕРФЕРЕНЦИИ ОСТРОСФОКУСИРОВАННЫХ ПУЧКОВ  

С РАЗЛИЧНОЙ ПОЛЯРИЗАЦИЕЙ 
 

© 2013  С. Н. Хонина,  А. В. Устинов 
 

Самарский государственный аэрокосмический университет  
имени академика С. П. Королёва (национальный исследовательский университет) 

 
Рассмотрено формирование сферических распределений интенсивности на основе встречной 

интерференции остросфокусированных вихревых пучков с различной поляризацией. Формирование 
трёхмерных распределений осуществляется простым способом с помощью оптимизации ширины и положения 
одной кольцевой диафрагмы. Для узкой диафрагмы оптимальные параметры вычисляются аналитически, а для 
широкой диафрагмы – дополнительно численно корректируются. Показано, что в зависимости от 
поляризации, порядка вихревой сингулярности и дополнительного фазового набега в одном из пучков можно 
формировать как цельные, так и полые световые шары субволнового радиуса, состоящие из различных 
компонентов электрического поля. 

(Текст аннотации) 
 
Острая фокусировка, встречная интерференция, трёхмерное субволновое распределение 

интенсивности, поляризация, вихревая фазовая функция. 
 
Формирование заданных трёхмерных распределений интенсивности 

остросфокусированного лазерного излучения актуально в задачах оптического захвата и 
манипулирования, микроскопии и записи данных. 

(Текст статьи) 
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FORMATION OF LIGHT BALLS ON THE BASIS OF INTERFERENCE  
OF ONCOMING FINE-FOCUSED BEAMS WITH DIFFERENT POLARIZATIONS 

 
© 2013  S. N. Khonina,  A. V. Ustinov 

 
Samara State Aerospace University, Samara, Russian Federation 

 
The paper deals with the formation of spherical intensity distributions on the basis of the interference of 

oncoming fine-focused vortex beams with different polarization. The formation of three-dimensional distributions is 
accomplished in a simple way by optimizing the width and position of a single annular diaphragm. The optimum 
parameters are analytically estimated for a narrow ring aperture, while those for a broad diaphragm are further 
numerically corrected. It is shown that, depending on the polarization, the order of the vortex singularity and an 
additional phase advance in one of the beams both solid and hollow light balls of a subwavelength radius consisting 
of different components of the electric field can be formed. 

(Text of abstract) 
 
Sharp focusing, interference of oncoming beams, three-dimensional subwavelength intensity distribution, 

polarization, vortex phase function. 
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