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Авиационная и ракетно-космическая техника

14 сентября 2007 г. произведен запуск,
а 26 сентября успешно завершен полет КА
«Фотон-М» №3. Спускаемый аппарат (СА)
совершил посадку в 100 км южнее г. Куста-
ная.

КА «Фотон-М» предназначен для про-
ведения технологических и научных экспе-
риментов, производства материалов и биоло-
гических препаратов в интересах различных
отраслей промышленности и науки, а также
осуществления международного сотрудниче-
ства на коммерческой основе. КА позволяет

размещать экспериментальные установки и
создавать оптимальные условия как по дли-
тельности, так и по условиям функциониро-
вания экспериментальных устройств. На рис.
1 представлен внешний вид «Фотон-М» №3.

На КА «Фотон-М» №3 проведены мно-
гочисленные эксперименты сообщества рос-
сийских, европейских и американских иссле-
дователей, занимающихся вопросами мате-
риаловедения, биотехнологии, биологии,
физики невесомости, метеоритики.

УДК 629.78

ЭКСПЕРИМЕНТЫ НА БОРТУ КА «ФОТОН-М» №3
И НЕКОТОРЫЕ РЕЗУЛЬТАТЫ МИССИИ

© 2009 В. И. Абрашкин, С. М. Шатохин, Т. Б. Ковалева, С. Л. Сафронов

ФГУП ГНПРКЦ «ЦСКБ-ПРОГРЕСС», г. Самара

Рассматриваются научные эксперименты, проводимые на борту космического аппарата (КА) «Фо-
тон-М» №3 в рамках полета с 14 по 26 сентября 2007 г. Описан состав и объем научных приборов и экспери-
ментальных установок, а также первые результаты обработки экспериментальных данных.

Эксперимент, технология, материал, космический аппарат, исследование, научная аппаратура, мик-
рогравитация, невесомость.

Рис. 1. Внешний вид КА «Фотон-М» № 3
1, 2 - антенны научной аппаратуры (НА) ТЕЛЕСАПОТ; 3 - устройство крепления, раскрытия

и фиксации антенн НА ТЕЛЕСАПОТ (2 шт.); 4 - СА; 5 - контейнер химических источников тока (ХИТ);
6 - приборный отсек (ПО); 7 - платформа средств отделения; 8 - радиатор-охладитель;

9 - инфракрасный построитель местной вертикали (2 шт.); 10 - антенна бортовой аппаратуры
командно-измерительной системы (2 шт.); 11 - антенна радиотелеметрической системы (2 шт.);

12 - пороховая тормозная двигательная установка (ПТДУ); 13 - стяжная лента (4 шт.)
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Эксперименты на борту
КА «ФОТОН-М» №3

На КА «Фотон-М» №3 было размеще-
но 27 экспериментальных установок, в том
числе 11 российских и 16 иностранных. В
ходе полета КА выполнено 105 научных экс-
периментов, из них – 37 европейских, 61 рос-
сийских (в том числе - два по контракту с
Китаем), 7 – российско-европейских. Общая
масса НА составляла 688 кг. Эксперименты
с российской стороны разработаны специа-
листами КБОМ им. В. П. Бармина, ЦНИИ-
Маш, ИМБП РАН, с зарубежной стороны –
научными организациями стран-участниц Ев-
ропейского космического агентства (ЕКА):
Бельгии, Германии, Италии, Испании, Нидер-
ландов и Франции, а также Канады и Шве-
ции. Все работы проводились в рамках Фе-
деральной космической программы России и
в соответствии с долгосрочными соглашени-
ями между Роскосмосом и ЕКА.

Научная аппаратура
Программируемый инкубатор БИО-

БОКС - аппаратура для исследований в обла-
сти биологии клеток  в условиях космоса.
Аппаратура позволила в полностью автома-
тическом режиме провести биологические
эксперименты с ограниченным числом ко-
манд управления.

Научная аппаратура SCCO – это экспе-
рименты с многокомпонентными смесями,
представляющими сырую нефть. Экспери-
менты касаются диффузии жидких гидрокар-
бидных смесей, стимулируемой перепадом
температур (эффект Соре).

В научном оборудовании SCCO разме-
щалось восемнадцать экспериментальных
образцов с автоматической обработкой дан-
ных по ним на протяжении полета.

В аппаратуре ГРАДФЛЕКС проводи-
лись исследования в области физики жидко-
стей в невесомости (изучение градиентной
флуктуации). ГРАДФЛЕКС включает два эк-
сперимента: Сингл (Single) и Миксчер
(Mixture). В рамках полета ГРАДФЛЕКС ис-
пользовались функции видеообработки и пе-
редачи данных с помощью аппаратуры
ТЕЛЕСАПОТ.

ЭРИСТО/ОСТЕО - биологические ин-
кубаторы для исследований костных тканей.

В ЭРИСТО/ОСТЕО использованы «бес-
стрессовые» условия невесомости, позволя-
ющие испытать и изучить воздействие лекар-
ственных препаратов, а также оценить влия-
ние факторов роста на деятельность клеток
костной ткани. Аппаратура позволила изу-
чить клетки на различных этапах эволюции
в различных контролируемых условиях ок-
ружающей среды.

НА ДИМАК (трехосный акселерометр)
предназначена для проведения регистрации
микроускорений внутри СА во время орби-
тального полета в частотном диапазоне от
0,0001 Гц до 200 Гц. ДИМАК дополнил ком-
плект высокоточных акселерометров TAS-3,
уже разработанных для КА «Фотон-М» № 2,
новыми технологическими решениями, осно-
ванными на новейших оптических методи-
ках, позволяющих производить измерение
постоянной составляющей остаточного уско-
рения на борту, и обеспечил проведение очень
важных для всех постановщиков эксперимен-
тов измерений микроускорений и определе-
ния пространственной ориентации КА «Фо-
тон-М» № 3 по измеряемым параметрам гео-
магнитного поля.

АКВАХАБ - биоэксперименты в водной
среде (выращивание водных микроорганиз-
мов ).

АКВАХАБ обеспечил водную среду
обитания для малых рыб. Наблюдение за
клетками Euglena gracilis и поведением ма-
лых  цихловых рыб (Oreochromis
mossambicus) осуществлялось при помощи
двух видеокамер. После посадки на основе
видеозаписей, сделанных во время полета с
помощью аппаратуры ТЕЛЕСАПОТ, прово-
дится анализ движения рыб.

ГРАНАДА - малоразмерный автомати-
ческий эксперимент по выращиванию крис-
таллов протеина несложным и эффективным
способом.

Для выращивания кристаллов в капил-
лярных пробирках с тремя слоями химичес-
ких соединений (а именно: слоя осаждающе-
го вещества, буферного слоя и протеинового
слоя) был использован метод контрдиффузии.
В условиях невесомости во время полета КА
«Фотон-М» № 3 конвективные движения
тщательно подавлялись при одновременном
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строгом контроле температур внутри инку-
батора ГРАНАДА.

ФРЕКБОУН – эксперимент по исследо-
ванию эффективности контрмер по исклю-
чению потерь массы костной ткани во время
космического полета.

Поддержанию удовлетворительного
уровня целостности костных тканей способ-
ствуют механические нагрузки, как правило
применяемые в процессе повседневной дея-
тельности астронавтов. В аппаратуре ФРЕК-
БОУН управляемая компьютером система
позволила программировать нагрузки, ими-
тирующие движения при ходьбе, беге, прыж-
ках и других видах деятельности, а также
регулярные колебания. Система создания на-
грузки состояла из набора пьезоэлектричес-
ких кристаллов, расширением и сжатием ко-
торых управляло приложенное напряжение.

В аппаратуре БИОПАН проходили ис-
следования влияния космического простран-
ства на биообразцы и конструкционные ма-
териалы. БИОПАН представляет собой об-
новленную модель той же конструкции кон-
тейнера, которая была изготовлена для КА
«Фотон-М» № 2, с некоторыми внутренними
изменениями, учитывающими старение и
сроки службы некоторых его компонентов. В
БИОПАН-6 были размещены эксперименты,
связанные с воздействием космической сре-
ды и радиации на биологические образцы и
образцы материалов.

С помощью НА СТОУН проводились
исследования, посвященные изучению физи-
ческих и химических изменений осадочных
пород при прохождении СА атмосферы на
участке спуска. Эти исследования явились
продолжением исследовательских работ, про-
водившихся в ходе предыдущих полетов КА
«Фотон». Земные микроорганизмы и органи-
ческие молекулы, залегающие в кусках кам-
ня, были зафиксированы на внешней повер-
хности СА и подвергнуты на этапе заверше-
ния полета условиям входа в атмосферу, ко-
торые сравнимы с условиями падающих ме-
теоритов.

БАТАРЕЯ ЕКА (источник питания)
обеспечила электропитанием НА БИОБОКС,
ЭРИСТО/ОСТЕО, АКВАХАБ, ГРАНАДА,
ФРЕКБОУН, начиная с момента включения

пороховой тормозной двигательной установ-
ки КА до извлечения научной аппаратуры из
СА на месте посадки.

Проверены в условиях микрогравита-
ции проектные решения новых тепловых
труб в эксперименте ТЕПЛО, разработки
Бельгии совместно с ЕКА.

Аппаратура ТЕЛЕСАПОТ обеспечила
канал связи и обслуживания НА путем пере-
дачи научной информации по специальной
линии на наземную станцию ЕКА.

ТЕЛЕСАПОТ обеспечивал работу экс-
периментов: ГРАДФЛЕКС, БИОБОКС, ЭРИ-
СТО/ОСТЕО, АКВАХАБ, ДИМАК, ФРЕК-
БОУН, YES-2, и SCCO.

Параллельно указанный прибор имел
возможность передавать на полезные нагруз-
ки набор параметров, которые могут изме-
нять граничные условия проведения экспе-
риментов.

Наземные станции находились в г. Ки-
руна (Швеция).

Аппаратура ПОЛИЗОН – установка по
выращиванию кристаллов полупроводнико-
вых материалов.

Результаты 11-ти экспериментов в об-
ласти космического материаловедения, про-
веденных на российской установке ПОЛИ-
ЗОН-М, позволят серьезно продвинуться в
понимании тонкостей технологий выращива-
ния ряда перспективных полупроводниковых
материалов, получения сплавов. В этих экс-
периментах наряду с Россией участвовали
еще Европа и Китай.

НА ВИБРОКОН-М - отечественная ус-
тановка, предназначенная для изучения вли-
яния управляемых вибраций на тепломассо-
перенос в жидкой фазе при моделировании
направленной кристаллизации, процессов
растворения в многофазных средах и др., в
условиях микрогравитации.

Эксперименты, проведенные на уста-
новке ВИБРОКОН-М, позволят получить
знания, необходимые для углубления пони-
мания процессов ТЕПЛО и массопереноса в
многокомпонентных и многофазных средах,
что даст возможность правильной интерпре-
тации как особенностей ранее проведенных
материаловедческих экспериментов, так и
деталей многих наземных технологических
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процессов в выращивании полупроводнико-
вых материалов, в литейном производстве,
найдет приложение и в метрологии.

Эксперименты в области космической
биотехнологии проведены на российской
аппаратуре БИОКОНТ-М. Воздействию фак-
торов космического полета – микрогравита-
ции и проникающих космических излучений
– подвергались бактерии из международной
коллекции штаммов микроорганизмов, что
позволит провести детальные генетические
исследования последствий орбитальных по-
летов. Продолжены успешно начатые ранее,
во время полета КА «Фотон-М» № 2, экспе-
рименты по получению из экспонированных
в ходе полета штаммов микроорганизмов
новых разновидностей биодеградантов не-
фти, а также новых биологических стимуля-
торов роста растений на основе совершив-
ших космический полет грибков.

На российской установке КОНТУР-Л
проведен полет группы из двенадцати гры-
зунов – монгольских песчанок. После поле-
та их подвергли всесторонним исследовани-
ям, направленным на выяснение особеннос-
тей влияния полета на костно-мышечные тка-
ни млекопитающих, на изменение физиоло-
гии органов и тканей, на водный обмен. В
исследованиях задействована большая коопе-
рация, состоящая как из российских, так и
из американских ученых.

В небольших по массово-габаритным
характеристикам российских биологических
контейнерах воздействию факторов косми-
ческого полета подвергались виноградные
улитки, иглистые тритоны и гекконы. В экс-
периментах приняли участие специалисты
России и США.

Также проведены эксперименты обра-
зовательной программы, в которой приняли
участие студенты-младшекурсники из Воро-
нежа и московские школьники: отобранные
ими биологические объекты (тараканы, ку-
колки бабочек, тутовый шелкопряд, семена
арахиса) совершили космический полет в
малых мягких укладках.

Особо выделялся по сложности задач
студенческий космический тросовый экспе-
римент YES2, целью которого стало возвра-
щение маленькой капсулы из космоса на Зем-
лю с помощью тридцатикилометрового троса.

К сожалению, он был лишь частично
успешным – не был  получен сигнал от пере-
датчика, установленного в спускаемой кап-
сюле, поэтому не установлено ее место при-
земления. Тем не менее, накоплены ценные
сведения о динамике тросовой системы в ус-
ловиях космического полета.

НА SSAU-YES2 предназначена для вы-
сокоточной пространственно-временной при-
вязки движения космического аппарата во
время проведения эксперимента YES2. Осо-
бенностью данной аппаратуры являлось ре-
шение задачи спутниковой радионавигации
в условиях ограниченной видимости навига-
ционных спутников. Результаты измерений,
обработанные совместно с данными, полу-
ченными от аналогичного навигационного
приемника, размещенного в отделяемом на
тросе контейнере (блок MASS), дали возмож-
ность с высокой точностью восстановить
динамику и профиль развертываемой трид-
цатикилометровой тросовой системы.

В настоящее время НА находится у сво-
их разработчиков, и идет дальнейшая обра-
ботка полученных результатов.

EXPERIMENTS ABOARD THE SPACE VEHICLE “PHOTON-M”
NO. 3 AND SOME RESEELTS OF THE MISSION

 2009 V. I. Abrashkin, S. M. Shatokhin, T. B. Kovalyova, S. L. Safronov

Samara Space Rocket Centre “TsSKB-Progress”

The paper deals with scientific experiments carried out aboard the space vehicle “Photon-M” No. 3 in the
framework of the flight, September 14 through 26, 2007. The makeup and bulk of devices and experimental installations
used as well as the first results of experimental data processing are described.

Experiment, technology, material, space vehicle, analysis, experimental gear, microgravity, zero-gravity state.
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Введение
Осесимметричные характеристики сил

сопротивления при обтекании тел вращения
под малыми углами атаки подробно исследо-
ваны как экспериментально, так и теорети-
чески. В последние годы исследованию об-
текания осесимметричных  тел под больши-
ми углами атаки уделяется большое внима-
ние. При больших углах атаки на тело кроме
ожидаемых осесиммегричных характеристик
сопротивления действует поперечная сила,
перпендикулярная плоскости угла атаки. Воз-
никновение этой несимметричной характе-
ристики объясняется несимметричностью
течения около осесимметричного тела. Ис-
следования показывают, что симметричное
развитие вихрей, образующихся при попереч-
ном обтекании кругового цилиндра, следова-
тельно и при обтекании тел вращения под
большими углами атаки, является неустойчи-
вым к малым возмущениям [1].

Для установления механизма появления
поперечной силы проводились эксперимен-
ты обтекания тел вращения с оживальной,
конической и полусферической носовыми
частями в аэродинамической трубе Самарс-
кого государственного аэрокосмического уни-
верситета. Анализ результатов опытов пока-
зывает, что причина появления поперечной
силы при больших углах атаки связана с не-
симметричным развитием первой пары вих-
рей у носовой части модели. В результате вза-
имодействия двух несимметрично развиваю-
щихся вихрей ближний вихрь (пусть это бу-

дет правый) перемещается в теневой зоне в
сторону плоскости симметрии, приближаясь
к телу, а другой вытесняется в противополож-
ную сторону, удаляясь от него. В процессе
такого движения точка отрыва вихревой пе-
лены правого вихря оказывается ниже, чем у
левого. Скорость потока на левой стороне
уменьшается, а на правой - увеличивается.
После отрыва дальнего вихря на той же сто-
роне плоскости симметрии образуется новый
левый вихрь. При этом точка отрыва вихре-
вой пелены слева продолжает оставаться
выше, чем справа. Эксперименты Ламонта [2]
показывают, что давление распределяется с
меньшими значениями на той стороне, где
точка отрыва находится ниже. С момента
появления несимметричных вихрей до отры-
ва правого вихря смены нижней и верхней
точек отрывов вихревых пелен не происхо-
дит. Поэтому суммарная поперечная сила
должна быть направлена в правую сторону,
что и подтверждается проведенными экспе-
риментами [3].

Часто расчеты пространственного дви-
жения тела сводят к поперечному обтеканию
внезапно разгоняемого из состояния покоя
кругового цилиндра. При этом стационарный
вихревой след в поперечных сечениях тела
вращения полагают аналогичным изменяю-
щемуся следу за круговым цилиндром в со-
ответствующие моменты времени [4, 5]. Од-
нако и в этом случае при решении дифферен-
циальных уравнений движения вихрей необ-
ходимо задать зависимости точек отрыва по-

УДК 533.695

ИССЛЕДОВАНИЕ ПОПЕРЕЧНОЙ СИЛЫ ПРИ ОБТЕКАНИИ
ТЕЛ ВРАЩЕНИЯ ПОД  БОЛЬШИМИ УГЛАМИ АТАКИ

 2009 А. В. Гумеров1, Л. В. Гумерова1, Е. М. Бальзанникова2

1ГНПРКЦ «ЦСКБ-Прогресс»
2Самарский государственный архитектурно-строительный университет

Исследуется поперечное отрывное обтекание внезапно приведенного в движение кругового цилиндра в
невязкой несжимаемой среде методом сосредоточенных вихрей. Влияние вязкости на сопротивление выража-
ется через циркуляции вихрей, развивающихся за цилиндром. По аналогии расчет плоского обтекания распро-
страняется к расчету поперечной силы при движении тела вращения под углом атаки

Цилиндр, обтекание, вихри, поперечная сила, неустойчивость, осесимметричное тело, комплексный
потенциал, точки отрыва.
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тока от поверхности, моменты отрыва развив-
шихся вихрей, начальные точки и интенсив-
ности вновь появляющихся, которые неизве-
стны [6].

В результате отрыва потока и образова-
ния несимметричного вихревого следа воз-
никают значительные поперечные силы, со-
поставимые с нормальными силами. Проек-
тировщики летательных аппаратов заранее,
на этапе предварительного проектирования,
должны знать возможные значения попереч-
ной силы и момента рыскания, чтобы обес-
печить устойчивость и управляемость аппа-
рата в неблагоприятных режимах полета.

Здесь необходимо особо подчеркнуть
неустойчивость направления действия попе-
речной силы. Допустим, системой управле-
ния полностью компенсировали возникшие
значительные поперечные силы. Неожидан-
но в этот момент поперечная сила может из-
менить направление, что приведет к удвоен-
ной противоположно направленной силе,
обусловленной системой управления и не-
симметричной вихревой структурой [7].

Схема развития течения около осесим-
метричных тел исследована многочисленны-
ми экспериментами. Обычно выделяют че-
тыре режима образования следа, наблюдаю-
щихся при изменении угла атаки от 0 до 90°
[8]:

– при малых углах атаки (до 10°) тече-
ние присоединенное;

– в диапазоне угла атаки от 10° до 30°
структура оторвавшегося течения на подвет-
ренной стороне тел представляет собой сим-
метричные вихри;

– устойчивая асимметричная вихревая
картина появляется при средних значениях
угла атаки (30° < α < 60°). Это сопровожда-
ется появляющимися поперечными силами,
действующими на тело;

– при углах атаки более 65° вихревой
след становится нестационарным и отмеча-
ется классическая вихревая картина Карма-
на.

Следует отметить, что основная посто-
янно действующая поперечная сила создает-
ся у носовой части тела вращения [2]. При
малых углах атаки ( °<α 30 ) след является
стационарным и практически симметрич-

ным. Поэтому суммарная поперечная сила
незначительна. При углах атаки в пределах
от °30  до °65  след остается стационарным,
но становится несимметричным. После от-
рыва первого вихря у носовой части тела вто-
рой вихрь первой пары, имеющий большую
интенсивность, продолжает развиваться.
Продолжительное развитие первой пары не-
симметричных вихрей у носовой части тела,
включая носовую часть с переменным ради-
усом, приводит к большим постоянно дей-
ствующим поперечным силам. В силу посто-
янства радиуса цилиндрической части тела
и непродолжительности времени развития
суммарная поперечная сила от остальных
развивающихся и поочередно отрывающих-
ся слева и справа вихрей незначительна. При
углах α  свыше °65  стационарность в попе-
речных сечениях нарушается и в них образу-
ется цепочка вихревых линий, растянутых
вдоль всего тела и удаляющихся от тела по-
добно движению вихрей при поперечном
обтекании цилиндра. Суммарная поперечная
сила, создаваемая такими вихрями, по мере
увеличения угла атаки падает до нуля [9].
Поэтому при определении зависимостей по-
перечной силы трехмерного обтекания мож-
но ограничиться проведением расчетов дви-
жения только первой пары вихрей.

Неблагоприятными режимами с точки
зрения появления существенных поперечных
сил являются полеты при углах атаки от 30°
до 60°. Такие углы атаки имеют место в слу-
чае изменения угла тангажа или порывах вет-
ра при малых продольных скоростях лета-
тельного аппарата. Например, в случае изме-
нения угла тангажа до набора осесимметрич-
ным телом достаточно большой скорости
после старта или старта аппарата при боль-
ших скоростях ветра могут возникать значи-
тельные поперечные силы.

Вихревая картина помимо угла атаки
зависит от формы носовой части, числа Рей-
нольдса, числа Маха, угла крена, шерохова-
тости поверхности, турбулентности набега-
ющего потока и т. д.

Постановка задачи
Рассматривается расчет обтекания тел

вращения под углом атаки методом сосредо-
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точенных вихрей по аналогии с поперечным
обтеканием кругового цилиндра. Полагается,
что вихри в следе движутся с местной скоро-
стью среды, выражаемой комплексным по-
тенциалом скорости. Точки отрыва потока
определяются по модификации полуэмпири-
ческих зависимостей. Скорость изменения
циркуляции развивающихся вихрей пропор-
циональна квадрату скорости течения вбли-
зи точки отрыва. Проведением расчетов с
варьированными значениями свободных па-
раметров требуется определить их базовые
значения, при которых расчетные и экспери-
ментальные характеристики сопротивления
оказываются близкими.

Поперечное обтекание
кругового цилиндра

Поперечное обтекание внезапно приве-
денного в движение цилиндра со скоростью
V в начальные моменты времени является
безотрывным. Вскоре в результате возраста-
ния толщины пограничного слоя происходит
отрыв потока от поверхности вблизи нижней
критической точки и образование левого и
правого вихрей. В дальнейшем точки отры-
ва перемещаются вверх, а интенсивности
вихрей, связанных с точками отрыва питаю-
щими пеленами, продолжают расти пропор-
ционально квадрату скорости потока в точке
отрыва пелены. Левая и правая точки отрыва
перемещаются вверх до некоторого конечно-
го положения и колеблются относительно их
среднего положения с амплитудой, пропор-
циональной углу отклонения передней кри-
тической точки от плоскости симметрии.

Комплексный потенциал F  скорости
течения с n  сосредоточенными вихрями
представляет сумму потенциалов поступа-
тельного движения потока со скоростью V ,
диполя для цилиндра радиуса a  и точечных
вихрей с интенсивностями jГ  и их центра-

ми в точках jξ  (рис. 1). Кроме того, в состав
комплексного потенциала вводятся потенци-
алы соответствующих инверсионных вихрей,
находящихся внутри цилиндра в точках от-

ражения ja ξ/2 :
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Скорость течения W  в точке izy +=ξ  плос-с-
кости выражается производной от комплекс-
но- сопряженного потенциала F  по ξ , т.е.
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где izy −=ξ - комплексно-сопряженная ко-
ордината. Скорость движения k -го вихря

)( kW ξ  определяют заменой точки ξ  коор-

динатой kξ  и исключением из (1) слагаемогоо

)/(1 kk ξξ − .Тогда система уравнений движе-
ния вихрей принимает вид

)( kk W ξξ =& , ( ),...,2,1 nk = . (3)

Здесь граничные условия на поверхно-
сти цилиндра, выражающие условие непро-
ницаемости контура цилиндра, обеспечива-
ются введением в состав потенциала F  ди-
поля и инверсионных вихрей. Другое гранич-
ное условие о векторе скорости на бесконеч-
ности, равном iV , также выполняется соглас-
но (2). Начальные положения вихрей и их
интенсивности, являющиеся начальными
условиями системы (3), задаются как значе-
ния свободных параметров.

Изменение интенсивностей двух разви-
вающихся вихрей по времени определяются
зависимостью [8]:

,2/2
jГj ukГ &

& =  ( j = 1,2), (4)
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где Гk &  - коэффициент, значение которого за-

дается в пределах от 0,5 до 1; ju  - потенци-

альная скорость )( 0jW ξ  в точке 0jξ  вблизи

точки отрыва j0ξ )2 ;1( =j , определяемой
формулами

)(
01

)(
10

111 γθγθθ ξξ −− +=+= iii ipeipeae ,

)(
02

)(
20

222 γθγθθ ξξ −−−−− +=+−= iii ipeipeae ,

где p  – малая величина; γ  – угол отклоне-
ния луча, исходящего из точки отрыва, от
касательной к поверхности. Начальные зна-
чения интенсивностей jÃ  задаются.

Оторвавшиеся вихри перемещаются с
местной скоростью среды, и их интенсивно-
сти рассеиваются по линейному закону:

0(1 )j j pÃ Ã k t= − , ( 3,4,..., )j n= , (6)

где 0jÃ  – интенсивность j-го вихря в момент
его отрыва; t – время, отсчитываемое с мо-
мента отрыва этого вихря; pk  - коэффициент
рассеивания.

Изменение угла отрыва по времени оп-
ределяется по двум полуэмпирическим зави-
симостям. При перемещении точки отрыва от
нижней критической точки до верхнего ко-
нечного положения среднее значение угла
отрыва ( )c tθ  левой и правой сторон цилинд-
ра определяется по дифференциальному

уравнению. Колебание угла отрыва ( )tθ  на
этих сторонах относительно среднего значе-
ния или конечного положения определяется
по второй зависимости

2 sin( ) /( 3 )c ck V aθθ θ ∆θ= +&
& ,

1 2 3( ( / )c kr k k arctg Vt a kθ θ θ= + + + , (7)

где kθ& , ∆θ , 1k , 2k , 3k  – коэффициенты, яв-

ляющиеся свободными параметрами; 0θ , kθ ,

krθ  – начальное и конечное значения угла от-
рыва и угол отклонения верхней критичес-
кой точки от плоскости симметрии. Угол от-
клонения верхней критической точки выра-
жается формулой

1 1

( ) /(4 2 / )
nn

kr j j j j
j j

B aV a B y Aθ π
= =

= −∑ ∑ , (8)

где 
22 2j j jA a azξ= + + ;

21 2( 1) ( ) /j
j j j jB Ã a Aξ+= − − .

Подробные выводы зависимостей (5) и (6)
приведены в [6].

Коэффициенты силы сопротивления zc

и поперечной силы yc  вычисляются по фор-
мулам

2
1

2
1

( 1)
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Рис. 1. Расчётная схема
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где символ ∆  показывает приращение выра-
жения на шаге интегрирования.

Заметим, что настоящая расчетная мо-
дель является модификацией моделей [4, 5]
и [6]. В работах [4, 5] углы отрыва считаются
постоянными и задаются, т. к. изменение угла
отрыва от начального значения 0θ  до конеч-

ного kθ  происходит за довольно ко-
роткий промежуток безразмерного времени
( / 1Vt a ≈ ) [10, 11, 12]. Например, если V =
=25 м/с и a = 0,05 м, то этим значениям соот-
ветствует размерное время 0,002t c≈ . Одна-
ко, как показывают расчеты, образование
вихревого следа, следовательно и силы со-
противления, в значительной мере зависит от
характера изменения начального угла отры-
ва. В отличие от [6], в этой модели принята
другая зависимость колебания угла отрыва (7)
относительно среднего и конечного значения.
Кроме того, полагается, что вихри сбрасыва-
ются не в точках отрыва потока 0 jξ  на по-
верхности цилиндра, а в точках, определяе-
мых формулами (5).

Основная трудность выбора значений
свободных параметров при расчете обтека-
ния импульсивно приведенного в движение
цилиндра вызвана недостаточно полным
экспериментальным исследованием зависи-
мостей сопротивления и их связи с образо-
ванием и развитием вихревого следа. Слож-
ность проведения таких экспериментов свя-
зана с измерениями зависимостей сопротив-
ления за довольно короткое время, в течение
которого появляется и развивается первая
пара вихрей, а затем один за другим они от-
рываются. Такой эксперимент, являющийся
почти единственным, был проведен Сарпкайя
[13] в водной среде при скоростях от 0,6 м/c
до 2,1 м/с с цилиндрами диаметром 0,025 м,
0,058 м и 0,07 м. Максимальная продолжи-
тельность эксперимента в зависимости от
указанных скоростей и диаметра принимает
значения от 0,12 с до 1,0 с. Мгновенно при-
вести цилиндр в начале промежутка в дви-
жение с постоянной скоростью, а затем про-
вести точные измерения изменения силы со-
противления в течение этого времени доволь-
но затруднительно.

Следует отметить, что в данном случае
при выборе значений некоторых свободных
параметров приходится пользоваться экспе-
риментальными зависимостями сил сопро-
тивления только одной работы [13], не под-
твержденной другими экспериментальными
исследованиями.

Перечислим выбранные базовые значе-
ния свободных параметров для случаев двух-
вихревого и трехвихревого обтеканий цилин-
дра с числом Рейнольдса 4 5Re 10 10= ÷ , при
которых расчетная зависимость коэффициен-
та сопротивления zc  близка к эксперимен-
тальной кривой Сарпкайя [13] (рис. 2). Рас-
чет двухвихревого обтекания проводился c
такими значениями свободных параметров:

- безразмерные начальные условия си-
стемы (3): / 0,20jy a = ± ; / 1,0jz a = ;

/(2 ) 0,005j jÃ aVλ π= =     (j = 1; 2);
- параметры, влияющие на интенсивно-

сти вихрей в формулах (4), (5) и (6):
0,55Ãk =& ; 0,03p a= ;
- параметры зависимостей (7) углов от-

рыва: kθ =& 2,0; 0 70θ = o ; 5kθ = − ° ; 8∆θ = − ° ;

1 1k = ; 2k = 0; 3k = – 4.
В процессе расчета на экране компью-

тера кроме цилиндра с изменяющимися точ-
ками отрыва и передней критической точкой
также изображались положения вихрей, поле
скоростей, зависимости коэффициентов со-
противления yc , zc  и углов отрыва а ,ï ë θ θ .
Анализируя эту информацию, можно задать
момент отрыва развившегося вихря. В мо-
мент отрыва первого вихря, находящегося
ниже второго, безразмерное время было рав-
но /S a =7,8 и пара вихрей имела следующие
положения и интенсивности: 1 /y a =0,763;

1 /z a =1,839; 1λ =1,081 и 2 /y a =-0,653; 2 /z a =

=1,556; 2λ =1,136. В результате отрыва раз-
вившегося вихря образуется свободный
вихрь с номером 3 и появляется новый раз-
вивающийся вихрь 1.

В начале трехвихревого движения были
приняты такие начальные положения и ин-
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тенсивности вихрей: 1 /y a =0,89; 1 /z a =0,66;

1λ =0,09; 2 /y a =-0,62; 2 /z a =1,65; 2λ =1,136

и 3 /y a =0,763; 3 /z a =2,45; 3λ =0,991. В мо-
мент окончания этого движения, продолжав-
шегося в течение /S a =2,15, положения и ин-
тенсивности вихрей принимают значения:

1 /y a =0,41; 1 /z a =1,194; 1λ =0,331; 2 /y a =

=-0,396; 2 /z a =2,207; 2λ =1,411 и 3 /y a =

=1,194; 3 /z a =3,272; 3λ =0,99. На рис. 2 при-
ведены расчетные коэффициенты нормаль-
ной силы zc  и поперечной силы yc  по без-з-

размерному времени /S a  или /Vt a .

Обтекание тел вращения
под углом атаки

Рассмотрим расчет обтекания осесим-
метричного тела в диапазоне углов атаки, при
которых появляются наибольшие попереч-
ные силы. Схема образующегося при этом
несимметричного вихревого следа приведе-
на на рис. 3. Полагается, что вихревой след в
поперечном сечении, находящемся на рассто-
янии cosx V  tα=  от носка тела, является
стационарным и совпадает со следом, обра-
зованным при поперечном обтекании им-
пульсивно приведенного в движение круго-
вого цилиндра со скоростью sinV α  к момен-
ту времени t после начала движения. В этом
случае изменение следа вдоль продольной

Рис. 2. Изменение коэффициента нормальной и поперечной силы
в начальные моменты движения цилиндра
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оси тела является аналогичным изменению
следа за круговым цилиндром по времени.

Комплексный потенциал скорости тече-
ния получается заменой скорости V на sinV α
в формуле (1) и добавлением потенциала ис-
точника для учета переменности радиуса r
носовой части тела:

2

( ) sin lnx
r irF iV r

tg
ζ α ζ ζ

ζ α∞

  ′= − − + ⋅ + 
 

2
1

1

( 1) ln( ) ln( )
k

j
j j

j j

r
λ ζ ζ ζ

ζ
+

=

 + − − − − 
  

∑ ,

где xr′  - производная радиуса по длине .
Если носовая часть имеет оживальную

форму с удлинением /(2 )ok l a= , то радиус и
его производная определяются выражениями

2 2 2 2(4 ) / 4 4 (4 ) / 2r ak a akx x ak a= − + − − − ,

2 2 2(2 ) / (4 ) / 4 4xr ak x ak a akx x′ = − − + − .

В качестве примера приведем проведе-
ние расчета обтекания экспериментальной
модели Ламонта [2] под углом атаки 55o . Мо-
дель состоит из кругового цилиндра радиу-
сом a = 76,2 мм и длиной 4 калибра и ожи-
вальной носовой части длиной 2 калибра

(рис. 4). Как уже было отмечено, основная
часть поперечной силы создается несиммет-
рично развивающейся первой парой вихрей
у носовой части модели. Поэтому расчеты
будем проводить только для двухвихревого
движения.

Зависимости коэффициентов нормаль-
ной и поперечной сил zc , yñ  по безразмер-
ному времени определяются как у Ламонта
отношением сил сопротивления к 2 2sinV aρ α :

1 2 2 2(( 1) ( / ) /( sin )j
y z j j jc ic i Ã r V a t∆ ξ ξ α∆++ = − − ,

где r – радиус тела вращения. Радиус в сече-
ниях носовой части определяется по форму-
ле (10), а в цилиндрической части r = a.

При расчете трехмерного обтекания
базовые значения свободных параметров
двумерного обтекания сохранились за исклю-
чением следующих изменений: Ãk & = 0,5;

0,0kθ = ° ; 0,1∆θ = ° . Расчеты проводились

начиная с расстояния 0 / 0,01x D =  от носикаа

тела. Все вводимые возмущения / a∆ξ  зада-
вались в виде малого скачкообразного сме-
щения вихря 1 от симметричного с вихрем 2
положения по направлению течения. Возму-
щения вводились спустя время / 0,015x D =
после начала движения.

На рис. 4 пунктирными линиями пока-
заны диапазоны изменения коэффициентов
экспериментальных сил сопротивления Ла-

Рис. 3. Схема вихревого следа ха телом вращения
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монта [2], вычисленные по измеренному дав-
лению. При продувке коэффициенты силы
сопротивления с варьированными значения-
ми угла установки модели по крену изменя-
лись в этом диапазоне. Расчетные зависимо-
сти коэффициентов сопротивления по безраз-
мерному времени /x D  или cos /(2 )Vt aα  ил-
люстрируются сплошными кривыми. При
малом возмущении 6

1 / 10a∆ξ −=  расчетная
кривая 2 находится в середине диапазона эк-
спериментальных зависимостей.

Заметим, что с изменением только воз-
мущения не удалось получить расчетных за-
висимостей с минимальными или максималь-
ными значениями и нормальной силы zc , и

поперечной силы yc , близких к эксперимен-
тальным. К примеру, увеличив возмущение,
можно получить расчетную зависимость yc ,
близкую к максимальной эксперименталь-
ной. Но при этом zc  неправдоподобно быст-

ро возрастает: начиная со значения / 3x D =
[6] резко выходит за экспериментальный ди-
апазон. С другой стороны, при уменьшении
возмущения до нуля, кривая zc  остается прак-
тически на уровне кривой 2 и не подтверж-
дается нижняя граница диапазона экспери-
ментальной зависимости. Причиной такого
несоответствия расчетных и эксперименталь-

ных результатов является постепенное откло-
нение вихревых линий первой пары от про-
дольной оси в сторону вектора скорости V.
Расчетные кривые 1 и 3 получены с учетом
отклонений вихревых линий.
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Специалистам - разработчикам систем
и следящих приводов на различных этапах
своей деятельности приходится ставить и
решать такие задачи, как:

1) определение влияния отдельных эле-
ментов на свойства системы;

2) определение и расчет параметров, а
в общем случае – формирование желаемых
свойств системы (привода), удовлетворяю-
щих заданным требованиям;

3) определение и расчет какого-либо
параметра (или группы параметров) системы,
исходя из заданных критериев (например,
заданного быстродействия; минимальных
энергомассообъемных показателей; эконо-
мичности и т.п.).

Перечисленные выше задачи могут
быть решены известными аналитическими
методами. Однако в случае сложных нелиней-
ных динамических систем поиск решения
становится трудоемким, так как требует боль-
ших затрат времени, сопровождается громоз-
дкими вычислениями, а получаемый резуль-
тат зачастую трудно поддается анализу и
обобщению [1].

Моделирование позволяет существенно
уменьшить объем экспериментальных иссле-
дований, снизить их стоимость, а также со-
кратить сроки проектирования объектов.

Основополагающим понятием в теории
моделирования служит понятие модели как
некоторой абстракции моделируемого объек-
та или явления, отображающей существен-
ные, с точки зрения исследования, характе-
ристики и свойства последнего.

Целью данной работы является созда-
ние упрощенной модели привода, обеспечи-
вающей выполнение поставленных задач по
определению влияния элементов на свойства
системы.

Рассмотрим основные этапы создания
имитационной модели [2, 3] на примере пор-
шневого пневматического привода с пневмо-
распределительным устройством «струйная
трубка», принципиальная схема которого
изображена на рис. 1. Он используется на
летательных аппаратах в качестве рулевого
привода, приводящего в движение органы
управления полетом.

Конструктивно привод состоит из пре-
образующе-суммирующего устройства
(ПСУ), усилителя мощности электрического
сигнала рассогласования (УМ), электромеха-
нического преобразователя (ЭМП), пневмо-
распределительного устройства (ПРУ), пнев-
матического поршневого двигателя (ПД),
механической передачи от двигателя к орга-
нам управления (МП) и потенциометричес-
кого датчика обратной связи (ПОС).

Привод управляется электрическим
сигналом Uвх. В преобразующе-суммирую-
щем устройстве входной сигнал сравнивает-
ся с сигналом обратной связи, пропорцио-
нальным текущему положению выходного
вала привода, на котором расположены орга-
ны управления летательного аппарата (ЛА).
Разностный сигнал, называемый сигналом
рассогласования, усиливается с помощью УМ
и подается на управляющие обмотки элект-
ромеханического преобразователя.

УДК 681.51:629.78

ИМИТАЦИОННОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ АВТОМАТИЧЕСКИХ СИСТЕМ
УПРАВЛЕНИЯ ПРИВОДОВ КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ
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Рассмотрены основные этапы создания имитационной модели на примере поршневого пневматического
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ЭМП является миниатюрным позици-
онным электрическим двигателем. Его вы-
ходной вал отклоняется на величину, пропор-
циональную току, протекающему по обмот-
кам управления. Угол отклонения вала ЭМП
невелик, его максимальная величина измеря-
ется единицами угловых градусов, однако
этого достаточно, чтобы перераспределять
энергию газового потока, протекающего че-
рез струйную трубку пневмораспределитель-
ного устройства, между приемными окнами
ПРУ. Приемные окна связаны каналами с ра-
бочими полостями двигателя.

Перераспределение газовых потоков
приводит к изменению расхода газа в рабо-
чие полости ПД, что и вызывает перемеще-
ние рулевых органов, которое продолжается
до тех пор, пока управляющий сигнал Uвх и
сигнал, несущий информацию о фактическом

положении выходного вала Uос, не сравняют-
ся по величине.

На рис. 2 представлена функциональ-
ная схема имитационной модели описанной
конструкции.

На приведенной схеме фазовыми коор-
динатами служат входной сигнал Uвх  и сиг-
нал Uос, снимаемый с потенциометра обрат-
ной связи, напряжение на выходе  усилителя
мощности Uоу, скорость и угол поворота вала
ЭМП α&  и α, площади проходных сечений
ПРУ Аij, расходы, поступающие в рабочие по-
лости двигателя Gij, температура и давление
в рабочих полостях двигателя Тj и Рj, момент,
развиваемый двигателем на выходном валу
МД, момент нагрузки МН, скорость и угол по-

ворота выходного вала привода ñδ&  и δс. Они
образуют вектор переменных состояния или,

Рис. 1. Принципиальная схема поршневого пневматического привода
с пневмораспределительным устройством «струйная трубка»
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что то же, вектор фазовых координат моде-
ли.

Блоки элементов привода выполняют
роль операторов преобразования векторов
входных координат элемента в вектор коор-
динат на его выходе. В одних случаях, напри-
мер в преобразующе-суммирующем и пнев-
мораспределительном устройствах, операции
преобразования выполняются с помощью
алгебраических соотношений. В других слу-
чаях операторами преобразования являются
системы дифференциальных уравнений. При
этом на выходе соответствующего блока на-
блюдаются не сами фазовые координаты, а
их производные.

При вычислении фазовых координат
используются различные внутренние и вне-
шние параметры модели. К числу внутрен-
них параметров в рассматриваевом случае
следует отнести конструктивные размеры
элементов привода, используемые при вычис-
лении площадей проходных сечений пневмо-
распределительного устройства, при перехо-
де от давлений, развиваемых в рабочих по-
лостях двигателя, к моменту и т.д.

Внешними параметрами модели явля-
ются параметры окружающей среды и рабо-
чего тела, поступающего в привод от источ-
ника сжатого газа. Принципиального отличия
между внутренними и внешними параметра-
ми нет, так как и те, и другие выступают в
роли коэффициентов уравнений математи-
ческой модели или входят в состав выраже-
ний, через которые определяются эти коэф-
фициенты. Поскольку независимой перемен-
ной при имитационном моделировании яв-
ляется время, математическая модель в об-
щем виде может быть записана векторным
уравнением

( , , ) 0dY Y t
dt

ψ = , (1)

где Y – вектор фазовых координат; dt
dY

 - век-

тор производных фазовых координат, t – не-
зависимая переменная; ψ – векторный опе-
ратор, соответствующий заданной структуре
модели.

В зависимости от целей моделирования
каждый элемент функциональной схемы мо-

жет быть представлен математическими мо-
делями разной степени детализации проте-
кающих в нем физических процессов [4, 5].
Модель, изображенная на рис. 2, использу-
ется в процессе проектирования привода.
Поэтому она довольно детально воспроизво-
дит функционирование каждого его элемен-
та, используя в качестве внутренних парамет-
ров такие конструктивные данные, как раз-
меры приемных окон ПРУ, диаметр поршня
двигателя и т. п. Она может быть использо-
вана и в составе модели системы более вы-
сокой степени иерархии, например, при ана-
лизе показателей качества системы управле-
ния летательным аппаратом (СУ ЛА).

При замене математической модели
того или другого элемента привода на упро-
щенную можно допустить любую степень
упрощения, но всегда необходимо сохранять
неизменным состав выходных фазовых коор-
динат, иначе окажутся разорванными связи
на входе следующего за заменяемым элемен-
та функциональной схемы модели.

Допустима замена целой группы эле-
ментов одним упрощенным блоком. Так, уча-
сток схемы от выхода усилителя мощности и
до входа блока нагрузки при определенных
допущениях можно заменить одним диффе-
ренциальным уравнением первого порядка

( ) ( ) ( )Ä
oy c Ä Ä M

dM
K U t t K M t K

dtΩ Ωδ− = +& .

(2)
В результате получим упрощенную мо-

дель привода, функциональная схема которой
приведена на рис. 3, а соответствующая сис-
тема дифференциальных уравнений имеет
вид

( ) ( ) ( )( )
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(3)
Здесь Ку – коэффициент усилителя сигнала
рассогласования; КМΩ, КUΩ и КД – коэффици-
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енты передачи пневматического двигателя и
пневмораспределительного устройства; Jн,
Квт, и Кш – параметры нагрузки: момент инер-
ции подвижных частей, коэффициент вязко-
го трения и позиционного момента; Кос – ко-
эффициент передачи потенциометра обрат-
ной связи.

Упрощенная математическая модель не
может использоваться в процедурах конст-
руктивного проектирования привода, по-
скольку здесь невозможно осуществить пе-
реход от параметров модели к конструктив-
ным параметрам привода. В то же время в ней
резко сократилось число фазовых координат
и уравнений, необходимых для вычисления,
что позволяет снизить затраты на моделиро-
вание в процессе проектирования системы
более высокой ступени иерархии.

Блочно-иерархический принцип пост-
роения математических моделей целесооб-
разно использовать при разработке матема-
тического обеспечения имитационного моде-
лирования, поскольку он облегчает переход
от одного уровня абстракции к другому.

Разработана упрощенная модель приво-
да, сохраняющая состав выходных фазовых
координат и связи между элементами, что и
отличает ее от ранее известных.
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Рис. 3. Функциональная схема упрощенной модели поршневого пневматического привода
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δc 

dδc 

δc 

Uвх 

Uо.у 

δ

с ПСУ 

 УМ 
Нагрузка 

Uо.у и 

Мн 

ПОС 

δ&

δ&

 

ЭМП 

ПРУ 

ПД 

dМд 
Мд 

dδc 

Мд 



29

Авиационная и ракетно-космическая техника

Информация об авторе
Журавлева Елена Викторовна, инженер – конструктор II категории, ФГУП ГНПРКЦ

«ЦСКБ - Прогресс»; телефон (846) 2289965. Область научных интересов: математическое
моделирование электромеханических приводов.

Zhuravlyova Yelena Victorovna, design engineer of the 2nd category, Samara Space Rocket
Centre “TsSKB-Progress”, phone: (846) 2289965. Area of research: mathematical modeling of
electromechanical drives.

References
1. Stebletsov V. G., Sergeyev A. V.

Simulation and foundations of automatic drive
designing. – Moscow: Machinostroyeniye, 1989.

2. Andryushchenko V. A. Servo systems
of automatic assembly equipment. – Moscow:
Machinostroyeniye, 1979.

3. Dynamics of servo drives / Edited by L.
V. Rabinovitch. – Moscow: Machinostroyeniye,
1982.

4. Vittikh V. A. Integration of knowledge
on the basis of artifact computer theories. –
Samara: Branch of the Institute of Machine
Science named after A. A. Blagonravov, Russian
Academy of Science, 1995.

5. Theory of automatic control / Edited by
Yu. M. Solomentsov. – Moscow:
Machinostroyeniye, 1992.

SIMULATION OF AUTOMATIC SYSTEMS OF CONTROLLING
SPACE VEHICLE DRIVES

© 2009 Ye. V. Zhuravlyova

Samara Space Rocket Centre “TsSKB-Progress”
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Рассматривается движение на участке
разгона-набора высоты гиперзвукового лета-
тельного аппарата (ГЛА) с комбинированной
силовой установкой (КСУ) в виде пароводо-
родного ракетно-турбинного двигателя [1].
Предполагается, что такой ГЛА может ис-
пользоваться как в качестве гиперзвукового
маршевого самолёта (ГМС), так в качестве
гиперзвукового самолёта-разгонщика (ГСР)
[1]. Исследуется командное управление дви-
жением ГЛА при возмущениях плотности
воздуха и при отклонениях аэродинамичес-
ких характеристик летательного аппарата.

1. Модель движения
Система дифференциальных уравне-

ний, описывающих движение ГЛА в траек-
торной системе координат, имеет вид
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Здесь V – скорость, θ – угол наклона
траектории, h – высота, m – масса, I – удель-

ный импульс, M – число Маха, g – ускорение
свободного падения, β – секундный расход
топлива, α – угол атаки, Сxa, Cya – соответ-
ственно коэффициенты силы лобового сопро-
тивления и аэродинамической подъёмной
силы, ρ – плотность атмосферы, S – площадь
крыла, R – радиус Земли.

Аэродинамические характеристики Сxa,
Cya и высотно-скоростная характеристика
КСУ I приняты согласно [1]. Секундный рас-
ход топлива принимается постоянным и рав-
ным максимальному (βmax = 76 кг/с).

При невозмущённом движении плот-
ность атмосферы вычисляется по закону, ко-
торый соответствует стандартной атмосфере
для высот от 0 до 40000 м [2]:
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где ρ0 – плотность воздуха на нулевой высо-
те; Н1(h) – шкала высот; Н10 = 10351,8 м;
Н11 = -3,68512⋅10-2; Н12 = -1,02368⋅10-5 м-1;
Н13 = 2,63363⋅10-10 м-2 [3].

На угол атаки наложены ограничения:

maxmin ααα ≤≤ , (4)

где αmin = 0, αmax = 10°.
При движении ГЛА должно выполнять-

ся ограничение по максимально допустимо-
му скоростному напору:

УДК 629.7.05-52

КОМАНДНОЕ УПРАВЛЕНИЕ УГЛОМ АТАКИ ГИПЕРЗВУКОВОГО
ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА НА УЧАСТКЕ РАЗГОНА-НАБОРА ВЫСОТЫ
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Рассматриваются задачи формирования командного управления гиперзвуковым летательным аппаратом:
маршевым самолётом и самолётом-разгонщиком при разгоне-наборе высоты. Движение исследуется в условиях
возмущений плотности атмосферы и отклонений аэродинамических характеристик летательного аппарата. Пред-
лагается алгоритм одноканального (по углу атаки) управления, и исследуется его способность компенсировать
влияние возмущений на выполнение конечных условий движения.

Гиперзвуковой летательный аппарат, угол атаки, возмущённое движение, командное управление.
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maxqVq ≤=
2

2ρ
, (5)

где qmax = 60 кПа.
Начальные условия движения имеют

следующие значения: M0 = 1,921; θ0 = 13,8°;
h0 = 11000 м; m0 = 290000 кг [1].

Конечные условия движения по высоте
и скорости определяются границами работос-
пособности КСУ (hk = 30000 м, Mk = 6) [1].

Конечный угол наклона траектории оп-
ределяется участком полёта ГЛА после раз-
гона-набора высоты. ГМС осуществляет мар-
шевый горизонтальный полёт с нулевым уг-
лом наклона траектории (θk = 0). ГСР, явля-
ясь первой ступенью двухступенчатой авиа-
ционно-космической системы, должен обес-
печивать конечный угол наклона траектории,
определяемый условиями начала движения
второй (ракетной) ступени.

2. Номинальные программы
управления углом атаки

В качестве номинальной используется
двухступенчатая программа управления уг-
лом атаки [4]:
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где α1, α2, tp – параметры, подлежащие опре-
делению.

С помощью метода Ньютона и гради-
ентного метода в [4] определены значения
параметров программы управления углом
атаки ГМС, обеспечивающих выполнение
конечных условий движения при минималь-
ных затратах топлива: α1 = 0,45°, α2 = 6°,
tp = 62,5 с (рис. 1). Соответствующая траек-
тория 1 показана на рис. 2.

Параметры программы управления уг-
лом атаки ГСР определяются из условия вы-
полнения конечных условий по высоте hk и
скорости Mk при максимальном угле наклона
траектории θk max. С учётом ограничений на
угол атаки (4) и на скоростной напор (5) по-
лучены следующие значения параметров про-
граммы управления (6): α1 = 1,05°, α2 = 8,50°,
tp = 105,5 с (рис. 1). Траектория ГСР имеет
рикошетирующий характер с касанием ли-
нии, соответствующей ограничению по ско-

Рис. 1. Номинальные программы управления углом атаки
(1 – ГМС; 2 – ГСР, траектория с рикошетом; 3 – ГСР, траектория без рикошета)
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ростному напору (рис. 2), и конечный угол
наклона траектории равен 8,5° (рис. 3).

Программа, позволяющая выполнить
разгон-набор высоты по траектории без ри-
кошета, имеет следующие параметры:
α1 = 0,70°, α2 = 7°, tp = 77,1 с (рис. 1). Конеч-
ный угол наклона траектории равен 3,2°
(рис. 3). В дальнейшем эта программа управ-
ления принята в качестве номинальной.

3. Моделирование возмущённого
движения

Моделирование проводилось путём ре-
шения системы уравнений (1) при возмуще-
ниях плотности атмосферы и отклонениях
аэродинамических характеристик для номи-
нальной программы управления углом атаки.

Использовались две модели случайных
возмущений плотности атмосферы.

В первой модели ρ(h) представляется
как случайная величина, распределённая по
нормальному закону с математическим ожи-
данием ρстанд(h), вычисляемым по формуле
(2).

Среднее квадратическое отклонение
σρ(h) определяется соотношением [5]:

)15,0exp()( 0 hh −⋅= ρρ σσ , (7)

где σρ0 = 50 г/м3 – средняя величина, соответ-
ствующая условиям на нулевой высоте.

Нормальный закон распределения плот-
ности воздуха с указанными характеристика-
ми получен линейным преобразованием нор-
мального закона случайной величины ξ с ну-
левым математическим ожиданием и диспер-
сией, равной единице:

)()()( hhh станд ξσρρ += . (8)

В полученной выборке решений систе-
мы уравнений (1) для этой модели возмуще-
ний плотности атмосферы только в 20% слу-
чаев конечные условия движения выполня-
ются с заданной точностью (по высоте
εh = 10 м, по скорости εM = 0,01 М, по углу
наклона траектории εθ = 0,1°) [6].

Во второй модели ρ(h) записывается в
виде спектрального канонического разложе-
ния:
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(9)
где σρν – среднее квадратическое отклонение
случайных коэффициентов; γν, εν – нормаль-

Рис. 2. Номинальные траектории
(1 – ГМС; 2 – ГСР, траектория с рикошетом; 3 – ГСР, траектория без рикошета)
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но распределённые случайные числа с нуле-
вым математическим ожиданием и единич-
ной дисперсией; Ων – частоты; n = 11 [5].

В полученной выборке решений для
этой модели конечные условия движения с
заданной точностью не выполняются ни в
одном из случаев [6].

Поскольку для модели возмущений (9)
получены худшие результаты, чем для моде-
ли (8), то в дальнейших исследованиях воз-
мущённого движения ГЛА при командном
управлении использовалась только модель
атмосферных возмущений (9).

Возмущения аэродинамических харак-
теристик рассматривались как одновремен-
ное уменьшение коэффициента подъёмной
силы и увеличение коэффициента силы ло-
бового сопротивления на величину ∆ (в про-
центах). Моделирование показало, что уже
при ∆ = 1% не обеспечивается выполнение
конечных условий движения по M и θ [6].

Отметим, что при возмущённом движе-
нии ограничение по скоростному напору (5)
выполняется.

4. Командное управление
гиперзвуковым маршевым самолётом

Для компенсации влияния возмущений
на конечные условия движения ГМС рассмот-
рим управление по углу атаки.

Отрезок времени, соответствующий
участку разгона-набора высоты, разбивается
на равные интервалы ∆τ, на каждом из кото-
рых выполняется один шаг коррекции управ-
ления. На каждом шаге командное управле-
ние формируется по результатам прогнози-
рования конечных условий движения на ос-
нове известной информации, включающей в
себя значения текущих фазовых координат,
аэродинамических характеристик и секунд-
ного расхода топлива КСУ самолёта, плотно-
сти стандартной атмосферы и сформирован-
ное ранее управление. На текущем шаге уп-
равление углом атаки осуществляется по про-
грамме, полученной на предыдущем шаге. На
первом шаге используется номинальная про-
грамма управления (6).

Алгоритм формирования командного
угла атаки представляет следующую после-
довательность действий.

Рис. 3. Угол наклона траектории
(1 – ГМС; 2 – ГСР, траектория с рикошетом; 3 – ГСР, траектория без рикошета)
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1. Прогноз движения ГМС осуществля-
ется интегрированием дифференциальных
уравнений (1) до выполнения одного из трёх
конечных условий: hk = 30000 м, Mk = 6,
θk = 0. В качестве начальных условий исполь-
зуются значения V, θ и h в начале шага управ-
ления. Принимается решение о необходимо-
сти коррекции управления. Если все конеч-
ные условия движения выполняются с задан-
ной точностью, то имеющаяся программа
управления не корректируется. В противном
случае проводится коррекция управления.

2. Коррекция управления осуществля-
ется путём расчёта новых значений парамет-
ров программы управления углом атаки (6).
На интервале времени от начала движения до
момента tp решается двухточечная краевая
задача определения параметров tp и α2, обес-
печивающих выполнение конечных условий.
После момента переключения tp решается
одноточечная краевая задача по определению
параметра α2 из условия выполнения конеч-
ного условия по высоте или по углу наклона
траектории. Выполнение конечного условия
по числу M после момента переключения не
контролируется.

Для решения краевой задачи использу-
ется метод Ньютона.

Введём следующие обозначения:
x = {α2, tp}, y = {y1, y2}. Если интегрирование
системы уравнений (1) прекращается по до-
стижении скоростью заданного значения Mk,
то y1 = hk, y2 = θk. Если интегрирование пре-
кращается по достижении высотою заданно-
го значения hk, то y1 = Mk, y2 = θk. Если интег-
рирование прекращается по достижении уг-
лом наклона траектории заданного значения
θk, то y1 = hk, y2 = Mk.

Начальным приближением х0 = {α20, tp0}
являются текущие значения параметров про-
граммы управления углом атаки. Тогда сле-
дующее приближение для вектора х опреде-
ляется из матричного уравнения

( ) ,,0,1 NjJ jjjj =−=− + xxyy (10)
где
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Поскольку задача Коши решается чис-
ленно, то матрицу Якоби определим следую-
щим образом:
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где δα2j, δtpj – малые отклонения параметров
α2, tp от их значений на j-ой итерации.

Решая матричное уравнение (10) отно-
сительно xj+1, получим итерационные форму-
лы для определения параметров α2, tp:
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водные на j-ой итерации, которые определя-
ются в соответствии с (11);

),( 2111 pjjj tyyy α−=∆ , ),( 2222 pjjj tyyy α−=∆ –
соответственно отклонения переменных у1 и
у2 от заданных конечных условий.

В качестве условия сходимости приня-
то одновременное выполнение следующих
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неравенств: ∆y1 ≤ ε1, ∆y2 ≤ ε2, где ε1, ε2 – точ-
ность, указанная в п. 3.

В процессе определения угла атаки про-
веряется выполнение ограничения (4). В слу-
чае нарушения ограничения угол атаки при-
нимается равным соответствующему гранич-
ному значению.

Далее проводится численное интегри-
рование уравнений (1) с программой угла ата-
ки с вновь определёнными параметрами для
последующего интервала времени.

Величина интервала времени ∆τ приня-
та равной 5 секундам. Все вычислительные
операции по определению командного управ-
ления требуют времени, на несколько поряд-
ков меньшего ∆τ.

Выполнение заданного конечного усло-
вия по скорости достигается после выполне-
ния заданных конечных условий по высоте и
углу наклона траектории путём добавления
горизонтального участка разгона самолёта до
6 М.

Предложенный алгоритм управления
обеспечивает выполнение конечных условий
движения как для всех случаев возмущений
плотности атмосферы, использовавшихся
при моделировании, так и при отклонении

аэродинамических характеристик самолёта,
указанных в п. 3, до 10%.

На рис. 4 показаны номинальная и ко-
мандные зависимости угла атаки от времени
для случаев наиболее неблагоприятных воз-
мущений.

В обоих случаях требуется добавление
горизонтального участка разгона самолёта до
заданной конечной скорости (участок АВ).

5. Командное управление
гиперзвуковым самолётом-разгонщиком

Моделирование движения ГСР в атмос-
фере с возмущённой плотностью показало,
что при номинальной программе управления
углом атаки не выполняются все заданные
конечные условия. Результаты моделирова-
ния позволили выделить два типа возмуще-
ний плотности атмосферы. Возмущения пер-
вого типа приводят к тому, что ГСР выходит
на требуемую высоту с меньшей скоростью
и большим углом наклона траектории. Воз-
мущения второго типа приводят к меньшим
высоте и углу наклона траектории.

Моделирование движения ГСР при от-
клонении аэродинамических характеристик
показало, что при номинальной программе
управления углом атаки также не выполня-

Рис. 4. Управление углом атаки ГМС
(0 – номинальная программа, 1 – командное управление при возмущениях плотности атмосферы,

2 – командное управление при аэродинамических возмущениях)
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ются все заданные конечные условия. ГСР
выходит на заданную конечную высоту с
меньшей скоростью и большим углом накло-
на траектории.

Особенностью движения ГСР является
необходимость обеспечения на заданной ко-
нечной высоте положительного конечного
угла наклона траектории. Это исключает, в
отличие от ГМС, добавление участка разго-
на ГСР, т.к. при его дальнейшем движении
на большей высоте КСУ не работает.

Вследствие этого в алгоритм формиро-
вания командного управления углом атаки
были внесены следующие изменения.

1. На участке от начала движения до
времени tp на каждом шаге коррекции управ-
ления осуществляется решение методом
Ньютона двухточечной краевой задачи опре-
деления параметров tp и α2, обеспечивающих
выполнение тех конечных условий, по кото-
рым в результате прогноза имеются ошибки.
При компенсации ошибок по скорости и вы-
соте решение задачи всегда сходится. При
компенсации ошибок по углу наклона траек-
тории решение задачи может расходиться. В
этом случае заданное конечное значение угла
наклона траектории уменьшается на 0,1° до
тех пор, пока задача не будет решена.

2. После момента переключения tp ре-
шается одноточечная краевая задача по оп-
ределению параметра α2 из условия выпол-
нения заданного конечного условия по высо-
те или по скорости, а выполнение заданного
конечного условия по углу наклона траекто-
рии не контролируется.

Предложенный алгоритм управления
обеспечивает выполнение заданных конеч-
ных условий движения по высоте и скорости
как для всех случаев возмущений плотности
атмосферы, так и при отклонении аэродина-
мических характеристик ГСР до 10%.

На рис. 5 в качестве примера показаны
номинальная и командные зависимости угла
атаки от времени для случаев наиболее не-
благоприятных возмущений плотности ат-
мосферы. Соответствующие этим програм-
мам управления траектории ГСР приведены
на рис. 6.

В качестве иллюстрации на рис. 7 при-
ведены траектории при возмущениях атмос-
феры первого типа.

Возмущённая траектория 1 при номи-
нальной программе управления достигает
заданной высоты при меньшей скорости, по-
скольку движение ГСР происходит на мень-
ших высотах при более интенсивном его

Рис. 5. Управление углом атаки ГСР
(0 – номинальная программа, 1 – командное управление при первом типе возмущения плотности
атмосферы, 2 – командное управление при втором типе возмущения плотности атмосферы)
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Рис. 6. Траектории ГСР при различных типах возмущения атмосферы
(0 – номинальная программа, 1 – командное управление при первом типе возмущения атмосферы,

2 – командное управление при втором типе возмущения атмосферы)
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Рис. 7. Траектории ГСР при невозмущённом движении и возмущениях плотности атмосферы
(0 – номинальная траектория, 1 – возмущённое движение, 2 – движение при известных возмущениях,

3 – движение при командном управлении)
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торможении. Отклонение по конечному углу
наклона траектории равно 1°. Траектория 2
соответствует номинальной программе уп-
равления углом атаки (6) при известной воз-
мущённой атмосфере. Она проходит выше
возмущённой траектории 1, но ниже номи-
нальной траектории 0, приближаясь к ней в
конце полёта, и достигает заданной высоты
при заданной скорости с небольшим откло-
нением (-0,2°) по конечному углу наклона тра-
ектории. Траектория 3 соответствует коман-
дному управлению. Она проходит ниже но-
минальной траектории 0, приближаясь к ней
в конце полёта, и достигает заданной высо-
ты при заданной скорости и при отклонении
по конечному углу наклона траектории, прак-
тически не отличающемуся от возмущённой
траектории.

Анализ командного управления по ша-
гам показывает, что до момента переключе-
ния tp удаётся компенсировать действие воз-
мущений. Так, к моменту переключения были

достигнуты весьма малые отклонения от за-
данных конечных условий движения. Одна-
ко поскольку в дальнейшем корректирова-
лись только отклонения по конечной высоте
полёта, которые превышали заданное значе-
ние, то нескомпенсированные отклонения по
конечному углу наклона траектории монотон-
но росли и в конце достигли 1°.

Аналогичная картина наблюдается и
при возмущениях атмосферы второго типа.
К моменту переключения также были достиг-
нуты весьма малые отклонения от заданных
конечных условий движения. Однако по-
скольку в дальнейшем корректировались
только отклонения по конечной скорости
полёта, которые превышали заданное значе-
ние, то нескомпенсированные отклонения по
конечному углу наклона траектории монотон-
но росли и в конце достигли –1,7°.

Изменения угла наклона траектории по
времени полёта показаны на рис. 8.

Рис. 8. Угол наклона траектории ГСР
(0 – номинальная программа, 1 – командное управление при первом типе возмущения атмосферы,

2 – командное управление при втором типе возмущения атмосферы)
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Выводы
1. Предложенный алгоритм командно-

го управления по углу атаки обеспечивает
выполнение всех заданных конечных усло-
вий движения гиперзвукового маршевого са-
молёта при введении дополнительного учас-
тка горизонтального разгона при рассмотрен-
ных возмущениях плотности атмосферы, а
также при отклонениях аэродинамических
характеристик самолёта до 10%.

2. Предложенный алгоритм командно-
го управления по углу атаки обеспечивает
выполнение заданных конечных условий
движения гиперзвукового самолёта-разгон-
щика по высоте и скорости при отклонениях
аэродинамических характеристик до 10%.
При всех рассмотренных возмущениях плот-
ности атмосферы выполняются конечные
условия движения по высоте и скорости, ко-
нечный угол наклона траектории при разных
реализациях возмущений изменяется в диа-
пазоне от 1,6°до 4,2°.
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Увеличение частоты вращения роторов
ГТД, которое следует за повышением пара-
метров цикла, связано с определенными про-
блемами обеспечения работоспособности
традиционных шарико-роликовых подшип-
ников, смазываемых маслом. Это требует пе-
рехода на нетрадиционные типы подшипни-
ков, например газовые или электромагнит-
ные, которые позволяют отказаться от мас-
лосистемы.

Использование нетрадиционных видов
подшипников - газовых, не требующих смаз-
ки маслом, в ГТД представляет практический
интерес, так как позволяет в перспективе
полностью отказаться от маслосистемы и
создать «сухой» двигатель. Это значительно
упрощает конструкцию двигателя, улучшает
массогабаритные показатели, повышает на-
дежность, снижает  стоимость изготовления
(за счет исключения маслосистемы с датчи-
ками и упрощения САУ-БСКД) и стоимость
эксплуатации (за счет отказа от приобрете-
ния масла и упрощения обслуживания).

В отечественном общем машинострое-
нии, например ядерной, криогенной, косми-
ческой отраслях, накоплен большой опыт
применения разнообразных газовых подшип-
ников. Однако опыт применения газодинами-
ческих подшипников в отечественных газо-

турбинных авиационных двигателях в насто-
ящее время отсутствует.

Создание «газового» подвеса ротора
связано с определенными проблемами, кото-
рые в зарубежной практике в ряде областей
применения таких подшипников, и в том чис-
ле в малоразмерной авиации (беспилотные
ТРД), успешно преодолены.

Анализ имеющихся материалов по дан-
ному вопросу показывает, что для создания
газового подвеса роторов ГТД должны быть
разработаны и освоены следующие три тех-
нологии:

1 - методы расчета, проектирования и
изготовления газовых подшипников с задан-
ными (требуемыми) несущей способностью
и упруго-демпферными свойствами для ус-
ловий применения в авиационных ГТД, в
частности, при действии высоких темпера-
тур;

2 - методы расчета динамических
свойств роторов ГТД на газовых подшипни-
ках, поскольку существующие методики для
роторов на жестких опорах для этих целей
не пригодны;

3 - высокотемпературные смазочные
покрытия для уменьшения коэффициента
сухого трения в газовых подшипниках в пе-
риоды пуска-останова ГТД.

УДК 629.431.75

ПРОБЛЕМЫ СОЗДАНИЯ ВГТД С РОТОРОМ НА ГАЗОВЫХ ПОДШИПНИКАХ

© 2009 Б. А. Пономарев, В. В. Гаврилов

ФГУП ЦИАМ им. П.И.Баранова, г. Москва

Статья посвящена актуальному вопросу в области разработки и создания газотурбинных двигателей на
газовых подшипниках.  Применение в ГТД  нетрадиционных типов подшипников – газодинамических – пред-
ставляет практический интерес, так как позволяет в перспективе полностью отказаться от маслосистемы и
создать «сухой» двигатель. Это значительно упростит конструкцию двигателя, улучшит его массогабаритные
показатели, повысит надежность, снизит  стоимость изготовления и эксплуатации.

Проведен анализ состояния и уровень развития указанных технологий за рубежом и в Российской Феде-
рации. Показаны примеры выполненных высокотемпературных турбомашин (турбоагрегатов наддува, ГТУ,
мини-ТРД) на газовых подшипниках.

Приведены результаты проектирования и исследований, проведенных в ФГУП ЦИАМ,  модельного ро-
тора на газовых подшипниках для малоразмерного ВГТД ТА-20 (эквивалентной мощностью 50 кВт), разраба-
тываемого на ОАО  НПП « Аэросила» совместно с ЦИАМ.

Вспомогательный газотурбинный двигатель(ВГТД), ротор, газодинамический подшипник, лепестко-
вый подшипник, фольговый подшипник, высокотемпературное антифрикционное покрытие.
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1. Разработка и исследования
газодинамических лепестковых
и фольговых подшипников

Наиболее привлекательными представ-
ляются газодинамические лепестковые под-
шипники, которые не требуют для своей рабо
ты  устройств и систем для управления поло-
жением ротора двигателя во время работы.

Лепестковые подшипники по класси-
фикации зарубежных разработчиков условно
могут быть разделены на 1, 2 и 3 поколения,
которые отличаются друг от друга возраста-
ющей конструктивной сложностью и несу-
щей способностью (грузоподъёмностью). На
рис. 1 показаны схемы подшипников 1-го
поколения, а на рис. 2 – последнего, 3-го по-
коления. В подшипниках 3-го поколения воз-
душная пленка, возникающая при вращении,
формируется между поверхностью вала и
гибкой гладкой металлической фольгой, ко-
торая опирается на пружинящую (буферную)
гофрированную ленту. За  счет микросколь-
жения между слоями фольги (кулоново тре-
ние) улучшаются демпфирующие свойства,
компенсируются  несоосность и температур-
ные деформации. При использовании новых
высокотемпературных твердых смазочных
покрытий для защиты от износа при запус-
ках и остановах  эти подшипники могут ра-
ботать в широком диапазоне температур от
криогенных до + 650°С.

Следует указать на тот факт, что иссле-

дования по данному вопросу, судя по имею-
щимся открытым публикациям, за рубежом
проводятся только в США. Большой опыт
практического изготовления газовых под-
шипников различной конструкции и  приме-
нения имеет фирма Miti (Mohawk Innovative
Technology, Inc.), являющаяся известным в
мире  поставщиком таких подшипников.

Из отечественных разработок в этой
области известен опыт применения лепест-
ковых подшипников в турбохолодильных аг-
регатах НПО «Наука» для Ту-204 и Ту-214.
Известны также разработки газодинамичес-
ких подшипников на каф. 203 МАИ и на пред-
приятии ООО  «Турбоком».  В качестве мате-
риала лепестков  используется сплав
36НХТЮ или 40НХТЮ. Изготавливаются
лепестки из фольги толщиной 0,12-0,15 мм.
Подвергаются термообработке в вакуумной
печи по специальной технологии для прида-
ния упругих свойств и покрываются с рабо-
чей стороны мягким покрытием. Рабочая тем-
пература покрытий ~ 200°С.

По уровню разработки отечественные
газовые подшипники соответствуют 1-му
поколению, в связи с чем для создания ре-
ально работающих отечественных подшип-
ников для ГТД требуется проведение науч-
ных исследований и в любом случае потре-
буется как экспериментальная доводка изо-
лированных подшипников на стенде, так и
их проверка в составе роторной системы.

Рис. 1. Подшипники 1-го поколения

лепесткового типа
1-лепесток , 2 – наружная обойма, 3 – вал

фольгового типа
1- лепесток (наружная фольга), 2 – наружная
обойма , 3 – вал, 4 - демпфирующий элемент

(внутренняя фольга)
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2. Расчетные методы для роторов
на газовом подвесе

При создании газового подвеса роторов
овладение расчетными методами имеет боль-
шое значение. Во-первых, при расчете несу-
щей способности и упруго-демпферных
свойств изолированных подшипников, во-
вторых, при расчете динамических свойств
роторов на газовых подшипниках. Это позво-
ляет экономить затраты на разработку, так как
экспериментальные исследования связаны с
большими финансовыми вложениями как  из-
за стоимости самих экспериментальных ис-
следований, так и изготовления эксперимен-
тальных объектов (подшипников, роторов),
поскольку это может потребовать исследова-
ний большого числа вариантов конструкций,
прежде чем будет получен ротор с нужными
свойствами. Расчеты динамики необходимы
для отстройки от резонансных режимов при
различных конфигурациях демпферов под-
шипников.

Пока также невозможно расчетным пу-
тем определить влияние свойств покрытий,
наносимых на вал и лепестки, на демпфиру-
ющие свойства подшипников. Кроме того,
полностью еще не исследовано тепловое со-
стояние опор с газовыми подшипниками и его
влияние на несущую способность и упруго-
демпферные свойства подшипников.

Представляется, что расчетные методы
следует развивать в направлении дальнейше-
го совершенствования моделей расчета (мо-
дели 2-го и 3-го уровня), позволяющих дос-
товерно прогнозировать как свойства самих
газодинамических подшипников в зависимо-
сти от нанесенного покрытия и теплового
состояния, так и динамические свойства ро-
торов на таких подшипниках.

3. Антифрикционные покрытия
Обеспечение работоспособности газо-

вых подшипников при высоких температурах
в условиях сухого трения является ключевым
препятствием при создании таких подшип-
ников. При пуске и останове до образования
газового слоя в подшипниках для уменьше-
ния трения и износа необходимо обеспечить
твердую смазку.

В открытой печати опубликованы ре-
зультаты исследований зарубежного покры-
тия PS304, наносимого на вал или движущу-
юся поверхность, работающую в контакте с
фольгой, которая в свою очередь также мо-
жет быть покрыта для дополнительной защи-
ты от износа. Это покрытие успешно приме-
нено в энергоустановке фирмы Capstone
Turbine Corporation, и в дальнейшем предпо-
лагается его применение в «сухих» самолет-
ных ГТД.

Рис. 2. Подшипник 3-го поколения
1-буферная лента, 2- вал, 3- верхняя фольга, 4- наружная обойма, 5- буферы переменного шага,

6 - разрез ленты в окружном направлении
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PS304 - плазменное композитное по-
крытие из соединений хрома и никеля с оки-
сью хрома и  смазывающими  добавками се-
ребра и фтористого бария/фтористого каль-
ция, его детальный состав приведен в табл.1.

Хром-никель в данном покрытии дей-
ствует как связующее, окись хрома исполь-
зуется для повышения твердости и смазки
при высокой температуре. Серебро добавле-
но как термохимически устойчивая низкотем-
пературная смазка. Фтористые соединения
действуют как высокотемпературная смазка.
Исследования характеристик PS304 проводи-
лись на фольговом подшипнике с одним кру-
говым лепестком, при этом определялось вли-
яние нагрузки и  температуры на износ. Была
подтверждена работоспособность PS304
в диапазоне температуры от 25 до 650°С при
изменении удельных нагрузок от 10 до
50 КПа.  Результаты испытаний показали, что
величина коэффициента трения такого по-
крытия зависит от его температурного состо-
яния и при температуре 650°С составляет
0,33 ÷ 0,16 в зависимости от приложенной
нагрузки.

Аналогичные отечественные покрытия,
способные работать в парах трения такого
назначения, отсутствуют. Рабочая температу-
ра покрытий, применяемых в турбоагрегатах
систем кондиционирования разработки НПО
«Наука», не превышает 200-250°С. Марка
покрытий ВАП – 2, ВАП – 3 или ЦВСП-3С.
В связи с этим требуется проведение работ в
этом направлении.

4. Практика применения газового
подвеса роторов в турбомашинах
Примером такого комплексного подхо-

да, основанного на разработке фольговых
подшипников повышенной несущей способ-
ности, высокотемпературных твердых смазок
подобных PS304, и расчетных методов опре-
деления динамических свойств роторов, яв-
ляется разработка турбоагрегата наддува для
дизельного двигателя на 150 л.с., выполнен-
ная NASA и Министерством энергетики
США. Этот турбоагрегат, не имеющий мас-
лосистемы, с двумя радиальными и одним
осевым подшипниками, работающий при
95000 об/мин и температуре перед турбиной
650°С, был создан в начале 1999 г. На рис. 3
показаны схема этого турбоагрегата и его
препарирование при испытаниях на стенде с
подачей горячего газа на турбину.

На рис. 4 показан ТРД WJ24-8, создан-
ный еще в 80-е годы для БЛА, в конструкции
горячей опоры которого применён газодина-
мический подшипник.

Следующим примером возможности
создания работоспособных конструкций на
газовых подшипниках может служить не-
большая газовая турбина без маслосистемы
для энергоустановки фирмы Capstone Turbine
Corporation (рис. 5). В ней успешно приме-
нен высокооборотный (90000 об/мин) обра-
тимый стартер-электрогенератор прямого
привода. Установка выпускается в зависимо-
сти от модификации на электрическую мощ-
ность 30 и 60 кВт. Первоначально задуман-

Таблица 1

1) NiCr - 80 % Ni и 20% Cr по весу
2) ВaF2/CaF2 - 62 % Ва F2  и З8 % Са F2  по весу

Составляющая % по весу Свойства 
NiCr (1) 

Cr2О3  
Ag  
ВaF2/CaF2 

(2)  

60 
20 
10 
10 

основа  
придание твердости  
низкотемпературная смазка 
высокотемпературная смазка 

Коэффициент теплового 
расширения 

 12,4 х 10 -6 / °С 

Плотность  5,3 г/см3 
Твердость  30 - 34 RC 
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ная как силовая установка для гибридной тур-
боэлектрической автомобильной системы,
технически концепция оказалась успешной.
Энергоустановка Capstone является первой в
мире коммерческой установкой без маслоси-
стемы. В ней применены запатентованные
подшипники, которые конструктивно весьма
сложны и относятся к 3-му поколению.

В печати сообщалось также о создании
аналогичной энергоустановки на газовом
подвесе этой же фирмы на мощность 200 кВт.

Представляют интерес сведения, опуб-
ликованные в работе, в которой сообщается
об успешных исследованиях, проводимых в
рамках  программы Advanced Affordale
Turbine Engine (AATE) по созданию вертолет-
ного ГТД мощностью 1250 кВт на газовых
подшипниках.

В соответствии с совместной програм-
мой, финансируемой Army Aviation Applied
Technology Derictorate (AATD) и General
Electric Aircraft Engines (GEAE), в которой
AATD и GEAE совместно с R&D Dinemics,
мировым  признанным лидером  в разработ-
ке технологии фольговых подшипников,
спроектировали, разработали и изготовили
фольговые подшипники для перспективных
турбовальных двигателей типа GEAE (AATE)

и, проведя испытания, продемонстрировали
возможность внедрения предложенной тех-
нологии в изделие-демонстратор.

Целью было продемонстрировать, что
фольговые подшипники могут обеспечивать
адекватную подвеску ротора, стабильность
работы и ресурс, необходимые для примене-
ния  в перспективных небольших турбоваль-
ных двигателях фирмы GEAE (рис. 6).

Как показали расчеты, несущая способ-
ность подшипников 3-го поколения способ-
на поддерживать ротор этого небольшого га-
зотурбинного двигателя. Подшипники диа-
метром ~ 100 мм способны выдерживать ра-
диальную нагрузку 454 кг при частоте вра-
щения 22000 об/мин. Конфигурация этого
подшипника, известного как «реверсивный
многолепестковый Фольговый Подшипник»,
была разработана и запатентована фирмой «R
& D Dynamics». На рис. 7 показаны схема
поперечного сечения подшипника диаметром
~100 мм и внешний вид реальной конструк-
ции.

Работы, проводимые за рубежом по со-
зданию подшипников еще больших размеров,
показывают, что эта технология может быть
применена также для газотурбинных двига-
телей региональных самолетов.

Рис. 3. Схема препарирования турбоагрегата при испытаниях:
1 - радиальные фольговые подшипники, 2- осевой фольговый подшипник,

Т1, Т2…Т9 - датчики температуры
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Рис. 4. Внешний вид ТРД WJ24-8 и его ротора с газовым подшипником горячей опоры
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Рис. 5. Двигательная часть энергоустановки Capstone Turbine Corporation

Рис. 6. Внешний вид двигателя мощностью 1700 л.с. концепции ААТЕ
с газодинамическим лепестковым подшипником в горячей опоре
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5. Разработки ВГТД на
газовых подшипниках

Компания Honeywell использовала раз-
работанные технологии для создания мини-
ВГТД RE50 в классе мощности 50 кВт, кото-
рый предназначен для применения на неболь-
ших самолетах АОН и легких вертолетах
(рис. 8).

Мини-ВГТД RE50 разработан на базе
ВГТД RE100. Для этого были перепроекти-
рованы колеса турбомашин, применены га-
зовые подшипники, встроенный стартер-ге-
нератор постоянного тока с безредукторным
приводом (стартер-генератор и турбомаши-
ны установлены на одном валу). В результа-
те отпала необходимость в применении обыч-

Рис. 7. Схема и внешний вид газодинамического лепесткового подшипника горячей опоры
двигателя концепции ААТЕ

ной системы смазки и коробки приводов.
Максимальная частота вращения вала мини-
ВГТД составляет 100000 об/мин.

Преобразование переменного тока в
постоянный осуществляется с помощью кон-
троллера. Мини-ВГТД обеспечивает силу
тока 300 А при напряжении 24 В.

Этот компактный мини-ВГТД весит
~25 кг, имеет на ~60 % меньшее число дви-
жущихся деталей, чем любой ранее создан-
ный компанией ВГТД. Габаритные размеры
этого двигателя составляют: длина – 500 мм,
ширина – 300 мм и высота – 300 мм.

При использовании RE50 авиакомпа-
нии будут иметь независимый источник элек-
троэнергии, который позволит проводить

 

Центростремительная 
турбина и импеллер 

"Сухой вал" 

Электропривод в 
топливной системе 

Стандартный 
разъем 

Улучшенная подача 
топлива 

Газодинамические 
подшипники Высокооборотный 

стартер-генератор 

Рис. 8. Схема и конструктивные особенности мини-ВГТД RE50
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проверку наземного оборудования, осуществ-
лять кондиционирование летательного аппа-
рата или подзаряжать электрические кары в
аэропортах, в которых нет никаких наземных
источников энергии.

Компания Honeywell рассматривает воз-
можность создания на базе RE50 более мощ-
ного ВГТД для удовлетворения требований в
электроэнергии перспективных «более элек-
трических» самолетов большей размерности.

В отечественной практике предприяти-
ем «Аэросила» ведутся работы по созданию

перспективного безмасляного вспомогатель-
ного ГТД «0»-го типоразмера ТА-20, анало-
гичной схемы и типоразмера. Схема этого
ВГТД представлена на рис. 9.

В обеспечение создания ВГТД такого
типа в ЦИАМ проведены следующие работы:

- испытаны изолированные осевые и
радиальные лепестковые газодинамические
подшипники с демпфирующими элементами;

- разработана и передана для изготов-
ления на производстве ЦИАМ конструкция
модельного ротора двигателя ТА-20 (рис. 10);

Рис. 9. Схема проточной части ВГТД ТА20

  

Рис. 10. Схема проточной части модельного ротора ТА-20



50

Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета, № 1, 2009

- разработаны методики расчета харак-
теристик фольговых газодинамических под-
шипников и динамики ротора на газовой
смазке.

Разработан стенд на установке У336 для
проведения сравнительных испытаний изно-
состойких покрытий с целью повышения
ресурсных характеристик газовых подшип-
ников. Оборудование имеет в качестве при-
вода для создания требуемых условий испы-
тания покрытий в условиях, близких к реаль-
ным в опорах МГТД с газовым подвесом ро-
тора. Параметры испытуемых подшипников:
диаметр вала 40 мм, длина 42 мм. Макси-
мальная частота вращения ~ 55000 об/мин.
Температура воздуха в объеме нагревателя
~ до 600°С. Удельная нагрузка ~ до 30 КПА.

На этом стенде проведены испытания
по экспериментальной отработке метода из-
мерения эффективного коэффициента трения
в газовом лепестковом подшипнике, изготов-
ленном на производстве ЦИАМ и предназ-
наченном для ТА-20. Внешний вид одного из
вариантов этого подшипника представлен на
рис. 11. Подшипник испытывался в составе

испытательного узла с приводом от импуль-
сной газовой турбины, разработанного на
базе турбоагрегата наддува ТКР-7 для дизель-
ного двигателя. Компоновка испытательно-
го узла показана на рис. 12. Внешний вид это-
го узла при испытаниях на стенде показан на
рис. 13.

Проведены также испытания экспери-
ментального ротора, установленного на двух
радиальных лепестковых подшипниках диа-
метром 40 мм, массой 2,5 кг и частотой вра-
щения 55000 об/мин. Схема продольного раз-
реза этого ротора показана на рис. 14. Отдель-
ные детали ротора представлены на рис.
15-17. Частота вращения ротора при его
«всплытии», измеренная экспериментально,
составляла 8000-10000 об/мин, что пример-
но соответствовало расчетному значению.

В дальнейшем предполагается проведе-
ние следующих работ:

- изготовление деталей и узла модель-
ного ротора ВГТД ТА-20;

- подготовка стенда У-336 к проведе-
нию испытаний модельного ротора на холод-
ном воздухе;

Рис. 11. Внешний вид подшипника № 1 и лепестка
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- подбор и исследования высокотемпе-
ратурных антифрикционных противоизнос-
ных покрытий с tраб =  400 - 600°С;

- доработка стенда У-336 и проведение
испытаний модельного ротора на подогретом
воздухе;

- разработка 3D модели 2-го уровня для
расчета характеристик лепестковых газоди-
намических подшипников и ротора на газо-
вой смазке.

6. Выводы
В Российской Федерации имеющиеся

разработки для авиационных  турбохолодиль-
ных агрегатов ограничены применением ле-
пестковых газовых подшипников 1-го поко-
ления с низкотемпературными антифрикци-
онными покрытиями с рабочей температурой
до 200°С.

В связи с этим работы по созданию га-
зовых подшипников применительно к ВГТД
ТА-20 необходимо проводить в направлении
развития всех трех обозначенных на стр. 1
технологий с последующей проверкой ре-
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Рис. 12. Компоновка испытательного узла с приводной турбиной:
1 - корпус узла подшипника, 2 - цапфа - вал, 3 - обойма подшипника, 4 - фланец корпуса, 5 -переходный
фланец, 6 - рабочее колесо турбины, 7 - корпус турбины, 8 - датчик перемещений, 9 - датчик частоты

вращения, 10 - подвод воздуха на охлаждение, 11 - моментный рычаг, 12 - трос подвески грузов, 13 – болт

зультатов на модельном роторе-демонстрато-
ре.

По-видимому, частично проблемы обес-
печения требуемого температурного состоя-
ния газовых опор могут быть решены за счет
их соответствующего расположения внутри
конструкции силового агрегата.

При проведении этих работ могут быть
полезны результаты исследований, проведен-
ных в ЦИАМ в области газового подвеса ро-
торов для МГТД, в которых за последние не-
сколько лет достигнут определенный про-
гресс. Значительно продвинуты работы в об-
ласти расчетного определения несущей спо-
собности газовых подшипников, и в том чис-
ле газодинамических лепестковых и фольго-
вых в частности. Создан необходимый комп-
лекс расчетных программ. В ЦИАМ изготов-
лены и затем испытаны на стенде более со-
вершенные лепестковые подшипники под
диаметр вала 40 мм по сравнению с приме-
няемыми сейчас в Российской Федерации,
принципиально отличающиеся от них нали-
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чием демпфирующих элементов. Варьируя
форму демпфера, можно управлять упруго-
демпферными свойствами подшипников и
таким образом влиять на динамические свой-
ства ротора турбомашины. Проведена про-
верка работоспособности таких подшипни-
ков в составе модельного экспериментально-
го ротора.

Рис. 13. Внешний вид испытательного узла на стенде:
1 - стойка, 2 – датчики перемещений, 3 – моментный рычаг, 4 – направляющие ролики,

5 – трос уравновешивателя, 6 – трос, 7 – тарировочные грузы, 8 - вибродатчик,
9 –платформа, 10 – трос нагружения

В дальнейшем предполагается проведе-
ние работ по изготовлению деталей и узла
модельного ротора ВГТД ТА-20; подготовка
стенда для проведения его испытаний на хо-
лодном и подогретом воздухе; подбор и
исследования высокотемпературных анти-
фрикционных противоизносных покрытий с
tраб = 400 - 600°С.
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Рис. 14. Схема экспериментального ротора:
1 – корпус компрессора, 2 – рабочее колесо компрессора, 3 – датчик IPRM 12I9505/S14, 4 – корпус левый,

5 – корпус правый, 6 – корпус турбины, 7 – рабочее колесо турбины, 8 – гайка, 9 – термопара,
10 – радиальный подшипник, 11 – осевой подшипник, 12 – штуцер подвода охлаждающего воздуха,

13 – шпилька, 14 – датчик Холла IHRM12P1501

1 

2 

3 

4 

Рис. 15. Лепестки подшипников ротора:
1 - гладкий лепесток радиального подшипника, 2 - демпфер радиального подшипника,

3 - гладкий лепесток осевого подшипника, 4 - демпфер осевого подшипника
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Рис. 16. Детали экспериментального ротора:
1 - рабочее колесо компрессора, 2 – рабочее колесо турбины, 3 - стяжка, 4 - гайки ,

5 – вал с диском осевого подшипника

 1 

 2 
 3 

Рис. 17. Экспериментальный ротор в сборе:
1 - рабочее колесо компрессора , 2 – рабочее колесо турбины, 3 – вал с диском осевого подшипника
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На всех этапах развития ракетно-косми-
ческой техники одним из основных направ-
лений проектирования ракет-носителей явля-
лось решение ряда комплексных физических
задач, касающихся сопротивления движения
тел в плотных нижних и разреженных верх-
них слоях атмосферы, явлений разогрева,
плавления или сублимации твердого веще-
ства, покрывающего носовую часть тела, и
уноса этого вещества. Для решения подоб-
ных задач  созданы эффективные аналитичес-
кие и численные методы расчета. Но в пос-
ледние годы появился новый класс задач.
Сейчас весьма актуальной задачей является
проведение исследования влияния повышен-
ной надкалиберности головного обтекателя
на трение, теплообмен и температурные ре-
жимы различных теплозащитных пакетов
при движении по траектории выведения ра-
кеты-носителя, особенно на больших высо-
тах. При этом несколько меняются основные
режимы обтекания ракеты-носителя в ниж-
них слоях атмосферы и, кроме того, прихо-
дится принимать во внимание другие усло-
вия обтекания при полете в верхних слоях.

В данной работе на примере двух про-
ектных траекторий выведения исследуются
основные режимы обтекания ракет-носите-
лей с надкалиберными головными обтекате-
лями (ГО) диаметрами 3,7 и 4,11 м, при этом
особое внимание уделяется режимам при
полете на больших высотах. В этом случае
при исследовании режимов обтекания нельзя
пользоваться гипотезой сплошности и необ-

ходимо учитывать молекулярную структуру
среды. Траектории выведения приведены на
рис.1 и 2.

На основе параметров данных траекто-
рий (времени, скорости и высоты) и парамет-
ров стандартной атмосферы [1] были рассчи-
таны числа Рейнольдса и Маха, изменяющи-
еся по высоте, по следующим формулам:

a
uМ =  и 

ν
lu

=Re ,

где u – скорость тела относительно среды,
м/с; а – скорость звука, м/с; l – характерный
размер тела, м; ν – кинематическая вязкость,
м2/с.

Следует отметить, что числа Рейнольд-
са определяются по данной формуле и пара-
метрам стандартной атмосферы только до
высоты 90 км. На больших высотах значение
кинематической вязкости стремится к беско-
нечности и числа Рейнольдса будут значи-
тельно меньше единицы, поэтому влиянием
этих параметров на больших высотах (боль-
ше 90 км) можно пренебречь. Полученные
результаты приведены на рис. 3 и 4.

Используя полученные данные и вос-
пользовавшись предложением Тзяна о разде-
лении газовых течений на основные области
по параметрам разрежения ( ReM  и ReM )
[2], получаем, что на высоте около 50 км про-
исходит переход от области обычной газовой
динамики к области течения со скольжени-
ем (рис. 5).

УДК 629.78

ОПРЕДЕЛЕНИЕ РЕЖИМОВ ОБТЕКАНИЯ РАКЕТ-НОСИТЕЛЕЙ
НА УЧАСТКЕ ВЫВЕДЕНИЯ

© 2009 А. Н. Харитонова

ФГУП ГНПРКЦ «ЦСКБ-ПРОГРЕСС»

На примере двух реальных траекторий выведения рассматриваются основные режимы обтекания ракет-
носителей с надкалиберными головными обтекателями, при этом особое внимание уделяется режимам при
полете на больших высотах. На основе параметров данных траекторий (времени, скорости и высоты) рассчита-
ны числа Рейнольдса и Маха, изменяющиеся по высоте, и затем, с учетом диаграммы Тзяна, отображающей
разделение на основные области течения, определены режимы обтекания ракет-носителей, в частности, пере-
ход от области обычной газовой динамики к области течения со скольжением.

Атмосфера, головной обтекатель, ракета-носитель, траектория, режимы обтекания.
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Рис. 1. Проектная траектория для коммерческого пуска с надкалиберным головным обтекателем
диаметром 3,7 м (до отделения ГО)
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Рис. 2. Проектная траектория для коммерческого пуска с надкалиберным головным обтекателем
диаметром 4,11 м (до отделения ГО)
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Таким образом, согласно данным тра-
екторным параметрам и с учетом параметров

разрежения ( ReM  и ReM ) можно сде-
лать следующие выводы:

1. До высоты примерно 50 км наблюда-
ется область обычной газодинамики. При
этом в зависимости от изменения числа Рей-
нольдса (рис. 3) наблюдается смена режимов
от ламинарного к переходному, а затем к тур-
булентному и обратно. Для анализа данных
режимов можно использовать уравнения На-
вье-Стокса или уравнения пограничного слоя,
для решения которых в настоящее время со-
зданы эффективные как аналитические, так
и численные методы расчета.

2. Примерно с высоты в 50 км условия
полета соответствуют области течения со
скольжением, при этом здесь наблюдается
только ламинарный режим течения. В этом
случае кроме обычных выражений для теп-
лового потока и напряжения трения в правой

части уравнений Навье-Стокса или уравне-
ний пограничного слоя добавляются члены
более высокого порядка (нелинейные комби-
нации производных скоростей по координа-
там). Отношение этих дополнительных чле-
нов к основным, соответствующим линей-
ным законам, имеет как раз порядок величи-

ны ∞∞ /ReM 2  или квадрата отношения l/δ -
длины свободного пробега l к толщине по-
граничного слоя δ.

Для расчетов в области скольжения
пользуются приближенным приемом, заклю-
чающимся в использовании уравнений кон-
тинуума и учете явлений скольжения в гра-
ничных условиях. Явления скольжения мо-
гут быть аналитически выражены следующи-
ми соотношениями. Для скорости:

lyy
ulcuyu =∂

∂
=−= )(0 .

Здесь uy=0 – скорость газа у стенки, uс – ско-

Рис. 3. Изменение числа Рейнольдса в зависимости от высоты h
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рость движения стенки, l – средняя длина
свободного пробега молекул.

Аналогично для скачка температуры:

lyy
T

pc
l

k
k

cTyT =∂
∂

+
−

=−= )(
1

2996,10 µ
λ

σ
σ

.

Здесь σ – коэффициент аккомодации,
введенный Кнудсеном и выражающий доли
той части молекул, которые после соприкос-
новения с поверхностью при ремиссии их
приобретают среднюю энергию, приспособ-
ленную к энергии молекул, имеющих темпе-
ратуру поверхности тела, k – показатель ади-
абаты, λ - коэффициент теплопроводности,
Тy=0 – температура газа у стенки и Тс – темпе-
ратура стенки [2].

3. Следует отметить, что на больших
высотах (примерно 120 – 130 км и выше) на-
блюдается область свободно-молекулярного
течения. В этом случае длина свободного
пробега молекул значительно больше харак-
терного линейного размера тела и при расче-
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те обтекания можно пользоваться методами
кинетической теории газов.

В заключение можно сказать, что опре-
деление основных характеристик простран-
ственного пограничного слоя с учетом тече-
ния со скольжением представляет некоторые
трудности. Кроме того, повышенные требо-
вания к параметрам тепловых режимов и тем-
пературных полей на отдельных элементах
конструкции головных обтекателей ракет-
носителей сопряжены с необходимостью усо-
вершенствования расчетных методик про-
странственного пограничного слоя, уточне-
ния параметров отрывных зон и критериев
перехода ламинарного режима обтекания к
турбулентному.
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DETERMINING FLOW REGIMES AROUND ROCKET BOOSTERS
ON A PART OF THE LAUNCH ORBIT

© 2009 A. N. Kharitonova

Samara Space Rocket Centre “TsSKB-Progress”

Two actual launch paths are chosen as an example to consider the main regimes of flow around rocket boosters
with oversized head caps, special attention being paid to regimes of high-altitude flying. Reynolds and Mach numbers
varying with altitude are calculated on the basis of parameters of these paths (time, velocity and altitude). Then, taking
into account the Tsyan diagram showing the separation into the principal flow areas, flow regimes of carrier rockets are
determined, in particular, the transition from the standard gas dynamics area to the slip flow area.

Atmosphere, head cap, carrier rocket, path, flow regimes.
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В настоящее время российской и евро-
пейской сторонами проводятся работы по
созданию в Гвианском космическом центре
комплекса системы запуска ракеты-носителя
«Союз-СТ» с различными полезными нагруз-
ками. Ракета включает в себя блок III ступе-
ни и блок I-II ступеней («пакет»), который в
свою очередь состоит из  центрального бло-
ка (блок «А») и четырёх боковых блоков (бло-
ки «Б», «В», «Г», «Д»). Конструктивно цент-
ральный блок разделяется на два подблока
(«А1» и «А2»).

Доставку РН «Союз-СТ» в Гвианский
космический центр планируется осуществ-
лять поблочно в контейнерах с применением
железнодорожного, морского и автомобиль-
ного транспорта.

Транспортирование блоков ракеты-но-
сителя типа «Союз» с завода-изготовителя на
космодромы до настоящего времени осуще-
ствлялось исключительно железнодорожным
транспортом. Создание ракеты-носителя так-
же осуществлялось с учетом обеспечения за-
данных прочностных характеристик при та-
ком способе транспортирования.

Транспортирование блоков морским и
автомобильным транспортом планируется
осуществлять впервые, при этом продолжи-
тельность транспортирования морским
транспортом будет составлять около 14 суток,
транспортирование автомобильным транс-
портом – порядка нескольких часов.

Введение продолжительной морской
транспортировки для блоков ракеты-носите-

ля вызывает необходимость проведения до-
полнительных исследований в части возмож-
ности сохранения ими заданных прочност-
ных характеристик. Для выполнения этой
задачи требуется определение и формирова-
ние данных по воздействиям, которые блоки
ракеты-носителя воспринимают в местах их
опирания со стороны стапелей и кронштей-
нов крепления в транспортировочных кон-
тейнерах при перевозке морем.

Вышеуказанные воздействия на блоки
ракеты-носителя при морском транспортиро-
вании возникают от различных факторов. В
первую очередь, от морского волнения, то
есть качки судна, ветрового воздействия, уда-
ров волн и т.д. Во вторую очередь, на блоки
могут воздействовать также нагрузки, вызы-
ваемые колебаниями судна от работы двига-
теля корабля и т.д. Перечисленные выше фак-
торы имеют случайный характер, что в свою
очередь требует рассмотрения данного воп-
роса с точки зрения теории случайных про-
цессов.

Транспортирование блоков РН осуще-
ствляется в специальных контейнерах, кото-
рые сначала устанавливают на ж/д платфор-
мы и перевозят до морского порта в Санкт-
Петербурге. Далее контейнеры с блоками РН
устанавливают на специальные передвижные
платформы на колесном ходу, которые, в свою
очередь, при выставлении их в определенное
место на борту судна поддомкрачиваются и
закрепляются растяжками. После чего осуще-
ствляется морская транспортировка в порт во

УДК 629.78

АНАЛИЗ ХАРАКТЕРИСТИК НАГРУЖЕНИЯ БЛОКОВ РАКЕТ-НОСИТЕЛЕЙ
«СОЮЗ-СТ» В МЕСТАХ ИХ ОПИРАНИЯ ПРИ МОРСКОЙ ТРАНСПОРТИРОВКЕ

© 2009 С. В. Широков

ФГУП ГНПРКЦ «ЦСКБ-Прогресс»

Описывается морская транспортировка блоков РН. Предлагается математическая модель, описывающая
зависимость нагрузок на блоках РН в местах опирания от вертикальных перемещений судна, приводятся ос-
новные характеристики морского волнения и определяются закономерности, описывающие вертикальные пе-
ремещения точки судна при морском волнении как случайный процесс.

Ракеты-носители, транспортировка, жесткость, податливость, морское волнение, перегрузка, спек-
тральная плотность, дисперсия.
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Французской Гвиане, где по прибытию кон-
тейнеры перекладываются и доставляются на
технический комплекс автомобильным
транспортом.

Установка и закрепление изделия в
транспортировочных контейнерах произво-
дится на двух (неподвижной и подвижной)
опорах, представляющих ферменные конст-
рукции, устанавливаемые на основание кон-
тейнера.

Неподвижная опора воспринимает на-
грузки по осям X, Y, Z. Подвижная опора вос-
принимает нагрузки по осям Y, Z и обеспе-
чивает температурные перемещения изделия
по оси X. Удлинение (укорочение) изделия
при перепаде температур во время транспор-
тировки составляет до 15 мм.

Для контейнера принимается прямоу-
гольная система координат. Ось Х располо-
жена в горизонтальной плоскости и совпа-
дает с направлением движения при транспор-
тировании, ось Y направлена по вертикали
вверх, ось Z перпендикулярна осям Х, Y и
образует с ними правую систему координат.

В основании корпуса контейнера пре-
дусмотрены места (пластины) для установ-

ки и крепления опор изделия. Типовые схе-
мы установки и  зоны опор блоков изделия в
корпусах контейнеров приведены на рисун-
ках 1, 2.

Для формирования математической
модели системы крепления блоков восполь-
зуемся упрощенной схемой «платформа-кон-
тейнер-изделие», представленной на рисун-
ке 3.

Представленные на схеме элементы:
платформу, основание контейнера с опорами
– можно изобразить в виде технологической
системы, каждый из элементов которой пред-
ставлен сосредоточенными упругими звень-
ями – пружинами и демпферами [1].

Рассмотрим данную систему с точки
зрения вертикальных колебаний.

С позиции теории управления каждый
элемент системы можно представить в виде
звена, в котором за входную величину при-
нимается нагрузка Py, а за выходную – пере-
мещение gy [2]. Структурная схема эквивален-
тной упругой системы представлена на ри-
сунке 4.

Для определения характеристик
свойств технологической системы и ее эле-

Рис. 1. Типовая схема опирания для блоков «А» и III ступени

Рис. 2. Типовая схема опирания для блоков «Б», «В», «Г», «Д»
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ментов по координате Y введем понятие же-
сткости и податливости по этой координате.

y
y

y

PJ g=  – жесткость системы; (1)

y
y

y

gh P=  - податливость системы. (2)

При рассмотрении динамических ха-
рактеристик данной технологической систе-
мы свойства каждого отдельного элемента в
переходных режимах могут быть описаны
передаточной функцией колебательных зве-
ньев [3]:

( ) ( )
( ) 2 2 2 1

i i
i

i i i i

g p hH p
P p T p T p

∆
∆ ε

= =
+ +

, (3)

где ih  - податливость (коэффициент переда-

чи) i-го звена, Ti, iε  – постоянная времени и
коэффициент демпфирования i-го звена.
Здесь силы Pi, действующие на отдельные
элементы, и соответствующие перемещения
gi рассматриваются как векторные перемен-
ные.

Исходя из формулы (3), перемещение
точек С и В можно определить как величину
упругой деформации для 1-го звена по фор-
муле

( ) ( ) ( )1 1 1g p H p P p∆ = . (4)

В свою очередь для звена 1 силу P1 мож-
но определить как функцию от вертикально-
го ускорения точки А в виде произведения
вертикального ускорения, с которым движет-

Рис. 3. Упрощенная схема «платформа-контейнер-изделие»

Рис. 4. Структурная схема эквивалентной упругой системы
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ся точка А на сумму масс платформы с кон-
тейнером, блока изделия и опор контейнера
(звенья 2 и 3):

( )1 2 3 áë ÀP m m m ζ= + + && , (5)

где m2, m3 - массы 2-го и 3-го звена, áëm  –

масса блока, Àζ&&  - ускорение вертикальногоо
перемещения точки А.

С помощью формул (4) и (5) можно оп-
ределить перемещение точек С и В в виде
функции от ускорения вертикального пере-
мещения точки А:

( ) ( )1 Ag p F∆ ζ= && . (6)

Аналогично перемещения точек D и E
для звеньев 2 и 3 можно записать как функ-
ции от ускорений вертикального перемеще-
ния точек В и С, при этом определение уско-
рения в данных точках необходимо осуще-
ствлять с учетом деформации 1-го звена.

Для исследования с помощью получен-
ных передаточных функций величин перегру-
зок, возникающих в опорах изделия, необхо-
димо определить ускорение вертикальных
перемещений в точке А, которое, в свою оче-
редь, определяется интенсивностью морско-
го волнения.

Для определения вертикального ускоре-
ния перемещения точки А (рис. 4) рассмот-
рим основные параметры морского волнения

и его влияния на колебание судна [4].
Волнение представляет собой процесс

колебания морской поверхности.
Основными для рассматриваемой зада-

чи характеристиками морского волнения яв-
ляются:

- волновая ордината r – вертикальное
расстояние от любой точки профиля волны
до линии невозмущенного уровня моря
(рис. 5);

- угол ветрового склона α – угол между
касательной к профилю волны и горизонталь-
ной плоскостью.

Нерегулярность и определенная хаотич-
ность взволнованной поверхности моря дают
основание рассматривать ее как случайное
поле. В данном случае волновую ординату в
точке пространства считают случайным ста-
ционарным процессом. Для частотной харак-
теристики плоского нерегулярного волнения
как случайного стационарного процесса ис-
пользуем функцию спектральной плотности
волновых ординат Sr(ω) (энергетический
спектр), представляющую распределение
энергии волнения по различным частотам.
Эту функцию также называют волновым
спектром.

Для определения закономерности, опи-
сывающей параметры вертикального переме-
щения точки корпуса на встречном волнении,
используем схему, представленную на рисун-
ке 6.

Рис. 5. Профиль морской волны
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Абсолютное вертикальное перемеще-
ние точек в шпангоутном сечении Х, как сле-
дует из рисунка 6, равно

z xψ ζ= − .

Рассмотрим случай, когда контейнер с
объектом находится в центре тяжести кораб-
ля, т. е. на него оказывает влияние только вер-
тикальная качка. В соответствии с [5] упро-
щенное уравнение вертикальной качки мож-
но записать:

0 cosD S Sr t
g

ζ γ ζ γε σ+ =&& . (7)

При решении этого уравнения получаем

( )0
2 sin sin

1
r t x n t

x ζζ σ= −
−

; (8)

здесь r0 – полувысота действующих волн,
σ  – частота волн,

x
nζ

σ
= ,

o

Sgn
Vζ = , где S – площадь ватерлинии, V0 –

объем корабля по грузовую ватерлинию.

Возьмем вторую производную от урав-
нения (8) и получим уравнение вертикально-
го ускорения точки судна

( )2 2
2 sin sin

1
or t xn n t
x ζ ζζ σ σ= − −

−
&& . (9)

Рассмотрим уравнение (9) для следую-
щих условий:

r0 = 2 м, σ = 0,5 Гц, S = 2000 м2,
V0 = 40000 м3.

Оно примет вид

ζ&&  = 4,08(0,35sin0,7t – 0,49sin0,7t) = –
0,57Sin0,7t. (10)

Определим передаточные функции ко-
лебательных звеньев 1 и 2 на рис. 4, для чего
в формуле (3) примем:

1ε  = 0,7, 2ε  =0,9, T1 = 0,05, T2 = 0,067,
h1  = 3⋅10-6 м/Н, h2 = 5⋅10-7 м/Н,

áëm  = 6000 кг, m2 + m3 = 4000 кг..

Подставив представленные выше вели-
чины и выражение (10) поочередно в форму-
лы (5) и (4), получим уравнение вертикаль-
ного перемещения точки С относительно точ-
ки А:

Рис. 6. Схема вертикального перемещения точки судна: ζ  - вертикальное перемещение судна;
ψ  - угол наклона судна от килевой качки; z - вертикальное перемещение точки А
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31,68 10 sin 0,7Ñg t−= − × . (11)

Взяв вторую производную, получаем
уравнение ускорения перемещения точки С
относительно точки А:

30,82 10 sin 0,7Cg t−= ×&& . (12)

Аналогично получаем уравнение уско-
рения перемещения точки Е относительно
точки С:

53,18 10 sin 0,7Cg t−= − ×&& . (13)

В формулах (10), (12), (13)  максималь-
ные величины будут при sin 0,7t = 1:

maxξ&&  = -5,7⋅10-1 м/с2;

maxCg&&  = 0,82⋅10-3 м/с2;

maxEg&&  = – 3,18⋅10-5 м/с2.

Из полученных значений видно, что для
заданных в данном конкретном случае пара-
метров звеньев их влияние не значительно и
основной величиной, определяющей пере-
грузку в местах опирания объекта, будет ус-
корение, вызванное вертикальной качкой ко-
рабля.

Аналогично приведенному выше могут
быть найдены параметры движения для дру-
гих способов перемещения объектов морс-
ким транспортом и проведена их последую-
щая оптимизация.

Кроме того, в дальнейшем можно оп-
ределить связь между z и волновой ордина-

той r в комплексно-частотной области. Зави-
симость между изображениями z и r можно
представить схемой, включающей два парал-
лельно соединенных звена [6] (рис. 7).

Из представленной на рисунке 7 схемы
следует, что связывающая z(iω ) и r(iω ) пе-
редаточная функция  Wz(iω ) равна

( ) ( ) ( )zW i xW i W iψ ζω ω ω= − . (14)

Здесь Wψ (iω ) и Wζ (iω ) – известные пе-

редаточные функции между ψ , ζ  и волно-
вой ординатой r. По компонентам записи
Wz(iω ) в алгебраической форме определяет-
ся амплитудно-частотная характеристика
Аz(ω ):

2 2
Re Im( ) | ( ) |z z z zA W i W Wω ω= = + . (15)

Так как судно считается линейной сис-
темой, то z(t) – это нормальный стационар-
ный процесс. Его спектральная плотность

2( ) ( ) ( )z e z e r eS A Sω ω ω= . (16)

Дисперсия 2
zσ  перемещений z равняет-

ся нулевому спектральному моменту

2

0

( )z z e eS dσ ω ω
∞

= ∫ . (17)

Дисперсии скорости z&  и z&&  ускорения
могут быть найдены по формулам

( )2 2

0
z e z e eS dσ ω ω ω

∞

= ∫&
, (18)

Рис. 7. Зависимость изображений z и r
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( )2 4

0
z e z e eS dσ ω ω ω

∞

= ∫&& . (19)

Аналогично представленным выше
можно получить выражения, описывающие
колебания судна от бортовой качки.

Полученные выше математические вы-
ражения позволяют провести исследование
зависимости величин перегрузок, возникаю-
щих в местах опирания блоков изделия, от
интенсивности морского волнения, то есть от
величин бортовой, килевой и вертикальной
качки как от функций случайного процесса,
и осуществить формирование методов опти-
мизации способов гашения возникающих
воздействий на блоки РН.
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ANALYSIS OF LOADING CHARACTERISTICS OF “SOYUZ-ST” CARRIER ROCKET
MODULES IN PLACES OF THEIR SUPPORT DURING SEA TRANSPORTATION

© 2009 S. V. Shirokov

Samara Space Rocket Centre “TsSKB-Progress”

The paper describes sea transportation of carrier rocket modules. A mathematical model is proposed which
describes the dependence of loads in places of carrier rocket module support on vertical shifts of the vessel. The main
characteristics of sea choppiness are given, regularities describing vertical shifts of a point of the vessel during sea
choppiness are defined as a random process.

Carrier rockets, transportation, rigidity, sea choppiness, overloading, spectral density, dispersion.
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Условные обозначения:

*a  – скорость в минимальном сечении сопла;

γ – показатель адиабаты; *δ – толщина вы-
теснения; 0/ ρρε =  – безразмерная плот-

ность ( 0ρ – плотность на входе в сопло); F –

площадь; */ FFF aa =  – геометрическая сте-

пень расширения сопла; 0h  – полная энталь-

пия; М – число Маха; cµ  – коэффициент рас-

хода; 0η  – коэффициент динамической вяз-
кости; π = рст / pо – безразмерное давление на
стенке (где рст – давление на стенке, pо – дав-
ление на входе в сопло); *r – радиус мини-

мального сечения сопла; */ rRR ∗∗ = , где ∗R –
радиус кривизны стенки сопла в продольном
направлении для минимального сечения;
θ2 – угол наклона к оси стенки сверхзвуко-
вой части сопла; cϕ  – коэффициент полноты

удельного импульса сопла; kpϕ  – коэффици-
ент полноты тягового комплекса сопла;

*/ rxx =  – безразмерная продольная коорди-
ната.

Апробация разработанной автором чис-
ленной модели учета влияния вязкости на
течение в соплах ракетных двигателей малой
тяги (РДМТ) в приближении ламинарного

пограничного слоя со скольжением [1] осу-
ществлялась путем сравнения результатов
расчетов по этой методике  как с данными
экспериментов для сопел с конической сверх-
звуковой частью, так и с результатами расче-
тов по модели более высокого уровня на ос-
нове укороченных уравнений Навье–Стокса.

На рис. 1-5 показаны результаты апро-
бации применительно к влиянию вязкости на
локальные параметры течения газообразно-
го рабочего тела в соплах РДМТ.

На рис. 1 представлены результаты эк-
сперимента, проведенного автором в научно-
исследовательском центре космической энер-
гетики (НИЦ КЭ) КуАИ-СГАУ и имевшего
целью определение безразмерного статичес-
кого давления на стенке сопла (Θ2 = 15о,
γ =1,4) при числах Рейнольдса Re2=2·104

 и
Re2=2·105. На рис. 2 показаны результаты эк-
сперимента по определению безразмерного
статического давления на стенке сопла, по-
лученные Розе с помощью электронного пуч-
ка [2], а на рис. 3 – результаты Г. А. Евсеева
для экспериментального определения числа
Маха на оси сопла (Θ2 = 21.7о, γ = 1,4) [ 3 ].

На этих же рисунках показаны резуль-
таты расчетов в приближении пограничного
слоя с использованием разработанной авто-
ром численной методики [1], а также резуль-
таты расчетов Рэя [4] и О. И. Фирсова [5] в
приближении узкого канала.

УДК 621.453 + 533.6

АПРОБАЦИЯ ЧИСЛЕННОЙ МОДЕЛИ УЧЕТА ВЛИЯНИЯ ВЯЗКОСТИ
НА ТЕЧЕНИЕ В СОПЛАХ РАКЕТНЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ МАЛОЙ ТЯГИ

В ПРИБЛИЖЕНИИ ЛАМИНАРНОГО ПОГРАНИЧНОГО СЛОЯ
СО СКОЛЬЖЕНИЕМ

© 2009 С. А. Шустов

Самарский государственный аэрокосмический университет

Излагаются результаты апробации разработанной в [1] численной модели учета влияния вязкости на
течение в соплах ракетных двигателей малой тяги (РДМТ) в приближении ламинарного пограничного слоя со
скольжением путем сравнения результатов расчетов по этой модели как с экспериментальными результатами,
так и с результатами расчета по модели более высокого уровня (укороченных уравнений Навье-Стокса в при-
ближении узкого канала).

Сопло Лаваля, число Рейнольдса, эксперимент, численный расчет, профиль безразмерной плотности,
профиль числа Маха, коэффициент расхода, коэффициент потерь удельного импульса сопла.
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Рис. 1. Сравнение экспериментальных и расчетных результатов для безразмерного давления
на стенке сопла в диапазоне чисел Рейнольдса 1,2⋅104< Re2 <1,2⋅105

∆, ο – эксперимент автора (γ =1,4): Θ2 = 150, o – Re2 = 1,2⋅105, ∆ - Re2 = 1,2⋅104

1 – расчет в одномерном невязком приближении;
2, 3 – расчет автора в приближении пограничного слоя:

2 – Re2 = 1,2⋅105, Θ2 = 150, 3 – Re2 = 1,2⋅104, Θ2 = 150

4, 5 – расчет в приближении узкого канала по методике О. И. Фирсова [5]:
4 – Re2 = 1,2⋅105, Θ2 = 150, 5 – Re2 = 1,2⋅104, Θ2 = 150
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Рис. 2. Сравнение экспериментальных и расчетных результатов
для безразмерного давления на стенке сопла при Re3=690:

1 – эксперимент Розе [ 2 ] (γ  = 1,40, Θ2=200), 2 – расчет в одномерном невязком приближении,
3 – расчет автора в приближении пограничного слоя, 4 – расчет Рея [ 4 ] в приближении узкого канала
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На рис. 1-3 , а также при последующем
изложении под числом Рейнольдса Re2 под-
разумевается следующая его форма:

0

**0
2

2
Re

η
ρ ra ⋅⋅⋅

= , (1)

а число Рейнольдса Re3  определяется выра-
жением

0

*00
3

2
Re

η
ρ rh ⋅⋅

= . (2)

Это обусловлено тем, что оба вида чис-
ла Рейнольдса широко используются как в
отечественной, так и зарубежной литературе.

Как показывают зависимости на рис. 1
и 2, по мере уменьшения числа Рейнольдса
статическое давление в невязком ядре может
увеличиваться в несколько раз по сравнению
с его значениями в одномерном невязком при-
ближении, что связано с обратным влиянием
пограничного слоя на течение в невязком
ядре. Результаты, представленные на рис. 3,
показывают, что вязкость оказывает суще-
ственное влияние на характер изменения чис-
ла Маха на оси сопла (в сторону уменьше-

ния по сравнению с невязким приближени-
ем из-за обратного влияния пограничного
слоя на течение в невязком ядре).

Сравнение результатов расчета на рис.
1-3 в приближении пограничного слоя как с
результатами эксперимента, так и с расчетом
в приближении узкого канала показывает их
удовлетворительное согласование.

Результаты экспериментального иссле-
дования влияния вязкости на поперечные
профили безразмерной плотности ε (r) [2] и
числа Маха М(r) [3] для различных сечений
сверхзвуковой части сопла в диапазоне чи-
сел Рейнольдса Re3 от 690 до 1230 показаны
на рис. 4, 5.

Характерное влияние вязкости на попе-
речный профиль ε(r) проявляется в суще-
ственной зависимости безразмерной плотно-
сти от радиуса из-за уменьшения безразмер-
ной плотности на оси и увеличения на стен-
ке (по сравнению с невязким одномерным
расчетом). Как показано на рис. 4, при
F а = 53 и числе Рейнольдса Re3 = 690 разли-
чие в значениях безразмерной плотности на
оси и на стенке сопла достигает восьмикрат-
ной величины.

Рис. 3. Сравнение экспериментальных и расчетных результатов по определению
числа Маха на оси сопла при Re3 = 1230:

ο – эксперимент Г. А. Евсеева  [3] (Re3=1230, Θ2 = 21,70, γ =1,4);
1 – расчет в одномерном невязком приближении; 2 – расчет автора в приближении пограничного слоя,

3 – расчет в приближении узкого канала по методике О. И. Фирсова [5]
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Рис. 4. Сравнение экспериментальных и расчетных результатов для поперечных
профилей безразмерной плотности пограничного слоя при Re3=690 (γ =1,4, Θ2 = 200)

• – эксперимент Розе [2] при aF  = 9,2 ( x = 6);

 o – эксперимент Розе [2 ] при aF = 53 ( x =17,7);

 
 – расчет в одномерном невязком приближении;

 
 – расчет автора в приближении пограничного слоя:

1 – расчет при aF  =9.2; 2– расчет при aF =53
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Рис. 5. Сравнение экспериментальных и расчетных результатов по определению поперечных профилей
чисел Маха при Re3=1230 (γ =1,4, Θ2 = 21,70)

• – эксперимент Г. А. Евсеева [3], x =11.1, aF =19; ο – эксперимент [3], x = 23,4, aF =86;
1, 2 – расчет автора в приближении пограничного слоя;

3, 4 – расчет в приближении узкого канала по методике О. И. Фирсова [5]
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Зависимости на рис. 5 показывают су-
щественное влияние вязкости на профиль
числа Маха М (r) при течении рабочего тела
в сверхзвуковой части сопла. Отметим так-
же наличие существенной величины сколь-
жения скорости, которая для условий тече-
ния на срезе сопла применительно к зависи-
мостям на рис. 5 cоставляет около 150 м/с.

Приведенные на рис. 4, 5 результаты для
поперечных профилей безразмерной плотно-
сти и числа Маха показывают удовлетвори-
тельное согласование результатов расчетов по
разработанной численной методике учета
влияния вязкости в приближении ламинар-
ного пограничного слоя [1] как с эксперимен-
тальными данными, так и с результатами рас-
четов в приближении узкого канала.

На рис. 6-11 показаны результаты апро-
бации применительно к влиянию вязкости на
интегральные параметры течения рабочего
тела в соплах РДМТ. К числу основных ин-
тегральных параметров потока применитель-
но к течениям в соплах РДМТ относятся тол-
щина вытеснения δ* , коэффициент расхода
µс , коэффициент потерь удельного импульса
сопла ϕс и коэффициент полноты тягового
комплекса ϕкр.

На рис. 6 на примере сопла с конической
сверхзвуковой частью (Θ2 = 21,7о , γ = 1,4 ),
исследованного экспериментально в [3], по-
казаны расчетные зависимости δ*(х) для чи-
сел Рейнольдса Re3 =1,23·103 и Re3 = 1,23·105,
полученные в приближении пограничного
слоя с использованием методики [1]. Отме-
тим, что характерной особенностью зависи-
мости δ*(х) в соплах РДМТ является наличие
минимума этой зависимости в трансзвуковой
части сопла, что объясняется наличием боль-
шого отрицательного продольного градиен-
та давления в трансзвуковой части сопла. За-
висимости, приведенные на рис. 6, показы-
вают, что при Re3= 1,23·103 пограничный слой
занимает основную часть области течения
вблизи среза сопла.

На том же рисунке приведены резуль-
таты работы [3] по экспериментальному оп-
ределению величины δ*(х) при Re2 = 1,23·103,
которые хорошо согласуются с расчетами по
методике [1].

На рис. 7 приведены результаты расче-
та коэффициента расхода для сопел с различ-
ной формой трансзвуковой части в диапазо-
не чисел Рейнольдса Re2 от 102 до 105 в при-
ближении пограничного слоя по методике [1].

Рис. 6. Сравнение экспериментальных и расчетных результатов для зависимости толщины
вытеснения по длине сопла при различных числах Re3 (γ =1,4, Θ2 = 21,70)

• – эксперимент Г. А. Евсеева [3] при Re3 = 1,23⋅103,
 1 – расчет автора в приближении пограничного слоя при Re3 = 1,23⋅103,
2 – расчет автора в приближении пограничного слоя при Re3 = 1,23⋅105
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Здесь же показано сравнение этих результа-
тов как с результатами экспериментов Розе
[2], Кулувы и Хосэка [6] и автора данной ра-
боты, так и с результатами расчета в прибли-
жении узкого канала по методике О. И. Фир-
сова [5].

Приведенные на этом рисунке резуль-
таты показывают весьма сильную зависи-
мость коэффициента расхода от числа Рей-
нольдса и формы трансзвуковой части сопла,
а также существенное влияние скольжения
скорости на величину коэффициента расхо-
да при Re2 < 2·103. Зависимости, приведен-
ные на рис. 7, свидетельствуют о хорошем
согласовании результатов расчета величины
коэффициента расхода в приближении погра-
ничного слоя [1] как с экспериментом, так и
с расчетом в приближении узкого канала в
широком диапазоне чисел Рейнольдса – от
Rе2 =102  до Re2=105 .

На рис. 8-11 приведены результаты эк-
спериментального определения влияния вяз-
кости на потери удельного импульса и вели-
чину тягового комплекса для сопел РДМТ в
диапазоне чисел Рейнольдса Re2 от 70 до 105,
полученные как автором работы в НИЦ КЭ
СГАУ, так и в работах [7,8 ].

Эти результаты относятся к соплам
РДМТ с конической сверхзвуковой частью
при использовании в качестве рабочего тела
либо осушенного воздуха с температурой на
входе в сопло порядка 300 К (рис. 8), либо
газообразных азота (рис. 9, 11) и водорода
(рис. 10). Такие условия эксперимента обес-
печивают наиболее надежное сравнение экс-
периментальных и расчетных результатов
определения потерь из-за трения и рассеяния
в широком диапазоне чисел Рейнольдса.

Результаты, приведенные на рис. 8-10,
показывают, что потери удельного импульса

Рис. 7. Сравнение экспериментальных и расчетных результатов длякоэффициента
расхода µс в диапазоне чисел Re2 от 102 до 105

а) 0,5R∗ = ; • - эксперимент Розе [2]; расчет автора в приближении пограничного слоя:
1 – с учетом скольжения; 2 – без учета скольжения;

3- расчет в приближении узкого канала по методике О.И Фирсова [5] ;

б)  – 20R∗ = ; о – эксперимент Кулувы и Хосэка [6]; ⊕ – эксперимент автора; расчет автора
в приближении пограничного слоя: 4 – с учетом скольжения; 5 – без учета скольжения;

 - расчет в приближении узкого канала по методике О. И. Фирсова [5];

/R r R∗ ∗ ∗= , где r∗  и R∗  – соответственно радиусы минимального сечения и кривизны стенки соплаа
в продольном направлении для минимального сечения
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Рис. 8. Сравнение экспериментальных и расчетных результатов для потерь удельного импульса
в диапазоне чисел Re2 от 103 до 105

∆ – эксперимент автора  для конических сопел (θ2 = 100; γ= 1,4);
1 – расчет автора в приближении пограничного слоя;

⊕ – расчет в приближении узкого канала по методике О. И. Фирсова [5]
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Рис. 9. Сравнение экспериментальных и расчетных результатов для потерь

удельного импульса в диапазоне чисел Re2 от 2106 ⋅ до 4102 ⋅
ο – эксперимент В. А. Бутенко и др. [7] для конических сопел (θ2 = 170; γ= 1,4);

1 – расчет автора в приближении пограничного слоя;
⊕ – расчет в приближении узкого канала по методике О. И. Фирсова [5]
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в указанном диапазоне чисел Рейнольдса со-
ставляют от 2 % (для верхней границы диа-
пазона) до 24 % (для нижней границы диапа-
зона). На этих же рисунках приведены резуль-
таты расчетов потерь удельного импульса в
приближении пограничного слоя с использо-
ванием методики [1], а также результаты рас-
четов в приближении узкого канала c исполь-
зованием методики [5]. Результаты сравнения
показывают, что расчет потерь удельного
импульса в приближении пограничного слоя
по методике [1] хорошо согласуется с экспе-
риментом во всем диапазоне чисел Рей-
нольдса.

Результаты расчета в приближении уз-
кого канала дают несколько завышенные по-
тери удельного импульса при Re2 < 104

(рис. 9, 10). Так, при Re2=103 это различие со-
ставляет около 3,5 %. На рис. 10 приведены,
кроме того, результаты расчета коэффициен-
та полноты удельного импульса ϕс  авторов
работы [8] (кривая 4), а также результаты рас-
чета по методике [9] (кривая 3), не учитыва-
ющей обратное влияние пограничного слоя

на течение в невязком ядре. Результаты этих
расчетов дают значительное завышение ко-
эффициента ϕс и плохо согласуются с экспе-
риментом.

На рис. 11 показаны результаты экспе-
риментального определения коэффициента
полноты тягового комплекса ϕкр в диапазоне
чисел Рейнольдса Re2

 от 5·102 до 2·104, полу-
ченные в [7]. Там же приведены результаты
расчетного определения величины ϕкр в при-
ближении пограничного слоя и узкого кана-
ла в соответствии с методиками [1] и [5].

Анализ этих результатов показывает,
что уменьшение величины тягового комплек-
са из-за влияния вязкости в указанном диа-
пазоне чисел Рейнольдса составляет от 8 %
до 40 %, а результаты газодинамического рас-
чета в приближении пограничного слоя удов-
летворительно согласуются как с эксперимен-
том, так и с расчетом в приближении узкого
канала.

В целом результаты апробации, изло-
женные в данной работе, позволяют сделать
вывод о приемлемой степени адекватности

Рис. 10. Сравнение экспериментальных и расчетных результатов для потерь удельного импульса

в диапазоне чисел Re2 от 2105 ⋅ до 3104 ⋅

∆ – эксперимент работы [8 ] ( aF  = 100, Θ2 = 200, γ  = 1.4);
1 – расчет автора в приближении пограничного слоя по методике [1] с использованием

интегральных параметров; 2 – расчет автора в приближении пограничного слоя по методике [1]
с использованием локальных параметров; 3 – расчет в приближении пограничного слоя по методике [9]; 4 –

расчет авторов работы [8]; ⊕ – расчет в приближении узкого канала по методике [5]
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методики [1] для учета влияния вязкости при
расчете как локальных, так и интегральных
характеристик сопел РДМТ в диапазоне чи-
сел Рейнольдса Re2 от 

2105 ⋅  до 105, что соот-
ветствует диапазону тяг РДМТ от 10-3 Н до
103 Н.
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1. Постановка задачи
В современных системах управления

пространственным положением аэрокосми-
ческих летательных аппаратов (ЛА) различ-
ного назначения в условиях орбитальных и
межпланетных полетов, а также при полетах
в верхних слоях атмосферы планет основным
видом исполнительных органов являются
ракетные двигатели малой тяги (РДМТ) как
на газообразном рабочем теле (ГРДМТ), так
и на жидких компонентах топлива (ЖРДМТ).
Тяга РДМТ находится в диапазоне от сотых
долей ньютона до нескольких килоньютонов.
Этому диапазону тяг соответствует диапазон
чисел Рейнольдса, на 3-5 порядков более низ-
кий, чем для сопел ракетных двигателей боль-
ших тяг, что приводит к существенно более
значительному влиянию вязкости на энерге-
тические, расходно-тяговые и габаритно-мас-
совые характеристики.

В настоящей статье рассматривается
возможность использования учета влияния
вязкости на течение в соплах РДМТ в при-
ближении ламинарного пограничного слоя со
скольжением скорости. До настоящего вре-
мени остаются открытыми вопросы, связан-
ные с границами применимости этого при-
ближения по числу Рейнольдса как сверху,
так и снизу.

Существование нижней границы связа-
но как с возможностью использования допу-
щения о разделении области течения на не-
вязкое ядро и пограничный слой, так и с на-
рушением гипотезы о сплошности течения в
соплах РДМТ при достаточно низких числах
Рейнольдса. Известны попытки использова-
ния в области низких чисел Рейнольдса чис-
ленных моделей учета вязкости в соплах Ла-
валя, основанных на использовании либо
укороченных [1], либо полных [2] уравнений
Навье-Стокса. Однако вследствие значитель-
ной вычислительной сложности   практичес-
кого использования эти модели не нашли.
Верхняя граница применимости приближе-
ния ламинарного пограничного слоя по чис-
лу Рейнольдса связана с переходом от лами-
нарного к турбулентному характеру течения
в пограничном слое сопел РДМТ. Проблемы,
связанные с особенностями этого перехода в
соплах РДМТ, рассматриваются в работе [3],
где показано, что ламинарный характер те-
чения в пограничном слое сохраняется в со-
плах ЖРДМТ вплоть до тяги 400 Н. Однако
данные о характере течения в пограничном
слое сопел ЖРДМТ с более высоким уров-
нем тяги весьма немногочисленны и имеют
противоречивый характер.
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Приводится описание численной модели влияния вязкости на течение в соплах ракетных двигателей
малой тяги, разработанной в научно-исследовательском центре космической энергетики СГАУ. Излагаются при-
нятые допущения используемой физической модели. Дается описание математической модели в виде уравне-
ний в частных производных, выражающих законы сохранения массы, количества движения и энергии приме-
нительно к течению в ламинарном пограничном слое сопел ракетных двигателей малой тяги (РДМТ) с отрица-
тельным продольным градиентом давления при граничных условиях скольжения скорости и скачка температу-
ры на стенке сопла. Излагается разработанный алгоритм численного решения уравнений математической мо-
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В связи с этим до настоящего времени
отсутствуют и апробированные расчетные
методы учета влияния вязкости на течение в
соплах РДМТ. Поэтому создание адекватной
и удобной для практического использования
методики учета влияния вязкости на течение
в соплах РДМТ относится к разряду актуаль-
ных сложных научных проблем, имеющих
важное практическое значение. В данной ра-
боте излагается решение этой проблемы на
основе использования численной модели ла-
минарного пограничного слоя со скольжени-
ем скорости.

2. Используемая физико-
математическая модель

Используются следующие допущения,
основанные на анализе имеющихся расчет-
но-теоретических и экспериментальных дан-
ных как отечественных, так и зарубежных
авторов о влиянии вязкости на течение в
соплах РДМТ:

- разделение области течения в соплах
РДМТ на невязкое ядро и пограничный слой
возможно вплоть до чисел Рейнольдса, соот-
ветствующих нижней границе диапазона тяг
РДМТ; характер течения в пограничном слое
по всей длине сопла РДМТ является лами-
нарным;

- процесс течения рабочего тела в РДМТ
является  стационарным, объемные силы от-
сутствуют;

- течение рабочего тела,  как в погра-
ничном слое, так и невязком ядре является

однофазным; изменение химического соста-
ва и конденсация рабочего тела отсутствует;

- рабочее тело является совершенным
газом, число Прандтля равно единице;

- теплообмен между рабочим телом и
стенкой сопла отсутствует (для сопел ГРДМТ
возможность использования этого допуще-
ния очевидна; возможность использования
этого допущения для сопел ЖРДМТ основа-
на на анализе результатов работы [4]);

- влиянием поперечной кривизны на
параметры пограничного слоя можно пренеб-
речь (возможность использования такого до-
пущения основана на результатах работы [5]).

При этих допущениях уравнения сжи-
маемого осесимметричного пограничного
слоя с учетом продольного градиента давле-
ния в системе координат (s, n) показаны на
рис. 1.

Эти уравнения имеют следующий вид
[6]:
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где ρ – плотность; u, v – скорость соответ-
ственно в продольном и поперечном направ-

Рис. 1. Системы координат (s, n) и (r, z), используемые в уравнениях пограничного слоя на стенке сопла
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лениях; i – энтальпия; Т – температура; µ –
динамический коэффициент вязкости; λ – ко-
эффициент теплопроводности газа; rw – ра-
диус вращения образующей осесимметрич-
ного сопла; нижние индексы: о – значение
параметра в заторможенном потоке; е – зна-
чение параметра на границе пограничного
слоя; w – значение параметра на стенке.

Кроме уравнений (1), (2), (3) использу-
ется уравнение состояния совершенного газа,

условие 0=
∂
∂
n
p

 в пределах пограничногоо

слоя, а также зависимости коэффициентов µ
и λ от температуры в виде соответствующих
формул Сазерленда.

В [6] для системы уравнений (1), (2), (3)
на стенке использовались граничные условия
«прилипания», соответствующие сплошному
течению (число Кнудсена Kn → 0), однако
применительно к РДМТ этот вопрос требует
дополнительного анализа. В связи с этим на
рис. 2. показаны области течения в коорди-
натах 2Re−M , соответствующие различным
значениям числа Кнудсена [7] (M – число
Маха, 2Re  – число Рейнольдса, у которого в
качестве характерных значений длины и ско-
рости выбраны соответственно диаметр и
скорость в минимальном сечении сопла). На
том же рисунке показана область, соответ-
ствующая течениям в соплах РДМТ. В соот-
ветствии с рис. 2 для сопел РДМТ основной
является область течения со скольжением, и

лишь верхнему диапазону тяг соответствует
область сплошного течения. В связи с этим
наиболее естественным для сопел РДМТ яв-
ляется выбор граничных условий со сколь-
жением, при Kn → 0 переходящих в гранич-
ные условия, соответствующие сплошному
характеру течения.

В связи с этим для продольной скорос-
ти граничные условия скольжения выбраны
в виде [8]
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где αu – коэффициент аккомодации скорости
молекул для стенки, R0 – универсальная га-
зовая постоянная, µг – молекулярный вес.

Граничные условия для температуры на
стенке зависят от рассматриваемой задачи.
Для сопел РДМТ чаще всего заданной явля-
ется температура стенки. В этом случае гра-
ничные условия на стенке принимают соглас-
но [8] вид:
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где αt – коэффициент аккомодации темпера-
туры молекул для стенки, γ – показатель изо-
энтропы расширения, Pr – число Прандтля.

Рис. 2. Области течения, характерные для сопел РДМТ
Области течения: I – свободномолекулярная (Kn > 10); II – переходная (10 > Kn > 0,1);

III – со скольжением (0,1< Kn < 0,01), IV – сплошная (Kn < 0,01); P – тяга РДМТ
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На внешней границе пограничного слоя
используются обычные условия:

)(),( sUnsu ee = , (6)

)(),( sTnsT ee = , (7)

где Ue (s), Te (s) – соответственно продольная
скорость и температура на внешней границе
пограничного слоя. Параметры течения на
внешней  границе пограничного слоя опре-
деляются в процессе расчета этого течения в
невязком ядре. Применительно к течениям в
соплах РДМТ расчет течения в невязком ядре
является самостоятельной весьма сложной
задачей, особенно если это течение продук-
тов сгорания в соплах ЖРДМТ с профилиро-
ванной сверхзвуковой частью сопла. Мето-
дика численного решения этой задачи изла-
гается в [4].

Отметим, что с учетом принятых допу-
щений уравнения (1) и (2) могут быть реше-
ны независимо от уравнения энергии, а ре-
шением уравнения энергии является следу-
ющая зависимость, связывающая профиль
температуры в пограничном слое с профилем
продольной скорости [9]:
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Профиль продольной скорости в (8)
должен быть получен из решения динамичес-
кой системы уравнений (1), (2) с граничны-
ми условиями (4)-(7). Эта система уравнений
может быть решена численно с использова-
нием той или иной разностной схемы. Основ-
ные трудности такого решения связаны с не-
обходимостью учета больших градиентов
рассчитываемых параметров как в продоль-
ном, так и в поперечном направлениях, что
вызывает необходимость уменьшения шага
разностной сетки и связанный с этим рост
требуемых вычислительных ресурсов. В свя-
зи с этим далее излагается интегральный
метод расчета ламинарного пограничного
слоя в осесимметричных соплах РДМТ с уче-
том сжимаемости и продольного отрицатель-
ного градиента давления.

3. Численный метод расчета, основанный
на использовании однопараметрического

интегрального подхода
Однопараметрический интегральный

метод расчета ламинарного пограничного
слоя был впервые предложен Т. Карманом и
К. Польгаузеном, затем развит Н. Е. Кочиным
и Л. Г. Лойцянским применительно к плос-
ким течениям несжимаемой жидкости с про-
дольным градиентом скорости и обобщен для
осесимметричных течений сжимаемого газа
с продольным градиентом давления в рабо-
тах Ротта и Крабтри, Коэна и Решотко [7],
В.С. Авдуевского и Р.М. Копяткевича [6]. В
соответствии с этим методом, последователь-
но используя преобразования Дородницына-
Стюартсона и Степанова-Манглера [6,7], от
исходных  уравнений (1), (2) приходим к си-
стеме уравнений
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описывающих течение в плоском несжимае-
мом пограничном слое.

В уравнениях (9) и (10) ζ и η – коорди-
наты соответственно в продольном и попе-
речном направлении, U и V – продольная и
поперечная скорости, Ue – скорость в невяз-
ком ядре, величина v в (10) и последующих
выражениях соответствует кинематическому
коэффициенту вязкости.

Для системы уравнений (9) и (10) мож-
но записать интегральное уравнение импуль-
сов
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)(ς∗∆  – толщина вытеснения,

)(ς∗∗∆ – толщина потери импульса.

Характер зависимостей )( ∆fF  и

)( ∆fH , а следовательно, и вид зависимостей

)(ς∆f , )(* ς∆ , )(** ς∆  определяется в однопа-
раметрическом методе выбором того или ино-
го семейства скоростей в пограничном слое,
зависящем от характера течения в невязком
потоке. Вопрос о выборе конкретного семей-
ства скоростей применительно к рассматри-
ваемой задаче о расчете параметров ламинар-
ного пограничного слоя в соплах РДМТ рас-
сматривается в следующем разделе данной
статьи. Там же рассматривается вопрос и о
конкретном виде зависимостей ( )F f∆  и

( )H f∆ .
При линейном характере зависимости

( )F f a b f∆ ∆= − ⋅ (12)

уравнение (11) имеет, согласно [7], интеграл
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Переходя в (13) к физическим перемен-
ным, получим

0

7 3
2

2 1

7 3
2

1 2
0

0

[1/ ( )] ( )( )
( ) ( )

( )( ) ( ) ( ) ( ),
( )

e e
b

w e

s
b

e e w
s

a s d sf s
r s M s ds

C sM s s r s ds f s
C s

γ
γ

∆

γ
γ

∆

π π

π

−

+

−

−

= − ⋅

⋅ +∫

(14)

где

7 3
2 121 ( )( ) ( ) [ ( ) ( )]

( )
b e

e w
e

d sC s M s r s
s ds

γ
γ π

π

−
−= .

(15)

В (14) и (15) Ме и πе – число Маха и без-
размерное давление на границе погранично-
го слоя с невязким ядром,  /e e ocp pπ = , где
pe и poc – соответственно статическое давле-
ние на границе пограничного слоя с невяз-
ким ядром и давление на входе в сопло.

В (14) значению координаты ( )os  со-
ответствует расстояние от начала цилиндри-
ческой части камеры сгорания до входа в со-

пло, а величина ( )of s∆  определяется по
формуле
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Толщина потери импульса на входе в

сопло ( )**
os∆ , входящая в формулу (16), оп-

ределяется зависимостями
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При этом зависимость (18) определяет изме-
нение толщины вытеснения для погранично-
го слоя при течении несжимаемой жидкости
на цилиндрической поверхности с постоян-
ным радиусом кривизны.

Распределение формпараметра ( )f s
по длине сопла с учетом сжимаемости может
быть найдено по формуле

2 3
1( ) ( ) ( )ef s s f s

γ
γ

∆τ
−
−= ⋅ , (19)

где ( ) ( ) /e e ocs T s Tτ =  - безразмерная темпера-

тура, ocT  - температура рабочего тела на вхо-
де в сопло.

Известное распределение формпара-

метра ( )f s  позволяет определить толщину
потери импульса по длине сопла

**( ) ( ) /( / )w es f s v du dsδ = ⋅ , (20)
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а затем толщину вытеснения

* **( ) ( ) ( )s s H sδ δ= ⋅ . (21)

В формуле (21) зависимость ( )H s  с
учетом сжимаемости определяется через за-

висимость ( )H s∆ :

( ) [( ( ) 1) / ( )] 1eH s H s s∆ τ= + − . (22)

Использование зависимостей (14)-(22)
позволяет при известных параметрах течения
в невязком ядре определить интегральные
параметры пограничного слоя по всей длине
сопла, в том числе в минимальном сечении и
на срезе. Это обеспечивает возможность
учесть влияние вязкости на величину расхо-
да сопла, а также определить величину по-
терь удельного импульса из-за трения.

Действительный расход через сопло
определяется с помощью коэффициента рас-
хода µс:

èä cm m µ= ⋅& & , (23)

где (1 )(1 )c I ò ðµ ∆µ ∆µ= − − . (24)

Первый сомножитель в (24) определя-
ет уменьшение расхода из-за криволинейно-
сти поверхности перехода через скорость зву-
ка в области минимального сечения сопла.
При радиусной форме этой части сопла ве-
личина I∆µ  определяется с помощью зави-
симости

1,41
*0,01I R∆µ −= , (25)

аппроксимирующей, как показано в [10], ре-
зультаты численных расчетов в диапазоне

*0, 5 10R≤ ≤  с погрешностью, не превыша-

ющей 0,1%; при * 10R >  величина I∆µ  при-

нимается равной нулю. Величина *R  равна
отношению радиуса скругления трансзвуко-
вой части сопла в продольном направлении
к радиусу минимального сечения.

Второй сомножитель в (24) характери-
зует уменьшение расхода из-за влияния вяз-

кости и для осесимметричного сопла опре-
деляется следующим образом:

*
* *2( / )ò ð r∆µ δ= . (26)

В соплах ракетных двигателей для оп-
ределения потерь удельного импульса из-за
трения используется следующая зависимость
[10]:

**

2
2 ( ) / ( )( )

1 1/( ( ))
w

ò ð
e

s r ss
M s

δ
ξ

γ
=

+ . (27)

При этом в стандартном варианте этой
зависимости для сопел маршевых ЖРД под
зависимостью rw(s) понимается радиус кон-
тура сопла, а Me (s) – число Маха на стенке
сопла в невязком приближении. Использова-
ние стандартного варианта зависимости (27)
для расчета потерь из-за трения в соплах
РДМТ приводит к значительной  погрешно-
сти из-за нарастания пограничного слоя по
длине сопла, что приводит к уменьшению
эффективного сечения сопла и росту давле-
ния на стенке сопла из-за обратного влияния
пограничного слоя на течение в невязком
ядре. Для уменьшения этой погрешности не-
обходимо использование модифицированно-
го варианта зависимости (27), в котором под
rw(s) понимается радиус сопла, уменьшенный
на толщину вытеснения δ*(s), а под зависи-
мостью Me(s) – число Маха на стенке сопла,
определенное с учетом обратного влияния
пограничного слоя на течение в невязком
ядре.

Для реализации изложенной методики
применительно к расчету параметров лами-
нарного пограничного слоя по всей длине
сопел РДМТ необходимо решить следующие,
пока открытые, проблемы:

- установить возможность линеариза-
ции функции ( )F f∆  и выявить вид зависи-

мости ( )H f∆  во всем диапазоне значений па-
раметра градиентности β, характерного для
сопел РДМТ, в том числе для трансзвуковой
части сопел РДМТ, в которой реализуются
большие продольные отрицательные гради-
енты давления;
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- обеспечить учет влияния скольжения
скорости на параметры течения в погранич-
ном слое сопел РДМТ, а также возможность
расчета не только интегральных, но и локаль-
ных параметров в пограничном слое для лю-
бого заданного сечения сопла РДМТ;

- учесть обратное влияние погранично-
го слоя на течение в невязком ядре для сверх-
звуковой части сопла.

Решению этих проблем посвящен сле-
дующий раздел данной статьи.

4. Выбор автомодельного семейства
скоростей  в ламинарном пограничном

слое  РДМТ с учетом скольжения
скорости на основе использования

уравнения Фокнера-Скан
В качестве семейства скоростей в одно-

параметрическом методе расчета интеграль-
ных параметров ламинарного пограничного
слоя сопел РДМТ выбрано автомодельное
семейство скоростей для класса течений с
изменением скорости в невязком ядре в со-
ответствии с зависимостью

m
eU cς= . (28)

Для этого класса течений возможно умень-
шение на единицу числа независимых пере-
менных в уравнениях (9)…(10) за счет пере-
хода к новой независимой переменной [7]:

 

β
ηηςξ

0

2
1 '

2
1

v
U

v
cm e

m

=
+

=
−

, (29)

где β, называемый параметром градиентнос-
ти, определяется выражением

2 /( 1)m mβ = + . (30)

В результате этого преобразования вме-
сто системы уравнений (9)-(10) в частных
производных приходим к обыкновенному
дифференциальному уравнению третьего
порядка, названному по имени авторов, впер-
вые получивших его, уравнением Фокнера-
Скан:

3 2
2

3 2

( ) ( ) ( )( ) [( ) 1]d d d
d d d
ϕ ξ ϕ ξ ϕ ξ

ϕ ξ β
ξ ξ ξ

+ = − (31)

с краевыми условиями скольжения скорости
на стенке:

(0) 0ϕ = , 0'(0)ϕ ϕ= ,  1)(' →ξϕ  при  ∞→ξ .
(32)

Функция ϕ(x) в уравнении (31) имеет
смысл безразмерной функции тока, а ее про-
изводная '( )ϕ ξ  имеет смысл безразмерной
продольной скорости в пограничном слое.

Анализ показывает, что применитель-
но к рассматриваемой задаче возможность
использования однопараметрического мето-
да расчета параметров ламинарного погра-
ничного слоя для сопел РДМТ в первую оче-
редь связана с численным решением уравне-
ния (31) с краевыми условиями (32) в широ-
ком диапазоне значений параметра градиен-
тности 0 < β ≤ 500 при граничных условиях
скольжения, соответствующих примерному
диапазону параметра (0)ϕ ′  от 0 до 0.4. В ди-
апазоне значений 0 > β ≤ 2.4 уравнение (31)
было впервые решено Хартри без учета гра-
ничных условий скольжения[7]. В [6] была
показана необходимость решения уравнения
Фокнера-Скан при значениях параметра гра-
диентности β  > 2 для расчета параметров по-
граничного слоя в трансзвуковой части сопел
Лаваля, где реализуются максимальные отри-
цательные градиенты давления. Для этого в
[6] использовалось приближенное решение
уравнения Фокнера-Скан в виде

2' ) 3 ( / 2 1,146) 2( thϕ ξ β ξ= + − . (33)

Так же, как и в решении Хартри, в [6]
не рассматривались граничные условия
скольжения.

В данной работе предлагается методи-
ка численного решения уравнения Фокнера-
Скан для произвольных значений β  > 0 c гра-
ничными условиями скольжения, включаю-
щего, как частный случай, и решение Харт-
ри.

Используемая методика численного ре-
шения уравнения (31) заключается в том, что
исходная краевая задача (31), (32) сводится к
задаче Коши для системы дифференциаль-
ных уравнений первого порядка:
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'( ) ( )uϕ ξ ξ= , (34),

'( ) ( )u vξ ξ= , (35)

2'( ) [ ( ) 1] ( ) ( )v u vξ β ξ ξ ϕ ξ= − − ⋅ . (36)

Начальные условия для функций ϕ, u и
v при 0ξ =  уточняются в процессе последо-
вательного решения задачи Коши. В началь-
ном приближении это следующие значения:

(0) 0ϕ = , (0) 0u = , (0) 6 (1.146)
2

thβ
ν = ⋅ ⋅ .

(36)
Для определения начального приближе-

ния граничного условия v(0) использовалось
приближенное решение (33), полученное в
[6], из которого дифференцированием полу-
чаем выражение для v(0) в (36).

Бесконечный интервал изменения вели-
чины ξ заменяется конечным 0 w< ξ < ξ  и
разбивается на отрезки одинаковой длины с
шагом /wh Nξ= .

Задача Коши при данных граничных
условиях решается численно методом Рунге-
Кутта. После определения функций v(ξ), ϕ(ξ),
u(ξ), на интервале (0, )wξ  производится уточ-
нение граничного условия v(0):

( 1) ( ) ( 1)(0) (0)r r rvν ν δ+ += + , (37)

где r – номер итерации; ( 1) ( ) / 2r rvδ δ+ =  – ве-
личина поправки.

Величина поправки ( )ã 1vδ +  может быть
как положительной, так и отрицательной.

Если выполняется условие ( ) ( ) 1ã
wu ξ < , тоо

поправка ( )ã 1vδ +  положительна. Если выпол-

няется условие ( ) ( ) 1ã
wu ξ > , то поправкаа

( )ã 1vδ +  отрицательна. Расчет прекращается
при достижении заданной точности в соот-

ветствии с условием vδ ε< , где -610ε = .
Для заданного сечения сопла решение

уравнения Фокнера-Скан (31) с неизвестны-
ми  заранее граничными условиями скольже-
ния описывается ниже.

По величине формпараметра f∆, методи-
ка определения которого изложена выше в
разделе 3, устанавливается величина парамет-
ра градиентности β, соответствующая задан-
ному сечению сопла с продольной ордина-
той s:

4 2

5 3 6 4

( ) 3,763 271,4 ( ) 0,6980 10 ( )
0,7294 10 ( ) 0,2811 10 ( ).

s f s f s
f s f s

∆ ∆

∆ ∆

β = − + ⋅ −

− ⋅ + ⋅

(38)

Для определения граничного условия
скольжения в процессе r-ой итерационной
процедуры используются следующая зависи-
мость:

( )
( )'(0)

r
r w

e

U
U

ϕ = . (39)

Величина ( )r
wU  в (39) определяется в со-

ответствии с зависимостью (4). Использова-
ние преобразований Дородницына-Стюарт-
сона, а также Степанова-Манглера позволя-

ет выразить производную  ( ) r
wdndU /  в (4)

через величину 1(0)rϕ −′′  с помощью следую-
щей зависимости:

( )
( 1)

**
( ) "(0)

( )

r
rw

e e e w
w

dU B rU T
dn

β
τ π ϕ

∆ β
−⋅  = 

 
, (40)

где величина ( )B β  определяется зависимо-
стью

0

( ) '( )[1 '( )]B dβ ϕ ξ ϕ ξ ξ
∞

= −∫ , (41)

а для определения величины ( )**∆ β  исполь-
зуется выражение

**

0

0

( ) ( )( ) (1 )
( ) ( )

'( )[1 '( )] .
'( )

e e

e

U U d
U U

v d
U

η η
∆ β η

η ξ

β
ϕ ξ ϕ ξ ξ

ξ

∞

∞

= − =

= −

∫

∫
(42)

В первой итерации величина ( )0′′ϕ  в
(41) устанавливается с помощью зависимос-
ти (37).
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После определения граничных условий
в итерации (r) уравнение Фокнера-Скан ре-
шается при этих граничных условиях в соот-
ветствии с изложенной выше методикой, а
затем проводится проверка точности реше-
ния с помощью условия

( 1) ( )'(0) '(0)r rϕ ϕ ε+ − ≤ , (43)

где величина ε характеризует заданную точ-
ность. Итерационный процесс заканчивает-
ся при достижении заданной точности, при
этом решение уравнения Фокнера-Скан

( )′ϕ ξ  в последней итерации определяет про-
филь безразмерной продольной скорости в
системе координат (ξ, η).

Данная методика численного решения
уравнения Фокнера-Скан при граничных ус-
ловиях скольжения была реализована на
ЭВМ и оказалась работоспособной в диапа-
зоне 0 ≤ β ≤ 104 .

Использование изложенной методики
численного решения уравнения Фокнера-
Скан позволило установить возможность ли-
неаризации функции ( )F f∆ , а также опреде-

лить вид функции ( )H f∆ , входящей в (22),
во всем диапазоне значений параметра гра-
диентности β, характерном для сопел РДМТ:

( ) 0,6554[exp( 13,37 ( ))] 2H s f s∆ ∆= − + . (44)

Совокупность зависимостей (13) …(27)
совместно с зависимостью (44) обеспечива-
ет расчет интегральных параметров ламинар-
ного пограничного слоя по всей длине сопла
РДМТ. Учет обратного влияния погранично-
го слоя на течение в невязком ядре обеспечи-
вается за счет корректировки исходного кон-
тура сопла на величину толщины вытеснения,
определения параметров течения в невязком
ядре в этом скорректированном контуре с
последующим уточнением параметров погра-
ничного слоя.

Методика расчетного определения про-
филей локальных параметров течения рабо-
чего тела в заданном сечении сопла РДМТ
основана на совместном использовании ре-
шений уравнения Фокнера-Скан (31) с гра-
ничными условиями скольжения скорости

(при значении параметра градиентности β,
соответствующего заданному сечению сопла)
и преобразований Дородницына-Стюартсо-
на, а также Степанова-Манглера. Такое со-
вмещение позволяет связать безразмерную
координату ξ в (31) с поперечной координа-
той n в исходной системе координат (s, n) при
величине s, соответствующей заданному се-
чению сопла.

Так, профиль продольной скорости

( )u ξ  в пограничном слое для сечения сопла
с продольной координатой s связан с профи-

лем безразмерной скорости ( )′ϕ ξ  соотноше-
нием

( ) ( ) '( )eu uξ ξ ϕ ξ= ⋅ . (45)

Обратные преобразования Дородницы-
на-Стюартсона и Степанова-Манглера при-
водят к следующей зависимости между по-
перечной ординатой n и безразмерной орди-
натой ξ в пограничном слое для сечения со-
пла с продольной координатой s:

0 0

**

0

( )( )
( ) ( ) ( )

e e

w e

asn s d
r s a s

ξ ρ∆
ξ

ρ ξ
= ∫ . (46)

Профиль плотности ( )ρ ξ  в (46) опре-
деляется из уравнения состояния совершен-
ного газа

( )
( )
e

ã

p
R T

ρ ξ
ξ

= . (47)

Совокупность зависимостей (45)-(47) позво-
ляет рассчитать  профиль продольной скоро-
сти  u(n) с учетом скольжения в пограничном
слое для сечения сопла, заданного продоль-
ной ординатой s. Зависимость (8) дает воз-
можность по известному поперечному про-
филю продольной скорости u(n) вычислить
поперечный профиль температуры T(n). Ис-
пользование уравнения состояния совершен-
ного газа позволяет, в свою очередь, по по-
перечному профилю температуры T(n) опре-
делить поперечный профиль плотности ρ(n).

Изложенная физико-математическая
модель течения в ламинарном пограничном
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слое со скольжением и численная методика
решения уравнений этой модели были реа-
лизованы в компьютерной форме. При этом
была обеспечена устойчивость численных
решений  в процессе  достижения заданной
точности расчета во всем диапазоне тяг штат-
ных и перспективных РДМТ как на газооб-
разных, так и на жидких компонентах топ-
лива. Результаты апробации, показывающие
адекватность разработанной численной мо-
дели, излагаются в [11].
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Знание основных закономерностей от-
рыва потока в соплах ракетных двигателей
малой тяги (РДМТ) имеет все возрастающее
как научное, так и практическое значение в
связи с полетами аэрокосмических летатель-
ных аппаратов (ЛА) различного назначения
в верхних слоях атмосферы Земли в диапа-
зоне высот от 40 до 100 км. В этом диапазоне
высот возможности использования традици-
онных аэродинамических способов управле-
ния ЛА за счет создания подъемной силы
существенно сокращаются и наиболее эффек-
тивной является реактивная система управ-
ления, использующая в качестве исполни-
тельных органов РДМТ. Обычно эта же сис-
тема управления используется и для управ-
ления пространственным положением ЛА в
условиях орбитального полета. Поэтому, ис-
ходя из требований экономичности, сопла
РДМТ имеют профилированную сверхзвуко-
вую часть со значительной геометрической
степенью расширения aF  - от 50 до 300. При
использовании таких РДМТ для управления
ЛА в верхних слоях атмосферы в  их соплах
возникает отрыв потока, существенно влия-
ющий на тяговые характеристики, экономич-
ность и тепловое состояние. Однако до на-
стоящего времени сведения о закономернос-

тях отрыва потока в соплах РДМТ имеют
весьма скудный и противоречивый характер,
[1, 2, 3]. Вследствие этого возможность ис-
пользования апробированных для сопел ЖРД
больших тяг расчетных методик отрыва по-
тока [2, 3] является весьма проблематичной,
что и вызвало необходимость проведения
данного исследования. Несмотря на опреде-
ленный прогресс в использовании численных
методов [4], до настоящего времени основ-
ными в исследовании отрыва потока в соплах
остаются экспериментальные методы.

Поэтому в основу данного исследова-
ния положен метод экспериментального оп-
ределения критического перепада давлений

крp  в скачке уплотнения, вызывающем отрыв
пограничного слоя на стенке сопла [1, 2]:

кр1

2
кр 








=

p
pp , (1)

где 1p  и 2p  – давление до и после скачка уп-
лотнения, вызывающего отрыв потока.

В работах Г. И. Петрова, В. Я. Лихуши-
на, И. Г. Некрасова, Л. И. Сорокина, Е. Н.
Бондарева [1, 2], а также Чжена [5 ] установ-
лена фундаментальная особенность взаимо-
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действия скачка уплотнения с пограничным
слоем, которая заключается в том, что вели-
чина крp  слабо зависит от причины, вызвав-
шей отрыв, и определяется, в первую очередь,
характером течения в пограничном слое и
числом Маха во внешнем потоке.

В данном исследовании эксперимен-
тально определялся критический перепад

давлений кр1 )/( pph , вызывающий отрыв
потока в сверхзвуковой части сопла (где ph

 -
давление в вакуумной камере). Этот перепад
давлений, как показал специально проведен-
ный эксперимент, а также данные [2],прак-
тически совпадает с критическим перепадом

давлений крp  = кр12 )/( pp  (обычно отличие
не превышает 5 %). Поэтому далее парамет-
ры крp  и 1( / )h êðp p  рассматриваются какак
идентичные.

Известные в литературе [1, 2] зависи-
мости для величины êðp  показаны на рис. 1,
где кривая 1 соответствует отрыву при лами-

нарном пограничном слое, а кривая 2 – при
турбулентном. На этом рисунке величина ñâx
на оси абсцисс соответствует продольной ко-
ординате для сверхзвуковой части сопла
11Д457х, контур которого представлен на
рис. 2. Связь координаты ñâx  с числом Махаа
на стенке сопла 11Д457х (для модели невяз-
кого течения) показана в табл. 1.

В первом столбце табл. 1 символы име-
ют следующий смысл: r - радиус сопла для
соответствующей точки дренирования;

*/r r r=  - безразмерный радиус сопла для со-

ответствующей точки дренирования ( *r  - ра-

диус минимального сечения сопла); ñòM  -
число Маха на стенке сопла для невязкого
течения.

Отметим, что существенная зависи-
мость параметра 1( / )h êðp p  от характера те-
чения в пограничном слое позволяет исполь-
зовать этот параметр и для эксперименталь-
ного определения характера течения в погра-

Рис. 1. Результаты экспериментального исследования величины параметра (ph\p1)кр
по длине сверхзвуковой части сопла изд. 11Д457х:

• - эксперимент при pco=0.25 МПа, Rewo=0.8*107; о – эксперимент при pco=0.5 МПа,
Rewo=1.6*107; pco – давление на входе в сопло

1, 2 – зависимости [1, 2] для величины êðp  соответственно при ламинарном и турбулентномм
характере течения в пограничном слое

 ph

крp1

_( )

xсв,мм
N точки
дренирования

5

1

2

4 3 2 1.2 1.1 1
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ничном слое сопел РДМТ как на инертном
рабочем теле, так и на натурных компонен-
тах топлива.

Основным объектом данного исследо-
вания являлся штатный жидкостной ракет-
ный двигатель малой тяги (ЖРДМТ) на ком-
понентах топлива азотный  тетраксид (АТ) и
несимметричный диметигидразин (НДМГ)
тягой 400 Н с профилированным сверхзвуко-
вым соплом ( aF = 50), который относится к
числу наиболее распространенных исполни-
тельных органов систем управления как оте-
чественных, так и зарубежных ЛА. Для про-
ведения исследования использовался вакуум-
ный экспериментальный комплекс научно-
исследовательского центра космической
энергетики (НИЦ КЭ) СГАУ, созданный при
непосредственном участии автора [6].

Вследствие необходимости проведения
большого объема экспериментов по отрыву
потока, с одной стороны, и ограниченных

возможностях его проведения на штатном
ЖРДМТ, с другой, исследование выполня-
лось в два этапа.

Основная цель проведения первого эта-
па исследования заключалась в эксперимен-
тальном определении параметров отрыва
потока в пограничном слое профилирован-
ного сопла РДМТ в диапазоне чисел Рейноль-
дса ( )7 7

00.25 10 Re 7.5 10w x⋅ ≤ ≤ ⋅ , охватыва-
ющем область перехода от ламинарного к
турбулентному характеру течения в погранич-
ном слое. В числе Рейнольдса

( )0Re oc
w

w

x w(x)x ρ
η

⋅ ⋅
= (2)

в качестве характерных параметров фигури-
руют [7]: длина сопла x (расстояние от входа
в сопло до заданного сечения сопла); ско-
рость w(x) рабочего тела на оси для сечения
сопла, соответствующего величине x; ρoc –

Рис. 2. Схема препарирования сопла 11Д457x для исследования параметров отрыва потока
на модельном рабочем теле:

1, 1.1, 1.2, 2, 3, 4, 5 - номера точек дренирования стенки сопла

 у,мм 50.0 25.29

50.01 75.89

5 4 3 2 1.2 1.1 130

20

10

10 20 30 40 50 60 70 х,мм10203040

2
4.5

7.7
11.5

22
31.2

41.2

отрезанная
часть сопла

Таблица 1

Точки  
дренирования 1 1.1 1.2 2 3 4 5 

r , мм 24.25 23.4 22.4 21.1 17.5 13.5 8.5 
r  5.77 5.57 5.3 5.02 4.17 3.21 2.02 
стM  4,6 4,54 4,47 4,4 4,05 3,7 3.08 
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плотность рабочего тела на входе в сопло;
ηw – кинематический коэффициент вязкости
при температуре стенки сопла Тw.

В качестве рабочего тела на первом эта-
пе использовался осушенный воздух. Усло-
вия проведения эксперимента выбирались
таким образом, чтобы они охватывали и ус-
ловия проведения эксперимента для натур-
ного ЖРДМТ (имеется в виду идентичность
по числу Рейнольдса 0Rew ).

С этой целью на первом этапе в каче-
стве объекта исследования использовалось
профилированное сопло штатного ЖРДМТ
тягой 50 Н, которое при дальнейшем изло-
жении результатов будет именоваться как со-
пло 11Д457х. Выбор этого сопла обусловлен,
во-первых, идентичностью его контура сверх-
звуковой части (в безразмерных координатах)
и контура сопла натурного ЖРДМТ, а во-вто-
рых, в три раза меньшим диаметром мини-
мального сечения, чем у сопла штатного
ЖРДМТ. Это обеспечило соплу 11Д457х наи-
более приемлемое в эксперименте соотноше-
ние между требуемым расходом рабочего тела
(m = 40...400 г/с) и возможностями имитации
высотных условий с помощью вакуумной си-
стемы в диапазоне давлений на входе в со-
пло  от 0,25МПа до 2,5 МПа. Этот диапазон
давлений на входе в сопло  11Д457х необхо-
дим для обеспечения в эксперименте ука-
занного выше диапазона чисел Рейнольдса

0Rew .
Основные геометрические размеры

профилированного сопла 11Д457 и схема
дренирования его сверхзвуковой части при-
ведены на рис. 2. В целях компенсации неко-
торого отличия среднего показателя изоэнт-
ропы расширения для натурного ЖРДМТ на
компонентах топлива АТ+НДМГ ( 1,26χ ≈ )
и показателя адиабаты для воздуха ( 1,4χ = ),
приводящего к различию чисел Маха на сре-
зе сопел, сверхзвуковая часть сопла 11Д457
укорачивалась в соответствии с рис. 2.

Для проведения эксперимента на пер-
вом этапе исследования использовалась ва-
куумная камера объемом 5 м3 эксперимен-
тального комплекса НИЦ КЭ СГАУ [6]. Для
измерения давления на входе в сопло ис-

пользовался индуктивный датчик ДД–10, а
для измерения давления в вакуумной камере
и в точках дренирования – малогабаритные
индуктивные датчики ДМИ. Каналы измере-
ния давления в вакуумной камере и точках
дренирования имели высокие динамические
характеристики: постоянная времени каждо-
го из них не превышала 0,02 с. Для каждого
из измерительных каналов в процессе экспе-
римента проводилась индивидуальная граду-
ировка, обеспечивающая уровень погрешно-
сти измерения давления, не превышающий
2 %.

В процессе экспериментального иссле-
дования параметров отрыва потока в сверх-
звуковой части сопла 11Д457х было прове-
дено две серии экспериментов. Первая из
этих серий проводилась для давлений на вхо-
де в сопло  в диапазоне от 0,25 МПа до
0,5 МПа. В этой серии экспериментов опре-
делялась величина 1( / )h êðp p  во всех семи
точках дренирования стенки сверхзвуковой
части сопла 11Д457х. Во второй серии экс-
периментов давление на входе в сопло изме-
нялось в диапазоне от 0,6 МПа до 2,5 МПа, а
величина 1( / )h êðp p  определялись лишь в
трех ближайших к срезу сопла точках дрени-
рования (точки 1, 1.1 и 1.2), что было связа-
но с ограничениями возможности имитации
высотных условий в процессе проведения
эксперимента.

Результаты исследования параметров
отрыва потока в точках дренирования для
первой и второй серии эксперимента  приве-
дены соответственно на рис. 1 и рис. 3. Эти
результаты показывают весьма сильное вли-
яние величины ocp  на критический перепад
давлений, причем степень этого влияния мо-
жет существенно изменяться в зависимости
от точки дренирования. Так, эксперименталь-
ные зависимости на рис. 1 показывают, что
изменение давления на входе в сопло ocp  c
0,25 МПа до 0,5 МПа практически не повли-
яло на величину 1( / )h êðp p  для точек 1 и 5, в
то время как для точек 1.2 и 2 величина

1( / )h êðp p  увеличилась примерно в три раза.
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Результаты на рис. 3 показывают весьма силь-
ную зависимость величины 1( / )h êðp p  от дав-
ления на входе в сопло для всех точек дрени-
рования, при этом для точки 1 зависимость
имеет монотонный характер, а для точек 1.1
и 1.2 - существенно немонотонный характер
с максимумом при давлении ocp , равном со-
ответственно 1.6 и 0.5 МПа.

Таким образом, полученные экспери-
ментальные результаты, представленные на
рис. 1 и 3, существенно отличаются от изве-
стных зависимостей [1, 2] для отрыва потока
в сверхзвуковой части сопел при ламинарном
и турбулентном характере течения в погра-
ничном слое, показанных на рисунках 1 и 3 в
виде кривых 1 и 2.

По мнению автора, основная причина
такого отличия заключается в том, что в оп-
ределенном диапазоне чисел Рейнольдса

0Rew  скачок уплотнения может инициировать
локальный переход к турбулентному харак-
теру в пограничном слое течения в зоне его
взаимодействия с этим пограничным слоем,

что, в свою очередь, приводит к сущест-
венному увеличению перепада давления

1( / )h êðp p , вызывающего отрыв потока.
Так, характер изменения эксперимен-

тальных зависимостей на рис. 1 говорит о
том, что при ocp = 0,25 МПа характер тече-
ния в пограничном слое был ламинарным для
всех точек дренирования сверхзвуковой час-
ти сопла 11Д457х, при увеличении давления

ocp  до 0,5 МПа характер течения остался ла-
минарным в точках дренирования 1, 1.1 и 5,
а в остальных точках характер течения изме-
нялся от близкого к ламинарному в точках 1.2
и 4 до близкого к турбулентному в точках 2 и 3.

Экспериментальные зависимости на
рис. 1 и 3 показывают, что использование в
точке отрыва параметра êðp  позволяет надеж-
но определить момент завершения перехода
от ламинарного к турбулентному характеру
течения в пограничном слое для внутренних
точек сверхзвуковой части сопла по точке
выхода зависимости этого параметра от ве-

Рис. 3. Результаты экспериментального исследования зависимости безразмерного параметра 1( / )h êðp p
от давления на входе в сопло 11Д457х для точек дренирования 1, 1.1, 1.2.

Результаты эксперимента:
о – для точки дренирования 1; ⊗  – для точки дренирования 1.1; • – для точки дренирования 1.2;

1, 2 – зависимости [1, 2]  для величины 1( / )h êðp p  соответственно при ламинарномм
и турбулентном характере течения в пограничном слое
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личины ocp  на установившееся значение.
Так, например, в точке 1.2 завершение пере-
хода соответствует величине ocp , равной

1,6 МПа, а в точке 1.1 – величине ocp , рав-
ной 2 МПа. Что касается точки 1, то для нее
завершение перехода от ламинарного к тур-
булентному характеру течения достигается
при давлении на входе в сопло, превышаю-
щем 2,4 МПа.

Отметим, что экспериментальные ре-
зультаты первого этапа приводят к важному
выводу о возможности режимов с неоднок-
ратной сменой характера течения в погранич-
ном слое по длине сопла. Так, для ис-
следуемого сопла при давлении на входе
рос =0,5 МПа в трансзвуковой части сопла
происходит переход от турбулентного харак-
тера течения в пограничном слое к ламинар-
ному, в области между точкой 5 и точкой 1.2
ламинарный характер течения переходит в
турбулентный, а в области между точкой 1 и
срезом сопла течение в пограничном слое ос-
тается ламинарным.

Из того факта, что при фиксированной
величине рос скачок уплотнения инициирует
переход в пограничном слое лишь в некото-
рых точках дренирования, следует вывод о
различной устойчивости ламинарного погра-
ничного слоя по длине сверхзвуковой части

сопла. В частности, из экспериментальных
результатов, представленных на рис. 1 и рис. 3,
следует вывод, что максимальной устойчиво-
сти ламинарного пограничного слоя соответ-
ствуют точки дренирования 1 и 5, а мини-
мальной - точки дренирования 1.2, 2 и 3.

На втором этапе проводилось исследо-
вание параметров отрыва и характера тече-
ния в пограничном слое для штатного
ЖРДМТ тягой 400 Н на компонентах топли-
ва АТ+НДМГ.

Основные геометрические размеры и
схема дренирования сверхзвуковой части со-
пла штатного ЖРДМТ тягой 400 Н приведе-
ны на рис. 4, а термодинамические и газоди-
намические параметры в точках дренирова-
ния сверхзвуковой части сопла этого ЖРДМТ
приведены в табл. 2.

В табл. 2 символы имеют следующий
смысл: ýêñï

ñòπ = /ýêñï
ñò ocp p , где ýêñï

ñòp  - экс-с-
периментально определенное давление на
стенке сопла; ýêñï

wT  - температура стенки со-
пла, определенная экспериментально; w -
скорость рабочего тела на оси сопла.

Для проведения этой серии эксперимен-
тов использовался экспериментальный ком-
плекс НИЦ КЭ СГАУ, в котором имитация
высотных условий обеспечивалась вакуум-
ной системой, включающей барокамеру объе-
мом 40 м3 [6].

Рис. 4. Основные геометрические размеры и схема
дренирования сверхзвуковой части сопла

штатного ЖРДМТ тягой 400 Н
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Для измерения давления в камере сго-
рания, в магистралях подачи окислителя и
горючего использовались индуктивные дат-
чики давления ДД–10, а для измерения ста-
тического давления в точках дренирования –
малогабаритные индуктивные датчики дав-
ления ДМИ. Давление в вакуумной камере hp
измерялось датчиком ДМИ и потенциомет-
рическим датчиком давления типа ИКД.

Для измерения тяги использовались
тензодатчики, обеспечивающие погрешность
измерения не выше 1,5 %.Расходы компонен-
тов по каждой из магистралей определялись
объемным методом с помощью стеклянных
уровнемеров с погрешностью, не превыша-
ющей 1,7 %.

Оценка, проведенная до начала экспе-
римента, показала, что в соответствии с ре-
комендациями [7] и значениями чисел Rew0 ,
приведенных в последней строчке табл. 1,
пограничный слой в точках 4, 5 должен быть
ламинарным, в точках 2, 1.2,1.1 и 1 – турбу-
лентным, а в точке 3 иметь переходный ха-
рактер от ламинарного к турбулентному.

В процессе экспериментального опре-
деления параметров отрыва пограничного
слоя в сверхзвуковой части сопла штатного
ЖРДМТ давление в вакуумной камере изме-
нялось от уровня 0,04 ap   до уровня 15 ap , гдеде

ap  – давление на стенке для среза сопла
ЖРДМТ, равное на номинальном режиме
1,3 КПа (номинальному режиму соответству-
ют давление компонентов в магистралях
окислителя и горючего на входе в ЖРДМТ

î ,ã
âõp  = 1,5 МПа, давление в камере сгорания

рос = 0,55 МПа).
Результаты экспериментального опре-

деления зависимости 1( / )h êðp p  для штатно-
го ЖРДМТ тягой 400 Н приведены на рис. 5.
На том же рисунке приведены величины кри-
тических отношений давлений 1( / )h êðp p  для
ламинарного и турбулентного характера те-
чения в пограничном слое, полученные в со-
ответствии с рекомендациями [1, 2] (кривые
1 и 2).

Данные результаты показывают, что для
среза сопла экспериментально полученная
величина 1( / )h êðp p  соответствует ламинар-
ному характеру течения в пограничном слое.
Для внутренних точек сопла величина

1( / )h êðp p  быстро растет по мере приближе-
ния к минимальному сечению сопла и в точ-
ке дренирования 3 достигает величины

1( / )h êðp p  = 5, существенно превышая расчет-
ную величину отношения давлений

1( / )h êðp p  для турбулентного характера
Для выяснения вопроса о характере те-

чения в пограничном слое внутри сопла до
воздействия скачка уплотнения, вызвавшего
отрыв, была проведена дополнительная се-
рия экспериментов, в которой осуществля-
лась обрезка сверхзвуковой части сопла до
точек дренирования, что позволяло судить о
характере течения в пограничном слое во
внутренних точках сопла по отношению дав-

Таблица 2
Точки  

дренирования 1 1.1 1.2 2 3 4 5 

r , мм 78 75 71 68 56 42 25 
r  7,43 7,14 6,76 6,48 5,33 4,0 2,38 
стM  4,5 4,4 4,3 4,2 4,05 3,7 2,9 
эксп

стπ  
0,0017 0,0019 0,0024 0,0027 0,0042 0,0070 0,0220 

эксп
wT , К 523 543 553 693 873 1000 1000 
w , м/c 2295 2287 2281 2254 2219 2166 1963 

Rew0 / 107 
5,85 5,31 4,78 3,05 1,55 0,87 0,755 
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лений 1( / )h êðp p . Результаты этой серии экс-
периментов приведены на рис. 5 и показыва-
ют, что значения параметра 1( / )h êðp p  соот-
ветствуют ламинарному характеру течения в
пограничном слое ЖРДМТ 11Д458 для всех
точек дренирования. Таким образом, было эк-
спериментально подтверждено высказанное
выше предположение о том, что переход в по-
граничном слое сопел ЖРДМТ происходит
под воздействием скачка уплотнения, вызы-
вающего отрыв пограничного слоя. Экспери-
ментальное определение тяговых характери-
стик штатного ЖРДМТ тягой 400 Н с отры-
вом потока показало, что переход в погранич-
ном слое в области отрыва от ламинарного к
турбулентному характеру по воздействием
скачка уплотнения приводит к существенно-
му  (до 30 %) снижению тяги из-за значитель-
ного перерасширения потока и, соответствен-
но, к такому же снижению топливной эконо-
мичности ЖРДМТ.

В заключение отметим, что в соответ-
ствии с рекомендациями [7] ламинарный ха-
рактер течения в пограничном слое по всей

длине сопла сохраняется лишь при числах
Рейнольдса Rew0  

≤  107 , а затем при увеличе-
нии этого числа Рейнольдса переходит в тур-
булентный режим. Однако в проведенном
эксперименте пограничный слой для штат-
ного ЖРДМТ тягой 400 Н остается ламинар-
ным при величине числа Рейнольдса Rew0  в
шесть раз большем, чем 107. Этот факт еще
раз говорит об ограниченном характере ис-
пользования рекомендаций [7] применитель-
но к оценке характера течения в погранич-
ном слое сопел РДМТ, поскольку в этих со-
плах  пограничный слой на стенке сопла мо-
жет оставаться ламинарным при значениях
чисел Рейнольдса Rew0 существенно боль-
ших, чем это указано в [7]. Результаты дан-
ной работы, в частности, впервые показыва-
ют, что течение в пограничном слое сопел
ЖРДМТ является ламинарным вплоть до
уровня тяги порядка 400 Н.
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EXPERIMENTAL ANALYSIS OF FLOW SEPARATION IN LOW THRUST ROCKET
ENGINE NOZZLES WITH A PROFILED SUPERSONIC PART OF THE NOZZLE

 2009 S. A. Shustov

Samara State Aerospace University

The paper outlines the procedure of experimental analysis of flow separation in low-thrust rocket engine (LTRE)
nozzles with a profiled supersonic part. The procedure was developed under the author’s supervision at the research
centre of space power engineering of SSAU. The results obtained on the basis of the procedure are presented, which
show significant peculiarities of separation parameters in LTRE nozzles. These are connected, mostly, with the change
in the nature of the flow in the boundary layer from laminar to turbulent due to the shock wave that causes flow
separation. Limitations of the existing design procedures for flow separation in rocket engine nozzles as applied to
LTRE are revealed. It is shown experimentally that the nature of the flow in the boundary layer of the supersonic part of
the nozzle of a standard 400 H thrust liquid-propellant rocket engine is laminar.

Rocket engine, profiled nozzle, flow separation, shock wave, boundary layer, Reynolds number, Mach number,
vacuum stand, gas dynamic experiment, drainage point.
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В связи с возрастанием требований к
экологическим, потребительским и эксплуа-
тационным характеристикам энергетических
установок, в частности автомобильных дви-
гателей внутреннего сгорания (ДВС), акту-
альной проблемой является снижение их
шума и вибрации. Для снижения низкочас-
тотного шума эффективным средством явля-
ется использование систем активного гаше-
ния (САГ) шума. САГ в настоящее время
широко используются для снижения низко-
частотных акустических шумов. При этом
эффективность метода зависит от широкого
ряда факторов:

- частотного диапазона;
- пространственных условий (волново-

да, замкнутого объёма, открытого простран-
ства);

- алгоритма управления;
- количества и качества источников вто-

ричного поля (громкоговорителей);
- количества и качества информации об

исходном поле и др.
В основных схемах САГ для получения

информации об исходном звуковом поле ис-
пользуются либо непосредственно акустичес-
кие датчики (микрофоны), либо датчики, по
своему сигналу позволяющие рассчитать ос-
новные составляющие исходного поля (аксе-
лерометры, тахометры).

Так, для поршневого автомобильного
ДВС целесообразно использование датчика
оборотов коленчатого вала. Основываясь на
информации о частоте оборотов, можно рас-
считать основные гармоники, генерируемые

двигателем. Недостатком является отсутствие
информации о реальном звуковом поле, не
позволяющее организовать адаптивную сис-
тему. Однако можно указать на следующие
преимущества использования тахометра пе-
ред микрофоном:

- датчик в большинстве случаев уже
имеется в автомобиле,

- отсутствие обратной волновой связи,
- помехозащищенность,
- значительно большая долговечность.
В данной работе рассматривается ис-

пользование индукционного датчика оборо-
тов коленчатого вала двигателя в качестве
входного сигнала САГ шума автомобиля. Для
выявления зависимости между частотой обо-
ротов коленчатого вала и генерируемым шу-
мом на базе автомобиля ВАЗ 2110 была со-
брана экспериментальная установка, схема-
тично показанная на рис. 1. На рисунке по-
казаны и обозначены буквами:

A) положение измерительного микро-
фона у патрубка впускной системы;

B) положение измерительного микро-
фона в центре салона на высоте положения
головы пассажира;

C) положение измерительного микро-
фона у среза выхлопной трубы

Сбор данных с измерительного микро-
фона и датчика оборотов проводился с помо-
щью внешнего модуля ЦАП/АЦП L-CARD
E14-440 с цифровым сигнальным процессо-
ром. Модуль обладает USB интерфейсом и
позволяет совместно с персональным компь-
ютером (ПК) и штатным программным обес-

УДК 621.431.73

ИДЕНТИФИКАЦИЯ И МЕТОДИКА СНИЖЕНИЯ ПЕРИОДИЧЕСКИХ ШУМОВ
АВТОМОБИЛЬНЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ ВНУТРЕННЕГО СГОРАНИЯ

МЕТОДОМ АКТИВНОЙ КОМПЕНСАЦИИ

© 2009 А. В. Васильев, С. С. Андреев, И. В. Буцаев, В. В. Пимкин

Тольяттинский государственный университет

Обсуждаются проблемы использования систем активной компенсации шума автомобильных двигателей
внутреннего сгорания. Приводятся методика и результаты анализа спектра шума двигателей внутреннего сго-
рания.
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печением (ПО) отображать и производить
запись сигнала в реальном времени.

С частотой дискретизации по времени
100 кГц параллельно проводилась запись сиг-
налов по двум каналам:

- с измерительного микрофона,
- с датчика оборотов.
В дальнейшем записанные сигналы об-

рабатывались и анализировались с помощью
комплекса программ, разработанных в паке-
те Scilab. Пакет научных вычислений Scilab
обладает достаточно широкой функциональ-
ностью и способен в некоторой степени за-
менить популярную систему Matlab®. Вмес-
те с тем Scilab является бесплатным про-
граммным продуктом. Использование тако-
го рода пакетов позволяет сэкономить время
на реализации стандартной функционально-
сти (вывод результатов, визуализация дан-

ных, общеизвестные алгоритмы вычисле-
ний).

На первом этапе проводилась предва-
рительная обработка сигнала с датчика обо-
ротов. На рисунке 2 показана временная ха-
рактеристика сигнала, которая представляет
собой последовательность стробов, генери-
руемых индукционным датчиком при полном
обороте вала двигателя.

За признак строба было принято изме-
нение уровня сигнала между двумя последу-
ющими отсчётами АЦП более чем на -3,5 В.
Период обращения вала в момент возникно-
вения строба рассчитывался как среднее
арифметическое между временем от преды-
дущего строба и временем до возникновения
следующего:

Ti = ((ti - ti-1) + (ti+1 - ti)) / 2 = (ti+1 - ti-1) / 2, (1)

Рис. 1. Схема экспериментальной установки
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где ti-1, ti, ti+1 – соответственно время возник-
новения предыдущего, текущего и следующе-
го стробов.

Таким образом, за частоту вращения
вала двигателя в момент времени ti принима-
ем

ωi = 1 / Ti . (2)

Обрабатывая сигнал по данному алго-
ритму, разработанная программа вычисляет
частоту вращения в момент возникновения
стробов. Полученная информация сохраняет-
ся в специальный файл (.frq), представляю-
щий собой массив из пар чисел (точек), со-
держащих частоту вращения (Гц) и момент
времени от начала записи сигнала (с). Для
вычисления частоты вращения вала в произ-
вольный момент времени применялся метод
сплайн-интерполяции.

Для анализа спектрального состава за-
писанного шума была разработана специаль-
ная подпрограмма в пакете Scilab. Для визу-
ализации данных были выбраны сонограм-
мы как наиболее  наглядный и простой спо-
соб графического представления спектраль-
ного состава звука. Разложение временного
сигнала в спектр проводилось с помощью
быстрого преобразования Фурье (FFT). Ис-
ходя из частоты дискретизации АЦП и инте-
ресуемого диапазона частот (до 500 Гц), ис-
пользовалось окно преобразования размером
в 32768 отсчётов АЦП. Таким образом, час-
тотное разрешение составило примерно 3 Гц.

Для повышения качества преобразования до-
полнительно применялось оконное преобра-
зование  Хамминга (Hamming).

На рисунке 3 показана сонограмма
шума в центре салона при разгоне двигателя
до 6000 об/мин в режиме холостого хода.

Шум имеет ярко выраженный тональ-
ный характер. Для анализа соответствия то-
нов были совмещены сонограмма и график
зависимости частоты вращения коленчатого
вала двигателя от времени. Расчётным спо-
собом также добавлены первые 15 гармоник
основной частоты (рис. 4). Наиболее суще-
ственной является четвёртая гармоника, со-
ответствующая частоте работы цилиндров.
На рисунках 5 и 6 изображены соответствен-
но сонограммы шума, записанного у среза
выхлопной трубы и у среза впускного пат-
рубка.

Полученные результаты дают основа-
ние использовать сигнал с датчика оборотов
в качестве основного входного сигнала для
системы активного комплексного снижения
шума ДВС автомобиля (шума выпуска, шума
впуска). Предлагаемая методика съёма и ана-
лиза сигналов позволяет перейти к вычисли-
тельному моделированию системы активной
компенсации и исследованию и отработке ал-
горитмов с прямой связью (feedforward).

Авторы выражают благодарность Ми-
нистерству образования и науки РФ и Феде-
ральному агентству по инновациям и науке
за поддержку работы в рамках конкурса ве-
дущих научных школ РФ 2008 г.

Рис. 2. Сигнал с датчика оборотов коленчатого вала
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Рис. 3. Сонограмма шума в центре салона при разгоне двигателя до 6000 об/мин в режиме холостого хода

Рис. 4. Сонограмма шума в салоне, совмещенная с частотой вращения коленчатого вала
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Рис. 5. Сонограмма шума у среза выхлопной трубы

Рис. 6. Сонограмма шума у среза впускного патрубка
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Problems of using systems of active compensation of noise in internal combustion car engines are discussed. The
procedure and the results of internal combustion engine noise spectrum analysis are given.
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В настоящее время проблема контроля
дефектного состояния лопаток турбомашин,
находящихся в эксплуатации, осуществляет-
ся с помощью визуального осмотра лопаток
с помощью технических эндоскопов, вихре-
токовых и магнитных дефектоскопов и неко-
торых других средств и методов. Это очень
трудоемкая работа, требующая от техничес-
кого персонала профессиональных навыков
и ответственности. Кроме этого, практичес-
ки все методы контроля предусматривают
проведение контрольно-проверочных работ
на остановленной турбине, что в свою оче-
редь исключает те динамические нагрузки,
действующие на лопатки, при которых в них
возникают и развиваются дефекты. Поэтому
лопатка, начинающая проявлять свои дефек-
тные свойства под нагрузкой, не обязательно
будет признана дефектной при её обследова-
нии этими методами. Среди разнообразных
методов диагностики и контроля деформаци-
онного состояния лопаток перспективным и
единственным для работающих турбоагрега-
тов является бесконтактный дискретно-фазо-
вый метод (ДФМ), позволяющий определять
индивидуальное деформационное состояние
каждой лопатки рабочего колеса турбомаши-
ны и строить на его основе системы автома-
тического управления (САУ) турбоагрегата-
ми.

Принципы ДФМ, реализация аппара-
турных блоков и устройств достаточно под-
робно представлены в [1]. Суть ДФМ заклю-

чается в измерении временных интервалов
между импульсами корневого и периферий-
ного датчиков, их сопоставлении с геометри-
ческим положением конкретной лопатки в
колесе в определенные моменты времени и
соответствующей интерпретации получен-
ных значений в области механических напря-
жений и деформаций.

В разработках 1970-х годов ЭЛУРА,
ЭЛИА, ЦИКЛ [1], предназначенных для оп-
ределения деформационных характеристик
лопаток ТРД, и в известной разработке НПП
МЕРА «Комплекс для измерения вибраций»,
предназначенной для диагностики и контро-
ля лопаток турбин, присутствуют корневые
датчики. Это оправдано на стадии экспери-
ментально-отладочных работ, когда требует-
ся получить максимум информации о пове-
дении и характеристиках лопаточного венца.
Но в условиях эксплуатации турбоагрегатов
глубокое препарирование, необходимое для
установки корневых датчиков и возбудителей
во внутреннем тракте турбоагрегата, непри-
емлемо и сдерживает применение ДФМ. Ус-
тановка же в корпусе турбомашины над кон-
тролируемой ступенью только одного пери-
ферийного датчика является технологически
вполне осуществимой операцией. Однако
известные сигнализаторы [1] обрыва лопаток,
работающие без корневых датчиков, регист-
рируют только свершившийся факт и не дают
возможности предупредить о возникновении
и развитии дефекта лопаток.

УДК 62-135 + 531.7

КРИТЕРИИ ДИСКРЕТНО-ФАЗОВОГО КОНТРОЛЯ РАБОЧЕГО СОСТОЯНИЯ
ЛОПАТОК И ИХ РЕАЛИЗУЕМОСТЬ В СИСТЕМАХ АВТОМАТИЧЕСКОГО

УПРАВЛЕНИЯ ТУРБОАГРЕГАТАМИ
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Приводится обзор методов и средств диагностики для контроля рабочего состояния лопаток турбома-
шин, определены и обоснованы информационные критерии нахождения дефектного состояния лопаток турбо-
агрегатов при использовании только периферийного датчика, представлены результаты компьютерного моде-
лирования.
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Существует информация о восстанов-
лении корневых (опорных) лопаточных им-
пульсов программно-аппаратными средства-
ми [2] на основании измеренного периода
вращения ротора турбины. Такой подход к
реализации ДФМ вполне оправдан в случа-
ях медленно меняющихся переходных режи-
мов. В противном случае необходим подбор
экстраполирующих полиномов, которые на
переходных режимах, считающихся наиболее
информативными в плане проявления дефек-
тных свойств лопаток, будут обеспечивать
адекватную расстановку импульсов, имити-
рующих корневые сечения лопаток. Замена
реальных процессов экстраполирующими
функциями для предсказания последующих
периодов вращения ротора ведет к уменьше-
нию точности измерений, к усложнению ап-
паратно-программной части контрольно-ди-
агностических устройств и к снижению их
надежности.

В 1984 году на основе разработок, рас-
ширяющих функциональные возможности
ДФМ, были предложены оптоэлектронные
способы его реализации [3], предназначен-
ные для определения деформаций динами-
чески нагруженных лопаток вращающихся
колес турбомашин, посредством определения
угловых положений торцов лопаток. В их
основу положен физический принцип зави-
симости отражающих свойств материалов от
качества их обработки и частоты электромаг-
нитного излучения. Главным достоинством
реализации оптоэлектронного дискретно-
фазового метода следует считать возмож-
ность определения деформаций лопаток,
обусловленных высшими формами колеба-
ний лопаток при отсутствии корневых дат-
чиков. Однако быстрое загрязнение оптичес-
ки активного окна оптоэлектронного преоб-
разователя не позволяет широко использовать
этот метод.

Логичный путь реализации эксплуата-
ционно-приемлемого варианта ДФМ для де-
фектации лопаток состоит в том, что в усло-
виях использования одного периферийного
датчика, способного в течение длительного
времени сохранять свою работоспособность,
определить реализуемость необходимых
информационно-диагностических парамет-

ров. Для нахождения информационных кри-
териев оценки дефектного состояния лопа-
ток при реализации ДФМ с одним перифе-
рийным датчиком была разработана в каче-
стве примера модель функционирования ре-
альной небандажированной консольно зак-
репленной лопатки первой ступени компрес-
сора двигателя НК-12СТ. Для этого исполь-
зовался компьютерный пакет моделирования
и конечно-элементного анализа NASTRAN.

За исходные данные при моделирова-
нии были взяты реальные геометрические,
массовые и прочностные характеристики
лопаток колеса, его диска и направляющих
аппаратов. На основании рабочих чертежей
лопатки смоделированы параметры кривиз-
ны поверхности пера лопатки и величины
переменных сечений по ее длине. Динами-
ческий режим лопаточного колеса моделиро-
вался введением параметров его вращатель-
ного движения и переменных нагрузок - дав-
лений, имитирующих работу входного и вы-
ходного направляющих аппаратов. Динами-
ческая модель позволила учесть действие
аэродинамических и центробежных сил, оп-
ределяющих поведение лопаток на рабочих
режимах турбоагрегатов.

Известно [4], что в наибольшей степе-
ни дефектам подвержены те места поверхно-
сти лопатки, которые в динамическом режи-
ме испытывают максимальные механические
напряжения. Для лопатки первой компрес-
сорной ступени двигателя НК-12СТ это зона
поверхности пера лопатки вблизи корневого
сечения. Поэтому в дальнейшем дефект типа
усталостной трещины моделировался имен-
но в этом месте. Размеры дефекта задавались
относительной величиной sd S/S=η , где

dS  - площадь дефекта, sS  - площадь сече-
ния пера лопатки в месте дефекта. В зависи-
мости от величины η  оценивалась амплиту-
да A  колебаний торца лопатки и изменение
положения упругой линии лопатки, а также
соответствующее ей отклонение δ  торца
лопатки от исходного бездефектного состоя-
ния на режиме рабочих оборотов ротора тур-
бомашины. Графики этих зависимостей при-
ведены на рис. 1.
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Анализ указанных зависимостей пока-
зывает, что изменение амплитуды колебаний
торца лопатки по мере развития дефекта со-
ставляет 0,36 %, а отклонение торца относи-
тельно исходного состояния изменяется в
большем диапазоне и составляет 9,43 % от
среднего шага между лопатками.

Зная параметры усталостной прочнос-
ти материала лопаток, можно ориентировоч-
но оценить максимальные размеры дефекта,
еще не приводящие к разрушению лопатки,
и тем самым определить максимально допу-
стимые перемещения торцов дефектных ло-
паток. В рассматриваемом примере ≈δ 8,8 мм
для ≈η 0,534. Таким образом, результаты
моделирования показывают, что наиболее
явным диагностическим признаком дефект-
ного состояния лопатки при реализации
ДФМ с одним периферийным датчиком на-
ряду с изменением амплитуды колебаний яв-
ляется изменение положения ее торца в ло-
паточном венце, т.е. изменение статических
координат торца лопатки по мере развития
дефекта. Под статическими координатами
торца лопатки понимаются либо:

- координаты окружного статического
отклонения торца от радиального направле-
ния оси лопатки. Требуется введение корне-
вых датчиков или использование оптоэлек-
тронных преобразователей. Поэтому в силу
вышеуказанных причин не удовлетворяет ус-
ловиям реализации эксплуатационно-прием-
лемых вариантов устройств;

- координаты торца лопатки и их изме-
нение по отношению к фиксированной точ-
ке ротора или диска лопаточного колеса, на-
пример, к оборотной метке. Недостаток это-
го варианта связан с тем, что оборотную мет-
ку формируют, как правило, в наиболее дос-
тупном месте, удаленном от контролируемых
ступеней турбины на расстоянии порядка
(1…3) м. Вследствие этого при изменениях
нагрузки или режимов работы турбомашины
меняется величина закрутки ротора турбины,
что, в свою очередь, вносит заметную по-
грешность в определение статических коор-
динат торцов лопаток;

- взаимные координаты торцов лопаток,
связанные со средним окружным шагом или
средним временным интервалом между ло-
патками вращающегося колеса турбины и
оценкой его изменения. Этот вариант опре-
деления статических координат торцов лопа-
ток наиболее пригоден для построения конт-
рольно-диагностической системы, работаю-
щей с одним периферийным датчиком, т.к.
при получении информационных параметров
физически исключаются многие мешающие
факторы, присущие другим вариантам реали-
зации ДФМ.

Для пояснения подходов к моделирова-
нию задачи определения количественных
критериев реализации последнего варианта
определения координат торцов лопаток на
рис. 2 приведен элемент окружной разверт-
ки лопаточного венца, на которой представ-
лены две соседние лопатки.

а)

Рис. 1. Графики изменения амплитуды колебаний (а) торца дефектной лопатки
и отклонение (б) ее торца в зависимости от относительной площади дефекта

б)
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На рабочем режиме турбины под дей-
ствием газовых и центробежных сил упругая
линия лопаток занимает усредненно-стацио-
нарное положение OS, которое в общем слу-
чае может отличаться от радиального направ-
ления OR. При наличии возбуждающих сил
лопатки участвуют в колебательном процес-
се, который совершается относительно линии
OS. Тогда усредненный шаг между торцами

лопаток определится величиной ssy . Если,
например, в i-ой лопатке начинает развивать-
ся дефект, то это приводит к уменьшению
жесткости лопатки и, соответственно, к
уменьшению запаса прочности и нарушению
исходного баланса механических напряже-
ний в теле лопатки. Поэтому положение уп-
ругой линии лопатки в процессе ее динами-
ческого нагружения газовыми и центробеж-
ными силами начинает меняться. Дефектная
лопатка получает дополнительный изгиб, и
колебательные движения лопатки с изменив-
шейся амплитудой dA  начинают совершать-
ся относительно новой упругой линии OD. В
этом случае шаг между торцами лопаток бу-
дет равен dsy .

Отклонение торца лопатки от исходно-
го бездефектного состояния

dsss yy −=δ

или изменение статических взаимных коор-
динат торцов лопаток  позволяет судить о
деформационном состоянии лопатки и про-
гнозировать степень ее аварийности, причем
этот диагностический признак не зависит от
фазы и частоты колебаний лопаток. Необхо-
димо заметить, что наличие бандажно-демп-
фирующих связей на лопаточных колесах не
изменяет общих подходов к решению зада-
чи, а только изменяет в определенной степе-
ни амплитуды колебаний и положение упру-
гой линии лопатки.

В отношении амплитудного критерия
оценки работоспособности лопаток соглас-
но рис. 1 для исправных, бездефектных ло-
паток можно записать:

4/)yy(A ssminssmaxs −= .

В соответствии с этой формулой для
всех характерных режимов работы турбома-
шины можно определить среднюю амплиту-
ду колебаний лопаток, а после статистичес-
кого анализа выделить максимальные maxA
и минимальные minA  значения амплитуд ко-
лебаний лопаток, которые при сравнении со

Рис. 2. Элемент окружной развертки лопаточного венца с двумя соседними лопатками
на рабочем режиме турбоагрегата
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средней амплитудой колебаний дают алгеб-
раическую разность

minmax s sA A A A∆ = − = − ,

характеризующую конструктивно-технологи-
ческие отклонения, имеющие место при из-
готовлении лопаток и облопачивании коле-
са.

Далее, учитывая данные средних амп-
литуд колебаний лопаток, в эксплуатацион-
ном режиме работы турбоагрегата постоян-
но определяется текущее среднее значение
амплитуд колебаний лопаток текA  и сравни-
вается со средним значением. Как только

ò åê sA A ∆− > ,

принимается решение об изменении ампли-
туды колебаний i-ой лопатки, т.е. о появле-
нии в ней дефекта. Для выявленного межло-
паточного интервала амплитуда колебаний
дефектной лопатки определяется следующим
образом:

,
dsmax ds d s

dsmin ds d s

y y A A
y y A A

= + +
 = − −

отсюда

s
dsmindsmax

d AyyA −
−

=
2

.

Таким образом, задача определения
информационных критериев δ  и dA  в лю-
бом случае сводится к определению межло-
паточных расстояний или временных интер-
валов между лопатками. При этом предпола-
гается, что рассматриваемый дискретно-фа-
зовый вариант определения деформационно-
го состояния лопаток, частота колебаний ко-
торых не кратна частоте вращения ротора,
строится в предположении, что в процессе
накопления информации торцы соседних
лопаток пройдут мимо периферийного дат-
чика хотя бы один раз в фазах, соответству-
ющих двум экстремальным значениям их
колебательных процессов, т.е. между i-ой
дефектной и k-ой исправной лопатками бу-

дут зафиксированы максимальный dsmaxy  и

минимальный dsminy  шаги (рис. 2). Тогда:

2/)( dsmindsmaxds yyy += .

Очевидно, что увеличение времени на-
копления позволит с большей вероятностью
правильно зафиксировать максимальный и
минимальный шаг между лопатками и, соот-
ветственно, определить межлопаточный ин-
тервал с дефектной лопаткой.

В условиях эксплуатационного рабоче-
го режима работы турбоагрегата время накоп-
ления информационного параметра ограни-
чено, с одной стороны, временем развития
дефекта лопатки, а с другой, – надежностью
проводимых измерений. Поэтому необходи-
мо определить то минимальное время накоп-
ления информации, при котором с заданной

достоверностью можно утверждать, что dsy
мало отличается от истинного значения.

В соответствии с методикой, предло-
женной в [1], можно допустить, что колеба-
ния торцов соседних лопаток представляют
собой детерминированные или случайные
стационарные процессы )t(yi  и )t(yk  с

размахом колебаний dA2  и sA2  соответ-
ственно и случайными начальными фазами.
Тогда величину шага между торцами этих
лопаток на основании рис. 2 можно предста-
вить:

)t(y)t(yy)t(y kidsik ++= .

Амплитудные изменения процессов

)t(yi  и )t(yk , как отмечалось выше, фор-
мируют экстремальные значения:

dsdsikmax AAyy ++=  и

dsdsikmin AAyy −−=  , тогда

)AA(yy dsikminikmax +=− 2 .

При условии, что )t(yik  отсчитывают-
ся через одинаковые интервалы, равные вре-
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мени одного оборота ротора, необходимо
определить такое число периодов ротора N,
чтобы разница между отсчетами, которые
дают максимальное и минимальное значения
информационного параметра, с заданной ве-
роятностью P отличалась от размаха

)AA( ds +2  не более чем на ε , т.е.:

( ) ( )[ ] ε≤−−+ ikminikmaxds yyAAP 2 .

В такой общей постановке задача мог-
ла бы быть решена при известных статисти-
ческих характеристиках колебательных про-
цессов [1], таких, как плотность распределе-
ния вероятности и функции корреляции про-
цессов. Поскольку заранее эти характеристи-
ки неизвестны, то оценка P может быть по-
лучена лишь после проведения измерений.
Для предварительной оценки необходимого
числа отсчетов можно допустить, что коле-
бания торцов лопаток происходят по чисто
гармоническому закону со случайной началь-
ной фазой и случайным отношением часто-
ты колебаний к частоте вращения ротора (ча-
стоте отсчетов).

Тогда колебания торцов i-ой и k-ой ло-
паток представятся выражениями:

( )[ ]idi nSinAy ϕπ += 2  и

( )[ ]ksk nSinAy ϕπ += 2 ,

где iϕ  и kϕ  - фазы колебаний торцов соот-т-
ветствующих лопаток, n - величина кратнос-
ти. Поэтому шаг между торцами лопаток оп-
ределится как

( ){
( ) }

2

2 .

ik ds s i

d k ds

y y A Sin n

A Sin n y yν

π ϕ

π ϕ

= + + +  

+ + = +  

Таким образом, слагаемое νy  будет
формировать и определять экстремальные
приращения к шагу dsy . Плотность распре-

деления параметра iky  можно определить
методом статистических испытаний Монте-
Карло [5], используя компьютерное модели-

рование. Для каждого числа последователь-
ных периодов вращения ротора N было про-
ведено 105 испытаний, в каждом из которых
вычислялось N значений iky  (индекс ik = 1,
2,…,N ) по формуле

νyyy dsik += ,

при этом полагалось, что constyds = . Вели-
чины кратности n (отношения частоты вра-
щения ротора к частоте колебаний лопатки)
и фазовых значений iϕ  и kϕ  для каждогоо
испытания задавались с помощью трех раз-
личных некоррелированных генераторов слу-
чайных чисел с равномерным распределени-
ем. Всего было проведено 90 серий таких
испытаний для числа периодов вращения
ротора N = 10, 11, 12, …, 99, 100. В каждой
серии вычислялась вероятность

( ) ( )2 s d ikmax ikminP A A y y ε+ − − ≤  

для различных значений ошибки ε. Результа-
ты расчетов приведены на рис. 3.

Данные кривые позволяют определить
доверительную вероятность того, что при
анализе N периодов вращения ротора стати-
стическая погрешность определения межло-
паточного интервала между лопатками не
превзойдет априори выбранной величины ε.
Например, при допустимой погрешности
ε  = 5 % и достоверности измерений Р = 0,95
необходимое число отсчетов составляет 50.
Это означает, что на рабочих оборотах ро-
тора, например двигателя НК-12СТ
(8200 об/мин), время, необходимое для реги-
страции информационного параметра, соста-
вит примерно 0,37 секунд. Пользуясь полу-
ченными графиками, можно ориентировоч-
но выбирать необходимое в каждом конкрет-
ном случае время накопления информации.
Иначе говоря, если известно ориентировоч-
ное время развития дефекта, то можно как с
большей, так и с меньшей точностью и дос-
товерностью оценивать деформационное со-
стояние лопаток.

Опыт практической эксплуатации, на-
пример изделия HK-12CT, на газокомпрес-
сорных станциях (ГКС) показывает, что с
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момента появления характерных предаварий-
ных признаков, таких, как изменение спект-
ра вибраций корпуса ГТД, изменение часто-
ты акустических шумов до аварийного вы-
хода из строя изделия проходит не менее
(10...30) с. По результатам же многих лабо-
раторных и стендовых испытаний [6] зафик-
сировано, что развитие такого дефекта, как
трещина в корневом сечении лопатки, от на-
чала его надежной регистрации приборами
ДФМ до поломки лопатки занимает от не-
скольких десятков минут до нескольких де-
сятков часов в зависимости от длительности
работы турбины на режимах, возбуждающих
резонансные колебания. Время же, необходи-
мое для изменения режима работы система-
ми автоматического управления турбомаши-
ны (вплоть до аварийного останова двигате-
ля), по техническим характеристикам турбо-
машин составляет (0,5...2) с. Поэтому при
быстродействии измерительной аппаратуры
порядка (0,5…1) с имеется значительный вре-
менной запас на обработку информации, при-
нятие решения и исключение предаварийной
либо аварийной ситуации по причине полом-
ки лопатки турбоагрегата.

Таким образом, анализ результатов мо-
делирования показывает, что контрольно-
диагностические критерии - изменение ста-
тических координат торцов лопаток и амп-
литуда их колебаний, - определяющие рабо-
чее состояние лопаток, в варианте реализа-
ции ДФМ с одним периферийным датчиком
вполне реализуемы, а достоверность инфор-
мации и время, необходимое для ее получе-
ния, вполне согласуются с быстродействием
САУ режимами работы турбомашины.
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Рассматривалось влияние остаточных
напряжений на предел выносливости упроч-
нённых поверхностным пластическим де-
формированием цилиндрических образцов с
такими концентраторами напряжений, как
надрез, галтель, напрессованная втулка и
резьба. При этом концентраторы наносились
на гладкие образцы как до упрочнения (гал-
тель), так и после упрочнения (надрез и резь-
ба) образца.

Остаточные напряжения в гладких уп-
рочнённых образцах диаметром 10 мм опре-
делялись методом снятия части поверхности
[1]. Остаточные напряжения в образцах диа-
метром 15, 16 и 25 мм определялись мето-
дом колец и полосок [2]. Для этого гладкие
образцы предварительно рассверливались и
растачивались до толщины стенки 2 мм, до-
полнительные напряжения при этом измеря-
лись по методике [3] с помощью тензорезис-
торов. Остаточные напряжения сплошных
образцов находились как сумма напряжений,
вычисленных по результатам исследования
колец и полосок, и дополнительных напря-
жений за счёт расточки.

Дополнительные остаточные напряже-
ния, возникающие за счёт перераспределения
остаточных усилий гладкого упрочнённого
образца при нанесении надреза и нарезании
резьбы, определялись методом конечных эле-
ментов с использованием остаточных напря-
жений гладкого образца. При суммировании
дополнительных напряжений с исходными
получались остаточные напряжения в образ-
це с надрезом и резьбой.

УДК 621.787:539.319

УЧЁТ СТЕПЕНИ КОНЦЕНТРАЦИИ НАПРЯЖЕНИЙ ПРИ ПРОГНОЗИРОВАНИИ
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Установлено, что с увеличением степени концентрации напряжений коэффициент влияния остаточных
напряжений на предел выносливости уменьшается.

Степень концентрации напряжений, предел выносливости, коэффициент влияния остаточных напря-
жений.

Оценка влияния сжимающих остаточ-
ных напряжений на приращение предела
выносливости 1∆σ −  производилась по кри-
терию среднеинтегральных остаточных на-
пряжений Î ÑÒσ  [4]

|| ОСТ1 σψσ σ=∆ − , (1)

где σψ  – коэффициент влияния остаточных
напряжений на предел выносливости по раз-

рушению; 
1

2
0

2 ( )
1

z
Î ÑÒ dσ ξ

σ ξ
π ξ

=
−∫ ; ( )zσ ξ  –

осевые остаточные напряжения в наимень-
шем сечении образца (детали) с концентра-
тором; / êðà tξ =  – расстояние от дна концен-
тратора до текущего слоя, выраженное в до-
лях êðt ; êðt  – критическая глубина нераспро-
страняющейся трещины усталости, возника-
ющей в упрочнённом образце с концентра-
тором при работе на пределе выносливости.

Теоретический коэффициент концент-
рации напряжений σα  для надрезов и галте-
лей определялся по графикам работы [5], сво-
бодной резьбы (без гайки) и напрессованной
втулки – по данным работы [6], резьбы с гай-
кой –  по данным работы [7].

Надрез. Исследовались цилиндричес-
кие образцы с круговыми надрезами полу-
круглого профиля из стали 30ХГСА и 40Х,
механические характеристики которых пред-
ставлены в табл. 1.
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Гладкие образцы диаметром 15 мм из
стали 30ХГСА подвергались гидродробест-
руйной обработке (ГДО) по режиму: давле-
ние масла – 0,28 МПа, диаметр шариков –
2 мм, время обработки – 8 мин и обкатке ро-
ликом (ОР) по режиму: усилие обкатки –
0,5 кН, число оборотов образца  – 400 об/мин,
подача  – 0,11 мм/об, диаметр ролика  –
60 мм, профильный радиус ролика  – 1,6 мм.
Распределение осевых zσ  остаточных напря-
жений по толщине поверхностного слоя a  в
гладких образцах представлено на рис. 1,а.
На упрочнённые и неупрочнённые образцы
безнаклёпным способом с использованием
электрополирования наносились круговые
надрезы полукруглого профиля радиуса R =
= 0,3 и 0,5 мм. Осевые zσ  остаточные напря-
жения в наименьшем сечении надрезанных
образцов приведены на рис. 1,б.

Можно видеть, что в обкатанных образ-
цах с надрезом действуют значительные сжи-
мающие остаточные напряжения, достигаю-
щие для стали 30ХГСА 1530 МПа и суще-
ственно превышающие не только предел те-
кучести, но и предел прочности материала.
Объясняя это явление, необходимо учесть,
что упрочнённый поверхностный слой ма-

териала имеет механические характеристи-
ки, превышающие средние механические ха-
рактеристики всего образца (детали), так как
предел текучести поверхностного слоя в ре-
зультате наклёпа может достигать величины
истинного сопротивления разрыву Sk. Кроме
того, в работе [3] показано, что при плоском
напряжённом состоянии остаточные напря-
жения могут быть выше предела текучести
на 15 %. Следовательно, в нашем случае для
стали 30ХГСА наибольшие сжимающие
остаточные напряжения могут достигать
1700 МПа.

Гладкие образцы диаметром 25 мм из
стали 40Х упрочнялись обкаткой роликом
(ОР) по тому же режиму, что и образцы из
стали 30ХГСА, с увеличением усилия обкат-
ки до 1,0 кН. На гладкие образцы наносились
надрезы радиуса R =1,0 мм. Осевые остаточ-
ные напряжения zσ  гладких образцов при-
ведены на рис. 1,а, надрезанных – на рис. 1,б.

Испытания образцов из стали 30ХГСА
на усталость при чистом изгибе с вращени-
ем в случае симметричного цикла проводи-
лись на машине МУИ-6000, образцов из ста-
ли 40Х – при поперечном изгибе на машине
УММ-01 [8], база испытаний – 63 10⋅  цик-

   Таблица 1. Механические характеристики материалов

Материал 2,0σ , МПа Âσ , МПа δ , % ψ , % kS , МПа 
30ХГСА 536 788 18,9 65,9 1484 

40Х 444 751 17,6 60,7 1330 
 

 
а)

Рис. 1. Осевые остаточные напряжения в гладких образцах (а) и в образцах с надрезом (б) из сталей
30ХГСА (1, 2) и 40Х (3): 1 – ГДО, R=0,3 мм; 2 – ОР, R=0,3 мм; 2‘ – OP, R=0,5 мм; 3 – OP, R=1,0 мм

б)
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лов нагружения. Значения теоретического ко-
эффициента концентрации напряжений σα ,

предела выносливости 1σ − , критической глу-
бины нераспространяющейся трещины уста-

лости êðt , критерия Î ÑÒσ  и коэффициента а σψ
представлены в табл. 2. Из данных табл. 2
видно, что коэффициент влияния остаточных
напряжений на предел выносливости при

симметричном цикле σψ  в данном случае со-
ставляет в среднем 0,358, что практически

совпадает со значением σψ =0,36, установ-
ленным в [9] для образцов с такой же кон-
центрацией напряжений.

Галтель. Образцы из сталей 30ХГСА,
45, 12Х18H10Т и сплава Д16Т (табл. 3) диа-
метром 10 мм  в гладкой части с галтелью
радиуса R подвергались обработке микроша-
риками (ОМ) диаметром 0,10-0,15 мм на ро-
торной установке в течение трёх минут. Об-
работка образцов микрошариками осуществ-
лялась перпендикулярно их оси, поэтому уп-

рочнялась лишь цилиндрическая часть повер-
хности с галтелью, а боковая поверхность
оставалась в исходном состоянии, то есть без
упрочнения. В связи с этим на основании
работы [10] остаточные напряжения в галте-
ли не будут заметно отличаться от напряже-
ний гладкой части образца. Поэтому для вы-
числения критерия Î ÑÒσ  использовались

эпюры осевых zσ  остаточных напряжений
гладких образцов, приведенные на рис. 2.

Испытания образцов с галтелью на ус-
талость при чистом изгибе с вращением в
случае симметричного цикла проводились на
машине МУИ-6000, база испытаний – 63 10⋅
циклов нагружения для образцов из сталей и

610 10⋅  циклов – из сплава Д16Т. Значения ко-
эффициента σα , предела выносливости 1σ − ,

глубины êðt , критерия Î ÑÒσ  и коэффициентаа

σψ  представлены в табл. 4. Можно видеть,

что и в этом случае коэффициенты σψ  для

Упрочнённые образцы 

Материал 
Радиус 
надреза 
R, мм 

σα  

Неупроч- 
нённые 
образцы 

1−σ , МПа 

упроч-
няющая 
обработка 

1σ − , 
МПа 

êðt , 
мм 

Î ÑÒσ , 
МПа σψ  

ГДО 255 0,309 -200 0,387 0,3 2,78 177,5 ОР 360 0,314 -507 0,360 30ХГСА 
0,5 2,43 180 ОР 327,5 0,300 -422 0,350 

40Х 1,0 2,45 160 ОР 257,5 0,490 -110 0,334 
 

Таблица 2. Результаты испытаний на усталость и определения остаточных напряжений

Таблица 3. Механические характеристики материалов

Материал 0,2σ , МПа Âσ , МПа δ , % ψ , % kS , МПа 
30ХГСА 536 788 18,9 65,9 1484 
сталь 45 422 710 19,7 41,4 1079 

12Х18H10Т 281 646 50,8 65,6 1444 
Д16Т 410 557 15,0 23,1 728 
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образцов с близкими коэффициентами кон-
центрации отличаются незначительно.

Втулка, напрессованная на вал. Глад-
кие образцы диаметром 25 мм из стали 40Х
(табл. 1) подвергались обкатке роликом (ОР)
по режиму: усилие обкатки – 1,0 кН, число
оборотов образца – 400 об/мин, подача –
0,11 мм/об, диаметр ролика – 60 мм, профиль-
ный радиус ролика – 1,6 мм. Распределение
осевых остаточных напряжений представле-
но на рис.1,а (эпюра 3).

Испытания образцов с напрессованной
втулкой на усталость при поперечном изгибе
в случае симметричного цикла проводились
на машине УММ – 01 [8], база испытаний –

63 10⋅  циклов нагружения. Значения коэффи-
циента σα , предела выносливости 1σ − , глу-

бины êðt , критерия Î ÑÒσ  и коэффициента а σψ

представлены в табл. 4. Из данных табл. 4 сле-
дует, что для образцов с напрессованной втул-

кой коэффициент σψ  заметно (в 1,4 раза)
меньше, чем для других концентраторов на-
пряжений. Это объясняется тем, что через на-
прессованную втулку передаётся усилие и ко-
эффициент концентрации σα  в этом случае
заметно выше, чем для надреза и галтели.

Резьба. Гладкие образцы диаметром
16 мм из сталей 30ХГСА ( 0,2σ  = 920 МПа,

âσ =1040 МПа, δ =11 %, ψ =46 %, kS =1662
МПа) и 40Х (табл. 1) подвергались обкатке
на трёхроликовом приспособлении ролика-
ми диаметром 50 мм и профильным радиу-
сом 13 мм при числе оборотов заготовки
400 об/мин и подаче 0,43 мм/об. Усилие об-
катки для образцов из стали 30ХГСА прини-
малось равным 4,3; 6,45; 8,6 и 10,75 кН, из
стали 40Х – 10,75 кН. Затем на упрочнённых
и неупрочнённых образцах фасонным резцом
нарезалась резьба М16х2 глубиной 1,23 мм
и радиусом закругления впадин R = 0,3 мм.
Для уменьшения остаточных напряжений от
фасонного резца резьба нарезалась в несколь-
ко проходов, последний проход – с минималь-
ной толщиной стружки. Распределение осе-
вых zσ  остаточных напряжений в гладких об-
разцах и в образцах с резьбой представлено
на рис.3.

Испытания на усталость при чистом
изгибе с вращением в случае симметричного
цикла резьбовых образцов из стали 30ХГСА
со свободной резьбой (без гайки) проводи-
лись на машине НУ – 3000, база испытаний

Рис. 2. Осевые остаточные напряжения в гладких
образцах после обработки микрошариками:

1 – 30ХГСА, 2 – сталь 45, 3 – 12Х18H10T, 4 – Д16Т

Таблица 4. Результаты испытаний на усталость и определения остаточных напряжений

Упрочнённые образцы 

Материал 
Радиус 

надреза R, 
мм 

σα  

Неупроч- 
нённые 
образцы 

1−σ , МПа 

упрочня-
ющая 

обработка 
1σ − , 

МПа 
êðt , 
мм 

Î ÑÒσ , 
МПа σψ  

30ХГСА 0,1 3,61 155 ОМ 180 0,217 -74,8 0,335 
сталь 45 0,125 3,43 117,5 ОМ 152,5 0,225 -95,3 0,367 

12Х18Н10Т 0,15 3,22 150 ОМ 220 0,220 -180 0,389 
Д16Т 0,08 3,81 42,5 ОМ 72,5 0,220 -81,5 0,368 
40Х – 4,48 162,5 ОР 285 0,523 -484 0,253 
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63 10⋅  –  циклов нагружения. Значения коэф-
фициента σα , предельной амплитуды Raσ ,

глубины êðt , критерия Î ÑÒσ  и коэффициентаа

σψ  приведены в табл. 5. И в этом случае ко-

эффициент σψ , равный в среднем 0,369, бли-
зок к значению 0,36 [9] для образцов с ана-
логичной концентрацией напряжений.

Испытания на усталость резьбовых об-
разцов из стали 40Х с гайкой проводились
при асимметричном цикле растяжения с сред-
ним напряжением mσ  на испытательном ком-
плексе УМП – 02 [8]. Из табл. 5 видно, что в

этом случае коэффициент σψ =0,111 суще-
ственно меньше, чем для образцов из стали
30ХГСА со свободной резьбой (без гайки) и
объясняется бульшей концентрацией напря-
жений для резьбы с гайкой [7].

Таким образом, на основании проведен-
ных исследований и известных литературных
данных установлено, что при изгибе и растя-
жении-сжатии в случае симметричного цик-
ла нагружения для образцов (деталей) с кон-
центраторами, теоретический коэффициент
концентрации которых составляет σα =

= 2,4-3,8, коэффициент σψ  в формуле (1)
можно в среднем принять равным 0,36. Этот
вывод справедлив для образцов из различных
материалов и с различными концентратора-
ми напряжений (надрез, галтель, свободная
резьба). Если же через концентратор переда-
ётся усилие, что повышает концентрацию на-

пряжений, то коэффициент σψ  будет мень-
ше. Так, для вала с напрессованной втулкой

коэффициент σψ = 0,25, для резьбовой дета-

ли с гайкой – σψ = 0,11.

 
а)

Рис. 3. Осевые остаточные напряжения в гладких образцах (а) и в резьбовых образцах (б) из сталей
30ХГСА (1-4) и 40Х (5) после обкатки с усилием: 1 – 4,3 кН; 2 – 6,45 кН; 3 – 8,6 кН; 4,5 – 10,75 кН

б)

Таблица 5. Результаты испытаний на усталость и определения остаточных напряжений

Материал σα  Усилие 
обкатки, кН 

mσ , 
МПа 

Raσ , 
МПа 

êðt , 
мм 

Î ÑÒσ , 
МПа σψ  

без обкатки 0 284 – – – 
4,3 0 375 0,296 -232 0,392 

6,45 0 384 0,302 -260 0,385 
8,6 0 398 0,294 -322 0,354 

30ХГСА 2,6 

10,75 0 409 0,301 -362 0,345 
без обкатки 93 93 – – – 40Х 6,2 10,75 131 131 0,298 -341 0,111 
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Линейная аппроксимация методом наи-
меньших квадратов значений коэффициента
влияния остаточных напряжений на предел

выносливости по разрушению σψ  от вели-
чины теоретического коэффициента концен-
трации напряжений σα  даёт для описанных
в настоящем исследовании опытов следую-
щую зависимость:

σψ = 0,612-0,081 σα . (2)

Таким образом, для прогнозирования
приращения предела выносливости при из-
гибе и растяжении-сжатии в случае симмет-
ричного цикла упрочнённых деталей с раз-
личной степенью концентрации напряжений
представляется возможным использовать

формулу (1), коэффициент σψ  в которой оп-
ределяется зависимостью (2) по известному
теоретическому коэффициенту концентрации
напряжений σα .
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В современном машиностроении широ-
кое применение находят различные методы
поверхностного пластического деформирова-
ния (ППД) и опережающего поверхностного
пластического деформирования (ОППД),
приводящие к повышению сопротивления
усталости деталей, особенно в условиях кон-
центрации напряжений. Наиболее широко в
промышленности применяются такие мето-
ды упрочнения, как пневмо- и гидродробест-
руйная обработка, обработка микрошарика-
ми, так как эти методы позволяют упрочнять
детали сложной формы. Повышение сопро-
тивления усталости деталей связано с возник-
новением в их тонком поверхностном слое
сжимающих остаточных напряжений. Пред-
ложенный в [1,2] критерий среднеинтеграль-

ных остаточных напряжений ост

_
σ  позволяет

прогнозировать приращение предела вынос-
ливости в случае симметричного цикла 1−∆P
упрочнённой детали по известному распре-
делению остаточных напряжений в области
концентратора по следующей зависимости:

1 p î ñòP∆ ψ σ− = , (1)

где 
_

pψ  - коэффициент влияния остаточных

напряжений на предел выносливости, кото-

рый для концентраторов типа надреза, гал-
тели, свободной резьбы (без гайки) равен в
случае растяжения-сжатия и изгиба 0,36,
в случае кручения – 0,18 [2].

Критерий 
_

î ñòσ  вычисляется по форму-
ле

1

2
0

2 ( )
1

z
î ñò dσ ξ

σ ξ
π ξ

=
−∫ , (2)

где ( )zσ ξ  - осевые остаточные напряжения в
наименьшем сечении детали по толщине по-
верхностного слоя а; / êða tξ =  - расстояние
от дна концентратора до текущего слоя, вы-
раженное в долях êðt ; êðt  - критическая глу-
бина нераспространяющейся трещины уста-
лости, возникающей при работе детали на
пределе выносливости.

Измерение (определение) остаточных
напряжений в деталях с концентраторами
напряжений является достаточно сложной и
трудоёмкой задачей, поэтому возникает не-
обходимость в выявлении возможности оп-
ределения остаточных напряжений в упроч-
нённых деталях с концентраторами по оста-
точным напряжениям образцов-свидетелей,
обработанных одновременно с деталями.

УДК 621.787:539.319

ПРОГНОЗИРОВАНИЕ ПРЕДЕЛА ВЫНОСЛИВОСТИ УПРОЧНЁННЫХ
ДРОБЬЮ ДЕТАЛЕЙ С КОНЦЕНТРАТОРОМ ПО ОСТАТОЧНЫМ

НАПРЯЖЕНИЯМ ОБРАЗЦА-СВИДЕТЕЛЯ

© 2009 В. А. Кирпичёв, В. С. Вакулюк

Самарский государственный аэрокосмический университет

Для гладкой цилиндрической детали с отверстием в случае опережающего поверхностного пластическо-
го деформирования (ОППД) вычислены дополнительные напряжения после нанесения  кругового надреза по-
лукруглого профиля. Установлено, что при одних и тех же остаточных напряжениях гладкой детали дополни-
тельные напряжения в наименьшем сечении равны напряжениям сплошной детали с поперечным размером,
равным удвоенной толщине стенки.

Выявлена возможность определения остаточных напряжений в упрочнённых деталях с концентратора-
ми по остаточным напряжениям образцов-свидетелей, обработанных одновременно с деталями.

Опережающее поверхностное пластическое деформирование, cтепень концентрации напряжений,
прогнозирование предела выносливости.
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В исследовании [3] для различных ва-
риантов распределения остаточных напряже-
ний гладкой цилиндрической детали с отвер-
стием в случае опережающего поверхност-
ного пластического деформирования (ОППД)
аналитическим методом и методом конечных
элементов были вычислены дополнительные
напряжения после нанесения кругового над-
реза полукруглого профиля. Было установле-
но, что при одних и тех же остаточных на-
пряжениях гладкой детали дополнительные
напряжения в наименьшем сечении практи-
чески не отличаются для детали одинаковой
толщины, не зависят от диаметра и равны
напряжениям сплошной детали с попереч-
ным размером, равным удвоенной толщине
стенки. На основании этой закономерности
представляется возможным прогнозировать
приращение предела выносливости детали
большого диаметра в условиях концентрации
напряжений по остаточным напряжениям
образца-свидетеля. Однако это утверждение
требует экспериментального подтверждения.

Для расчёта дополнительных напряже-
ний следует иметь распределение остаточных
напряжений  по толщине поверхностного

слоя гладкой детали, которое определяется
экспериментально. В связи с этим возникает
необходимость исследования остаточных
напряжений в цилиндрических деталях раз-
личного диаметра.

В настоящем исследовании были изу-
чены остаточные напряжения в гладких ци-
линдрических образцах с отверстием (рис. 1)
из стали 45 ( âσ  = 757 МПа, 0,2σ  = 411 МПа,

δ  = 17,4%, ψ  = 39,6%, kS  = 1097 МПа) и

сплава Д16Т ( âσ  = 547 МПа, 0,2σ  = 426 МПа,

δ  = 14,8%, ψ  = 16,5%, kS  = 647 МПа) послесле
гидродробеструйной обработки на режимах:
давление масла – 0,28 МПа (сталь 45);
0,19 МПа (Д16Т); диаметр шариков – 2 мм;
время обработки – 8 мин.

Размеры образцов приведены в табли-
це, где D – наружный диаметр, d – диаметр
отверстия.

Осевые zσ  и окружные θσ  остаточные
напряжения в образцах диаметром 10 мм оп-
ределялись методом снятия части поверхно-
сти [4], в образцах диаметром 15-50 мм - ме-
тодом колец и полосок [5]. Эпюры остаточ-
ных напряжений приведены на рис. 2.

Из приведенных на рис. 2 данных вид-
но, что остаточные напряжения в цилиндри-
ческих образцах различного диаметра, но
одинаковой толщины стенки после гидродро-
беструйной обработки практически не раз-
личаются как для стали 45, так и для сплава
Д16Т. Следует отметить также, что распре-
деление напряжений для образцов с отвер-
стием совпадает с распределением остаточ-

Рис. 1. Образец для определения
остаточных напряжений

Таблица. Размеры исследуемых образцов

Размеры образцов Материал Тип D, мм d, мм 

сталь 45 

1 
2 
3 
4 

10 
15 
25 
50 

0 
5 
15 
40 

Д16Т 

1 
2 
3 
4 

10 
15 
25 
40 

0 
5 
15 
30 
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ных напряжений для сплошных образцов
диаметром 10 мм, т.е. для образцов, диаметр
которых соответствует удвоенной толщине
стенки образцов с отверстием. Выявленная
закономерность обосновывает возможность
использования результатов измерения оста-
точных напряжений на образцах-свидетелях
для деталей других поперечных размеров.

Таким образом, проведенное исследо-
вание показывает, что результаты измерения
остаточных напряжений после гидродробес-
труйной обработки можно переносить с об-
разцов-свидетелей на цилиндрические дета-
ли с отверстием при условии, если диаметр
образца-свидетеля равен удвоенной толщи-
не стенки. Выявленная закономерность по-
зволяет значительно сократить число экспе-
риментов по измерению остаточных напря-
жений и прогнозировать приращение преде-
ла выносливости деталей с концентратора-
ми после ОППД по зависимости (1), в кото-

рой критерий 
_

î ñòσ  вычисляется по формуле
(2).
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Одним из основных параметров каче-
ства поверхностного слоя являются остаточ-
ные напряжения, сопутствующие любой об-
работке поверхности детали. Методы повер-
хностного упрочнения, широко применяемые
в современном авиастроении и приводящие
к созданию в поверхностном слое деталей
благоприятных сжимающих остаточных на-
пряжений, существенно повышают характе-
ристики их работоспособности, особенно в
условиях концентрации напряжений. Назна-
чение оптимальных способов, вариантов,
схем и режимов поверхностного упрочнения
деталей на стадии их проектирования явля-
ется актуальной задачей, т.к. при сравнитель-
но небольших затратах позволяет улучшить
качество выпускаемых деталей.

В механике остаточных напряжений
можно выделить несколько проблем, не пол-
ностью решенных. Это образование и опре-
деление остаточных напряжений, коробление
деталей в результате образования и релакса-
ции остаточных напряжений, влияние оста-
точных напряжений на сопротивление устало-
сти.

Образование остаточных напряжений.
Теория формирования остаточных напряже-
ний после поверхностного упрочнения в
принципе сводится к сложной задаче теории
пластичности. Часто полученное решение
оказывается далёким от действительности
ввиду использования весьма приближённых
исходных данных (распределение температу-
ры и предела текучести в тонком поверхнос-

тном слое детали, распределение контактных
усилий между инструментом и деталью и
др.). Поэтому для выявления закономернос-
тей образования остаточных напряжений
после поверхностного упрочнения гладких
деталей и деталей с концентраторами напря-
жений был развит метод И. А. Биргера [1],
использующий первоначальные деформации,
которые можно поставить в соответствие ос-
таточным напряжениям по законам упругос-
ти. При таком подходе возникает задача тео-
рии упругости, аналогичная задаче термоуп-
ругости, которая решается для деталей слож-
ной формы методом конечных элементов.
Несмотря на то, что для определения перво-
начальных деформаций нужно иметь заранее
известные остаточные напряжения, получе-
ны решения, позволяющие обойти это затруд-
нение путём использования простых схем
распределения первоначальных деформаций.
По этим решениям и данным о распределе-
нии остаточных напряжений в гладких дета-
лях представляется возможным прогнозиро-
вать остаточное напряжённое состояние по-
верхностного слоя деталей сложной формы
после упрочняющих обработок и, следова-
тельно, прогнозировать и оптимизировать
эффект упрочнения.

На рис. 1 в качестве примера представ-
лено распределение меридиональных оста-
точных напряжений ϕσ  на поверхности пер-
вой впадины ёлочного замка лопатки ГТД [2],
полученное расчётом по первоначальным
деформациям при упрочнении, соответству-

УДК 621.882.6 : 539.4.014

ПОВЫШЕНИЕ НАДЁЖНОСТИ АВИАЦИОННЫХ ДЕТАЛЕЙ
РЕГУЛИРОВАНИЕМ ТЕХНОЛОГИЧЕСКИХ ОСТАТОЧНЫХ НАПРЯЖЕНИЙ

© 2009 В. А. Кирпичёв, В. С. Вакулюк, А. В. Чирков

Самарский государственный аэрокосмический университет

Показана возможность прогнозирования остаточного напряжённого состояния поверхностного слоя де-
талей сложной формы после упрочнения и оптимизации эффекта упрочнения.

Остаточные напряжения, концентрация остаточных напряжений, диаграмма предельных амплитуд
цикла детали.



128

Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета, № 1, 2009

ющем обработке микрошариками (варианты
1 и 2) и дробью (варианты 3 и 4) по двум схе-
мам: равномерном упрочнении всей поверх-
ности детали (варианты 1 и 3) и без упрочне-
ния криволинейной части впадин (варианты
2 и 4). Видно, что при равномерном упрочне-
нии всей поверхности замка остаточные на-
пряжения по угловой координате достаточно
однородны, при упрочнении замка лопатки
без обработки криволинейной части впадин
(варианты 2 и 4) в опасных зонах наклёпа нет,
а остаточные напряжения оказываются дос-
таточно высокими, достигая половины наи-
больших напряжений при равномерном уп-
рочнении.

Установлены закономерности формиро-
вания остаточных напряжений в поверхнос-
тном слое деталей под воздействием цикли-
ческих нагрузок в зависимости от свойств
материала, степени концентрации напряже-
ний, вида деформации. На основании этих
закономерностей предложена методика рас-
чёта предела выносливости деталей, перво-
начально свободных от остаточных напряже-
ний, разработаны рекомендации по выбору

оптимальных параметров упрочнения мето-
дом тренировки при напряжениях, равных
или несколько превышающих предел вынос-
ливости, обосновано отличие эффективного
и теоретического коэффициентов концентра-
ции напряжений с позиций механики оста-
точных напряжений.

Определение (измерение) остаточных
напряжений. Разработаны методы определе-
ния остаточных напряжений в резьбовых [3]
и шлицевых [4] деталях, зубчатых колёсах [5],
деталях с надрезами полукруглого, полуэл-
липтического и V-образного профиля [6-10].
Необходимая для расчётов связь между ос-
таточными напряжениями и перемещениями,
возникающими при послойном удалении по-
верхностных слоёв концентратора, устанав-
ливалась методом конечных элементов. Эта
зависимость для меридиональных остаточ-
ных напряжений имеет вид
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Рис. 1. Распределение остаточных напряжений на поверхности первой впадины замка лопатки:
1, 2 – обработка микрошариками; 3, 4 – обработка дробью; 1, 3 – равномерное упрочнение всей детали;

2, 4 – без упрочнения криволинейной части впадины
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где Ε  - модуль продольной упругости мате-
риала, µ  - коэффициент Пуассона, n  - чис-
ло исследуемых концентраторов, k - коэффи-
циент, учитывающий схему закрепления де-
тали при удалении слоёв, )(af - перемеще-
ние детали при удалении слоя толщиной a ,

)(ac - коэффициент, зависящий от вида дета-
ли, её геометрических параметров и толщи-
ны удалённого слоя.

Полученные решения позволили прове-
сти исследования остаточных напряжений в
ряде ответственных авиационных деталей,
выявить резервы повышения надёжности и
долговечности и пути их реализации, разра-
ботать методы контроля стабильности техно-
логии.

На рис. 2 представлено распределение
меридиональных (осевых в наименьшем се-
чении) остаточных напряжений ϕσ  по тол-
щине поверхностного слоя a  впадин резьбы
шпилек М10 из стали ЗОХГСА после фор-
мирования профиля резьбы различными спо-
собами: шлифованием, нарезанием резцом и
плашкой, накатыванием, фрезерованием.
Можно видеть, что шлифование наводит в
тонком поверхностном слое растягивающие
напряжения, нарезание резцом и плашкой,
фрезерование – сжимающие напряжения,
которые на расстоянии 50-120 мкм от повер-
хности меняют знак. Накатывание создаёт в
поверхностных слоях впадин значительные

по величине сжимающие остаточные напря-
жения с подповерхностным максимумом и
большой глубиной залегания.

Влияние остаточных напряжений на
сопротивление усталости. Разработана тео-
рия влияния остаточных напряжений на со-
противление многоцикловой усталости уп-
рочнённых деталей с концентраторами на-
пряжений, основанная на феномене нерасп-
ространяющихся трещин усталости [11-12].
Эти трещины всегда образуются в упрочнён-
ных деталях с концентраторами напряжений
под воздействием переменных напряжений,
близких к пределу выносливости. Многочис-
ленными экспериментами [13-15] установле-
но, что критическая глубина êðt  нераспрост-

раняющейся трещины усталости ( êðt – глуби-
на трещины при пределе выносливости) оп-
ределяется только размером опасного сече-
ния детали по формуле

крt = 0,0216 D (2)

и не зависит от вида поверхностного упроч-
нения, материала, последовательности изго-
товления и упрочнения концентратора, наклё-
па, типа и размеров концентратора, величи-
ны сжимающих остаточных напряжений,
типа деформации и асимметрии цикла напря-
жений.

Приращение предела выносливости
упрочнённой детали с концентратором напря-
жений в случае симметричного цикла опре-
деляется зависимостью

Рис. 2. Остаточные напряжения во впадинах резьбы шпилек М10 из стали 30ХГСА после:
1- шлифования, 2- нарезания резцом, 3- нарезания плашкой, 4 – накатывания, 5 – фрезерования
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1 | |î ñòPP∆ ψ σ− = , (3)

где pψ - коэффициент влияния остаточных
напряжений на предел выносливости,

ξ
ξ

ξσ
σ dz

îñò ∫
−

=
1

0
21

)(     - (4)

критерий остаточных напряжений [11-12],
)(ξσ z  - осевые остаточные напряжения в

опасном сечении детали, крta /=ξ - расстоя-
ние от поверхности концентратора до теку-
щего слояa , выраженное в долях крt . Опыт-
ным путём установлено [3, 11-16], что для
деталей с концентраторами, через которые не
передаются внешние силы, при изгибе и рас-

тяжении-сжатии σψ = 0,36, при кручении

τψ = 0,18; для случая втулки, напрессованной

на вал, при изгибе σψ  = 0,25; для резьбы с

гайкой при растяжении-сжатии σψ  = 0,11. Ре-
зультаты расчёта приращений предела вынос-
ливости по формуле (3) с использованием

указанных коэффициентов pψ  оказались до-
статочно близкими к экспериментальным
значениям.

На основе разработанной теории влия-
ния остаточных напряжений на сопротивле-
ние усталости предложена методика постро-
ения диаграммы предельных амплитуд цик-
ла деталей с концентраторами напряжений с
учётом остаточных напряжений. На рис. 3
( aσ  - амплитуда цикла, òσ  - среднее напря-
жение цикла) сплошными линиями представ-
лены диаграммы 1 и 2 для болтов М6 из спла-
ва ВТ16 после накатывания и отжига (без ос-
таточных напряжений), а также после отжи-
га и накатывания (с остаточными напряже-
ниями).

Результаты эксперимента, нанесённые
на рис. 3 точками, указывают на достаточно

Рис. 3. Диаграммы предельных амплитуд цикла болтов М6 из сплава ВТ16,
накатанных до (1) и после (2) отжига:

• - накатывание + отжиг; о - отжиг + накатывание

хорошее совпадение опытных данных и рас-
чёта.
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Перспективные транспортные ракетно-
космические системы и летательные аппара-
ты специального назначения характеризуют-
ся значительным расширением функциональ-
ных возможностей систем управления моду-
лем и вектором тяги (СУМТ, СУВТ), для обес-
печения которых необходимо разрабатывать
новые схемные решения силовых электро-
гидравлических следящих приводов (ЭГСП)
систем управления с качественно новыми
параметрами и характеристиками, значитель-
но превосходящими параметры существую-
щих.

Актуальность разработки ЭГСП, на-
правленных на решение подобных задач,
обуславливается необходимостью проведе-
ния целого комплекса теоретических и экс-
периментальных исследований, которые по-
зволят определить рациональную структуру
ЭГСП, рассчитать диапазоны оптимальных
параметров элементов силового привода и
выработать методики расчета с заданной сте-
пенью вероятности статических, динамичес-
ких и эксплуатационных характеристик
ЭГСП и рекомендации по наиболее эффек-
тивному использованию ЭГСП в СУ транс-
портных ракетно-космических систем и ЛА
специального назначения.

Накопленный опыт проектирования
ЭГСП для СУ ЛА показывает [1-8], что реа-
лизация повышенных требований к СУ за
счет подбора рациональных параметров эле-

ментов привода зачастую невозможна, по-
скольку влияние внешних факторов на ЛА
изменяется от полета к полету. Поэтому ра-
дикальным способом обеспечения требуемых
характеристик ЭГСП является применение
корректирующих устройств (КУ), которые
вводятся в следящий привод в виде электро-
механических, электрогидравлических и гид-
ромеханических обратных связей (ОС).

Введение КУ в конструкцию ЭГСП по-
зволяет значительно улучшить динамические
свойства авиационных гидроприводов, опре-
деляющих качество переходных процессов:
повысить устойчивость привода, увеличить
его быстродействие, расширить полосу про-
пускания и устранить резонансные пики на
опасных для объекта частотах, что конструк-
тивными методами выполнить не всегда уда-
ется.

Необходимо отметить, что при разра-
ботке гидромеханического КУ ЭГСП нецеле-
сообразно применение устройств сложной
конструкции, поскольку сложность настрой-
ки и организации положительной обратной
связи (ПОС) и отрицательной обратной свя-
зи (ООС) приведет к снижению эффективно-
сти коррекции.

Результаты обзора, обобщения и анали-
за используемых в современной авиационной
и ракетно-космической технике КУ быстро-
действующих исполнительных гидроприво-
дов сведены в схему на рис. 1.

УДК 629.7.05

ОСОБЕННОСТИ КОРРЕКЦИИ ЭЛЕКТРОГИДРАВЛИЧЕСКИХ
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Рассмотрены некоторые особенности применения гидромеханической коррекции в электрогидравли-
ческих следящих гидроприводах. Приведена классификация устройств коррекции на гидромеханической эле-
ментной базе, показано влияние на характеристики гидропривода дополнительных корректирующих обратных
связей. Предлагается вариант математической модели электрогидравлического следящего привода с комбини-
рованным устройством гидромеханической коррекции.
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КУ позволяют комбинировать просто-
ту конструкции и возможность получения
требуемых характеристик регулирования. К
достоинствам гидромеханических КУ также
следует отнести независимость от внешних
условий и помех (нечувствительность к элек-
тромагнитным помехам, отсутствие напряже-
ния и т.д.).

Все ЭГСП с гидромеханическими КУ
реализуют независимую от основной допол-
нительную ОС и могут быть описаны струк-
турной схемой, изображенной на рис. 2.

В ходе численного моделирования, как
правило, ставится задача определения степе-
ни влияния КУ на характеристики привода и
подбора оптимальных, с точки зрения эффек-
тивности, параметров этого устройства.

При разработке математических моде-
лей ЭГСП с КУ используют различные под-
ходы к определению гидродинамического
воздействия струй жидкости, истекающей из
сопла корректирующей ОС на заслонку, и свя-
занную с ней струйную трубку СГУ [9, 10],
но все они опираются на экспериментальные
исследования, поскольку точных аналитичес-
ких методов расчета упомянутых сил не су-
ществует [10].

Реализация корректирующей ОС может
быть организована различными способами,
каждый из которых направлен на решение
конкретной задачи и обладает присущими
ему достоинствами и недостатками.

Одним из наиболее распространенных
и не требующих внесения сложных измене-
ний в конструкцию рулевой машины являет-
ся гидромеханическое КУ по расходу [11],
представляющее собой дополнительный гид-

роцилиндр, кинематически связанный с ра-
бочим гидроцилиндром, полости дополни-
тельного гидроцилиндра соединены с управ-
ляющим золотником, который, в свою оче-
редь, через пружинный рычаг соединен со
струйным гидрораспределителем.

Характеристики КУ в данной схеме оп-
ределяются жесткостью пружинного рычага ОС.

Анализ результатов численного экспе-
римента в процессе отработки математичес-
кой модели ЭГСП с устройством коррекции
по расходу рабочей жидкости показывает
(рис. 3 и 4), что применение КУ по расходу
жидкости не оказывает кардинального влия-
ния на переходные процессы в управляющей
и исполнительной частях ЭГСП, хотя и мо-
жет приводить к некоторому улучшению ди-
намических характеристик привода. Величи-
ну момента коррекции целесообразно выби-
рать в пределах 10 % от момента, развивае-
мого на валу ЭМП.

Другой схемой ЭГСП с гидромехани-
ческой коррекцией является ЭГСП с коррек-
цией по перепаду давления в полостях испол-
нительного гидродвигателя. В приводе реа-
лизуется дополнительная ОС по перепаду
давления в полостях исполнительного гид-
роцилиндра, которая увеличивает логариф-
мический декремент затухания привода, т.е.
обеспечивает повышение устойчивости и
уменьшает время переходного процесса при
отработке сигнала задатчика. Положительная
ОС приводит к увеличению быстродействия
за счет иного подключения сопел ОС к поло-
стям гидроцилиндра.

Влияние обратной связи по перепаду
давлений можно варьировать:

Рис. 2. Структурная схема гидропривода с устройством коррекции:
ЭМП – электромеханический преобразователь, СГУ – струйный гидроусилитель, ГЦ – гидроцилиндр,

Дос – датчик обратной связи, УК – устройство коррекции
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- изменением точки приложения сило-
вого гидродинамического воздействия двух
струй относительно якоря ЭМП;

- диаметром и гидравлической прово-
димостью нерегулируемой части сопел;

- конструктивными особенностями ки-
нематической связи заслонки со струйной
трубкой.

На рис. 5 представлена зависимость
момента коррекции от величины коэффици-
ента обратной связи и величины нагрузки на
штоке гидроцилиндра.

Анализ результатов численного модели-
рования ЭГСП с устройством коррекции по
перепаду давления показывает, что повсеме-
стное его применение нерационально, по-
скольку при минимальной нагрузке коррек-
тирующее воздействие будет минимальным,
а привод иногда склонен к неустойчивости
как раз при действии минимальной нагруз-
ки.

Эффект коррекции обратной связью по
перепаду давления для ЭГСП со струйно-
дроссельным регулированием и малой инер-
ционной нагрузкой заключается в увеличе-
нии быстродействия привода, формирования
оптимальной амплитудно-частотной характе-
ристики (АЧХ), так как запас устойчивости у
подобных приводов часто бывает завышен
из-за возможных автоколебаний струйной

трубки. Необходимость введения ООС для
повышения устойчивости привода возника-
ет лишь при некорректном подборе конструк-
тивных параметров системы «струйная труб-
ка-плата» и существенно нелинейном харак-
тере влиянии объекта на характеристики при-
вода.

На рис. 6 и 7 показано влияние коррек-
тирующей обратной связи по перепаду дав-
ления на коэффициент относительного дем-

Рис. 3. Влияние жесткости пружинного рычага ОС
по расходу на перемещение струйной трубки:
1 - Cnp=0 Н/м, 2 - Cnp=10 Н/м, 3 - Cnp=20 Н/м,

4 - Cnp=50 Н/м, 5 - Cnp=100 Н/м, 6 - Cnp=300 Н/м

Рис. 4. Влияние жесткости пружинного рычага ОС
по расходу на перемещение гидроцилиндра:

1 - Cnp=0 Н/м, 2 - Cnp=10 Н/м, 3 - Cnp=20 Н/м,
4 - Cnp=50 Н/м, 5 - Cnp=100 Н/м, 6 - Cnp=300 Н/м

Рис. 5. График влияния приложенной нагрузки
на момент ОС в зависимости от коэффициента

обратной связи
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пфирования и коэффициент усиления приво-
да в зависимости от параметров устройства
коррекции. Предложенное устройство
коррекции весьма эффективно, например,
в случае использования ПОС ( cd =1,2 мм,

l = 25 мм) коэффициент усиления привода
увеличивается от ãïK  = 2,6 м/Ас до 4,8 м/Ас,
коэффициент относительного демпфирова-
ния соответственно снижается от 1ξ  = 0,385

до 1ξ  = 0,02.
Соответственно, можно повысить запас

устойчивости привода, поскольку при значи-
тельных нагрузках или вследствие разброса
конструктивных параметров привод склонен
к неустойчивости на некоторых режимах ра-
боты, применив для этой цели ООС в виде
КУ по перепаду давлений.

Когда сопла ОС находятся от заслонки
на расстоянии 0,1 ch d< , то в ЭГСП возника-
ет ОС по положению струйной трубки, кото-
рая во многом определяется конструкцией
сопла и его торца. Для сопел с глухим цилин-
дрическим насадком (капиллярных сопел)
изменение положения заслонки несуществен-
но скажется на силе гидродинамического воз-
действия на заслонку. Для других типов на-
садков отношение диаметра сопла к торцу

значительно определяет силу гидродинами-
ческого воздействия [2].

Следовательно, конструктивным изме-
нением параметров можно добиться прием-
лемого характера гидродинамического воз-
действия и, таким образом, появляется воз-
можность управления коэффициентом Kz ,
что ценно для снижения автоколебаний
струйной трубки, которые имеют нелиней-
ный характер, определяемый, кроме проче-
го, и положением струйной трубки.

ОС по положению струйной трубки
имеет сложный характер (рис. 8), а на рас-
стоянии <l 1 мм точки приложения сил гид-
родинамического воздействия относительно
оси якоря ЭМП наблюдается неустойчивая
работа ЭГУ. На расстоянии <l 1 мм коэффи-
циент обратной связи уменьшается до нуля.
Это приводит к резкому изменению коэффи-
циента усиления ЭГСП (его уменьшению).
Учитывая также сложное влияние конструк-
ции сопла на силу гидродинамического воз-
действия струи жидкости на заслонку, на на-
чальной стадии отработки устройства обрат-
ной связи по перепаду давления ЭГСП с гид-
роусилителем типа “струйная трубка” реко-
мендуется располагать сопла относительно
заслонки на расстоянии 1 0,1c ç c çd d− −> >l ,

Рис. 6. Изменение коэффициента относительного
демпфирования

Рис. 7. Изменение коэффициента усиления



139

Машиностроение и энергетика

избегая тем самым обратной связи по поло-
жению струйной трубки.

Использование в качестве корректиру-
ющего сигнала давления нагрузки в чистом
виде делает характеристики следящего при-
вода мягкими, существенно определяющими-
ся величиной позиционной нагрузки, а так-

же зависящими даже от величины контакт-
ного трения в уплотнениях гидродвигателя
или в опорах нагрузки. Поэтому находит при-
менение схема ЭГСП с коррекцией по дина-
мическому давлению (рис. 9).

Это особенно актуально для большераз-
мерных двигательных установок, когда вели-
чина рабочего давления, размеры камеры сго-
рания, сопла и устройства регулирования кри-
тического сечения сопла значительно возра-
стают. Увеличиваются и нагрузки, действу-
ющие на гидропривод, вызванные газодина-
мическими силами (позиционная нагрузка).

Исследованию обратной связи по про-
изводной от перепада давления (обратной
связи по динамическому давлению - ОСДД)
посвящены работы [4, 7, 8, 12]. Наиболее
интересно и полно методика расчета гидро-
механического устройства коррекции по ди-
намическому давлению отображена в [8], где
рассмотрено воздействие сигнала корректи-
рующей ОС на цилиндрический золотник
второго каскада усиления ЭГСП.

Устройство дополнительной обратной
связи (рис. 9) содержит гидравлический кон-

Рис. 8. Влияние дополнительной ОС
по положению струйной трубки

Рис. 9. ЭГСП со струйно-дроссельным регулированием и дополнительной гидромеханической ОС
по производной от перепада давлений в полостях гидроцилиндра
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денсатор 1, выполненный в виде подпружи-
ненного поршня и нерегулируемого дроссе-
ля 2, одна полость которого соединена с по-
лостью основного гидроцилиндра. Шток до-
полнительного гидроцилиндра выполнен в
виде дроссельных игл, изменяющих площа-
ди регулируемых дросселей 4, к которым под-
ключены сопла обратной связи. Полости ре-
гулируемых дросселей связаны с давлением
управления.

Сила гидродинамического воздействия
струй жидкости, истекающих из сопел обрат-
ной связи, зависит от скорости перемещения
штока дополнительного гидроцилиндра и,
следовательно, от скорости перемещения
поршня гидроконденсатора. Если эта ско-
рость мала, то расход через нерегулируемый
дроссель будет мал и, соответственно, незна-
чительным будет изменение перепада давле-
ния в гидроконденсаторе. Скорость движения
поршня гидроконденсатора, в свою очередь,
зависит от скорости изменения перепада дав-
ления в полостях гидродвигателя. После того,
как давления в полостях гидроцилиндра до-
стигнут установившихся значений, давление
после гидроконденсатора вследствие перето-
ка жидкости через нерегулируемый дроссель
станет равным давлению в правой полости
основного гидроцилиндра, и действие обрат-
ной связи на струйный гидроусилитель пре-
кращается.

В динамике положение струйной труб-
ки относительно окон приемной платы, че-
рез которые поступает энергия в гидродви-
гатель, регулируется не только главной обрат-
ной связью по положению штока силового

гидроцилиндра, но и по производной от дав-
ления в нем. Это означает, что дополнитель-
ный опережающий сигнал гибкой (корректи-
рующей) ОС, уменьшая в колебательном про-
цессе величину смещения струйной трубки
от нейтрального положения, создает условия
для быстрого затухания колебаний.

Влияние величины корректирующего
воздействия на переходные процессы струй-
ной гидравлической рулевой машины пред-
ставлены на рис. 10, 11.

Наиболее эффективным способом кор-
рекции ЭГСП, применяемым в системах уп-
равления летательными аппаратами, являет-
ся комбинированная коррекция (рис. 12), в
которой сочетаются преимущества коррек-
ции по перепаду давления и коррекции по
производной от перепада давления в полос-
тях гидродвигателя. Отличительная особен-
ность этой схемы - повышенная точность
работы при статической нагрузке и нежест-
кой связи гидродвигателя с нагрузкой, а так-
же увеличение демпфирования на резонанс-
ных частотах.

Математическая модель гидропривода
с комбинированным КУ включает в себя сле-
дующие уравнения.

Уравнение моментов на оси ЭМП:

2

2

( ),

mi ma

n koc

d dJ K I K b
dt dt

               C K X t

α α
α

α

⋅ = ⋅ − ⋅ − ⋅ −

− ⋅ −
(3)

где X(t) - величина перемещения корректи-
рующего золотника; Kkoc - коэффициент кор-

Рис. 10. Перемещение струйной трубки Рис. 11. Зависимость перемещения нагрузки
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рекции; J - момент инерции якоря ЭМП;
−α угол поворота якоря ЭМП; Kmi – коэф-

фициент, характеризующий моментную ха-
рактеристику; Kma – коэффициент, характери-
зующий жесткость пружины; b - коэффици-
ент вязкого трения; Cn - жесткость внешней
пружины.

Уравнение электрической цепи ЭМП:

;

( ( )),

ne

u e oc

d dU R I L K
dt dt

U K U K y t

α α = ⋅ + ⋅ + ⋅

 = ⋅ − ⋅

(4)

где U - напряжение на обмотке ЭМП; Ku - ко-
эффициент усиления; Ue - сигнал рассогла-
сования; Koc - коэффициент обратной связи;
Kne - коэффициент противо-эдс; R - сопротив-
ление обмотки управления; L - индуктивность
обмотки управления.

Уравнение движения поршня:

2

2

,

d

n

d yM A P R
dt

dyC y b Ftr
dt

⋅ = ⋅ − −

− ⋅ − ⋅ −
(5)

где M - приведенные к оси штока массы на-
грузки и жидкости; А - эффективная площадь
гидродвигателя; R - усилие на штоке гидро-
цилиндра; b - сила вязкого трения; Cn - вели-
чина позиционной нагрузки; Ftr - сила сухого
трения.

Уравнение баланса расхода
через гидродвигатель:

( ) ( )

0

max

1 1 1 1 1 , ;
2

1 , .

d
n

m d d
Q nm m

p p

m
Q nm

p

dy W Ay dPA C
dt E dt

P Pz z z z

Pd z z z

µ
ξ ξ

µ
ξ

+ + + = 
 

  
+ − − − − ≤  

   = 


− > >


(6)

Модуль объемной упругости жидкости
рассматривается как функция от давления.

Баланс расходов устройства коррекции:

dgкдр QQQ += . (7)

Рис. 12. СГРМ с комбинированной схемой коррекции:
1 - задатчик, 2 - ЭМП, 3 - гидроусилитель, 6 - гидроцилиндр, 4, 5 - полости гидроцилиндра, 7 - шток
гидроцилиндра, 8 - гидроконденсатор, 9 - золотник коррекции, 10 - дополнительные поршни золотника

коррекции, 11, 12 - сопла обратной связи, 13 - цепь обратной связи
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Qдр - расход через дроссель,

)(2
31 PPfKQ drqdдр −⋅=

ρ , (8)

где Kqd – коэффициент расхода через дрос-
сель; fdr – площадь проходного сечения дрос-
селя; P1 , P3 – давления до и после дросселя.
Qк - расход в гидрокондексаторе,

dt
tdKFQ kk
)(

= ,

где Fk – площадь поршня гидроконденсато-
ра; K(t) - перемещение поршня гидроконден-
сатора.
Qdg - расход на корректирующем золотнике,

dt
tdXFQ dgdg
)(

= .

Здесь Fdg –площадь торцовых поверхностей
корректирующего золотника; X(t) - величина
перемещения корректирующего золотника.

Баланс сил на гидроконденсаторе:

)()( 43 tKCPPF kk ⋅=− , (9)

где Fk – площадь поршня гидроконденсато-
ра; P3, P4 – давление в полостях гидроконден-
сатора; Ck – жесткость пружины гидроконден-
сатора; K(t) - перемещение поршня гидрокон-
денсатора.

Баланс сил на корректирующем
золотнике:

)()()( 2143 PPFtXCPPF ddgdgdg −⋅+⋅=− ,
(10)

где Fdg – площадь торцовых поверхностей
корректирующего золотника; Cdg – жесткость
пружины корректирующего золотника; Fddg –
площадь дополнительных торцовых поверх-
ностей корректирующего золотника; P1, P2 –
давление в полостях рабочего гидроцилинд-
ра.

После ряда преобразований получим
следующие уравнения для устройства коррек-
ции.

Уравнение баланса сил на гидроконден-
саторе и корректирующем золотнике:

)()()( tPd
F
F

tX
F
C

tK
F
C

dg

ddg

dg

dg

k

k += . (11)

Уравнение баланса расхода
через гидроконденсатор:

dr

dgk

k f
dt

tdXF
dt

tdKF
tPdtP 2

2)()(

)()(






 +

−=∆
ρ

.

(12)

Выбор параметров гидроконденсатора
и дополнительного гидроцилиндра произво-

Рис. 13. Перемещение струйной трубки Рис. 14. Перемещение золотника коррекции
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дят исходя из условия, что жесткость пружин
должна обеспечивать максимальное переме-
щение поршня гидроконденсатора и штока
дополнительного гидроцилиндра при макси-
мальном перепаде давлений:

( ) ( )k d kF P C K t∆ = ⋅ , ( ) ( )dg d dgF P C X t∆ = ⋅ .
(13)

Переходные процессы скорректирован-
ного привода представлены на рис. 13-15.

В заключение отметим, что теоретичес-
кие исследования различных схемных реше-
ний КУ с использованием методов числен-
ного моделирования показывают необходи-
мость индивидуальной подстройки парамет-
ров корректирующих устройств под конкрет-
ные условия эксплуатации и требования тех-
нического задания на проектирование.
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PECULIARITIES OF ELECTROHYDRAULIC SERVO DRIVE CORRECTION

 2009 A. V. Mesropyan

Ufa State Aviation Technical University

The paper deals with some peculiarities of applying hydromechanical correction in electrohydraulic servo
hydrodrives. A classification of correction devices on the hydromechanical element basis is given, the influence of
additional correction feedback on the performance of the hydraulic drive is shown. A variant of a mathematical model
of a servo drive with a combined hydromechanical correction device is presented.

Electrohydraulic servo drive, correction, additional feedback, modeling.
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1. Постановка задачи оптимизации
Оптимальное решение задачи компаун-

дирования бензинов является целью получе-
ния товарного бензина требуемого качества
при минимизации его стоимости. Стоимость
товарного бензина ΣC  определяется стоимо-

стью ic  и количеством iu  каждого из входя-

щих в него компонентов: ∑=Σ iiucC . По-
этому цель задачи управления процессом
смешения математически можно представить
в следующем виде [1]:

min→UC T , (1)

где T
nccC ,...,1=  - вектор стоимости входя-

щих в товарный бензин компонентов;
T

nuuU |,...,| 1=  - вектор величин потоков сме-
шиваемых компонентов; n - число смешива-

емых компонентов 16,2=n .
Так как стоимости отдельных компо-

нентов являются на этапе решения задачи (1)
определенными величинами, минимизация
проводится только по вектору U.

На управляющие воздействия  наклады-
ваются естественные ограничения, связанные
с физическим смыслом этих величин:

0 iu d≤ ≤ , (2)

где i = 1, ..., n, iu  - компоненты вектора U;
d - известная величина, равная максимальной
пропускной способности трубопроводов, по
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которым поступают компоненты смеси (пред-
полагается, что все эти трубопроводы одина-
ковы).

Требованиями устойчивости процесса
смешивания вызвана необходимость соблю-
дения следующих ограничений:

| ( 1) ( ) |i iu k u k b+ − ≤ , 1,i n= , (3)

где k - моменты дискретного времени
k = 0,1, ...; запись ui(k) обозначает зависимость
величины ui от конкретного момента време-
ни; b - известная величина, задаваемая опе-
ратором-технологом.

Технологические требования к содер-
жанию количества смеси в трубопроводе с
конечным продуктом определяют ограниче-
ние, физический смысл которого состоит в
неизменности величины потока товарного
бензина:

( )Tq U k G= , (4)

где q - вектор размерности n, все компонен-
ты которого равны единице; G - заранее за-
данная величина, которая устанавливается
оператором-технологом.

Качество товарного бензина нормиру-
ется государственными стандартами или
стандартами предприятия. Среди нормируе-
мых показателей основным является октано-
вое число QΣ  товарного бензина. Требования,

предъявляемые к величине QΣ , могут быть
записаны в виде
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Q Q QΣ Σ Σ≤ ≤ , (5)

где ,Q QΣ Σ  - соответственно верхняя и ниж-
няя допустимые границы октанового числа
товарного бензина, получаемого в результа-
те смешивания всех компонент в потоке.

Известно, что чем ниже октановое чис-
ло нефтепродуктов, тем меньше его сто-
имость. Поэтому желательно, чтобы октано-
вое число получаемого товарного бензина
соответствовало нижней допустимой грани-
це интервала (5):

Q QΣ Σ= . (6)

Математическая модель технологичес-
кого процесса смешивания бензиновых фрак-
ций представляет собой нелинейное уравне-
ние [2]:

0 01
0

1 1 1

1

1
1

N N N
j r

j j jo j rN
j j r j jr

lo l
l

Q Q
Q Q x x x

x
γ

γγ

−

= = = +

=

−
= +

−∑ ∑ ∑
∑

,

(7)

где Q -  октановое число товарного бензина,
o
jQ  - октановые числа чистых компонентов,

xj, xr - мольная доля j –го (r-го) компонента в
растворе.

Данное уравнение может быть описа-
но следующим векторным уравнением:

* 1( ) ( ) [ ( )] ( )TQ k U k Q q U k kΣ δ−= + , (8)

где * * *
1| ,..., |TnQ Q Q=  - вектор октановых чи-

сел компонентов товарного бензина в смеши-
ваемых потоках; |1,...,1 |Tq =  - вектор размер-
ности n, все компоненты которого равны еди-
нице; ( ) ( ( ), )k U k Qδ δ=  - величина, равная
второму слагаемому правой части соотноше-
ния (7) и характеризующая степень нелиней-
ности процесса; k = 0, 1, … - моменты диск-
ретного времени.

Практика компаундирования топлив
свидетельствует, что величина δ, характери-
зующая нелинейность процесса, не превыша-
ет некоторой постоянной величины s% :

| ( ) |k sδ ≤ % , 0.k∀ ≥ (9)

Решение задачи (1) при ограничениях
(2) - (6), (9) может быть получено путем вы-
числения вектора оптимальных управляю-
щих воздействий методами линейного про-
граммирования, если известен вектор окта-
новых чисел iQ  компонентов смеси модели
(8) .

Однако октановые числа iQ  смешивае-
мых компонентов точно неизвестны, а изве-
стны лишь их интервальные оценки следую-
щего вида:

i i iQ Q Q≤ ≤ , (10)

для всех i = 1,2, ... , n.
Поэтому задача оптимизации процесса

компаундирования сводится к поочередному
решению следующих задач:

- идентификации неизвестных парамет-
ров Q модели (8), например по [1];

- решению задачи линейного програм-
мирования (1) при ограничениях (2) - (6) и
(9).

2. Идентификация параметров
математической модели

В [1] рассматривается алгоритм иден-
тификации, использующий эллипсоидальные
оценки множеств возможных значений иско-
мых параметров. Однако решение данных
алгоритмов требует больших затрат времени.
Поэтому предлагается для идентификации
октановых чисел смешиваемых компонент
использовать лазерный оптико-акустический
(ЛОА-) октанометр [2, 3]. Применим генети-
ческий алгоритм для решения обратной за-
дачи анализа бензиновой смеси (определения
концентраций, что соответствует октановым
числам компонент товарного бензина) мето-
дом подбора квазирешений.

В системах адаптивного управления
компаундированием товарных бензинов не-
обходимо знать точную концентрацию (ок-
тановое число) каждого компонента в смеси
товарного бензина, что позволяет точно вы-
держивать рецептуру компаундирования и
получать качественный бензин с заданным
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октановым числом с первого цикла смеше-
ния.

Используя генетический алгоритм (ГА),
решим систему уравнений ЛОА-октаномет-
ра в общем виде (в виде системы нелиней-
ных интегральных уравнений).

Рассмотрим модификацию алгоритма
эволюционно-генетической стратегии, опи-
санного в [4], применительно к задаче ана-
лиза товарного бензина. Будем решать обрат-
ную задачу многокомпонентного ЛОА-анали-
за с учетом неселективного поглощения в
приближении линейного поглощения, пред-
полагая, что спектральные каналы измерения
были выбраны попарно близко друг от дру-
га, так что показатели неселективного погло-
щения в каждой паре каналов равны друг
другу.

В этом случае для определения концен-
траций компонент в K-компонентной бензи-
новой смеси необходимо решить систему из
2K линейных уравнений (11). Здесь неизвес-
тными являются значения концентраций ком-
понент бензиновой смеси и значения пока-
зателей неселективного поглощения.

Когда спектральные каналы выбраны
попарно достаточно близко, то для каждой
пары каналов показатели iβ  можно принять
равными константе. В матричной форме си-
стема линейных алгебраических уравнений
лазерного ОА-октанометра имеет вид [4]:

KN +β = y, (11)

где K – матрица коэффициентов поглощения
компонент исследуемой бензиновой смеси
размерностью M x M/2:

K = 

1 1 2 1 1

1 2 2 2 2

1 2
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;

N – М/2-мерный вектор долей (концентраций)
компонент бензиновой смеси (М/2=K):

N = 

1

/ 2

.

.

M

N

N

 
 
 
 
 
 

;

β - M-мерный вектор показателей фонового
неселективного поглощения:

1

2 1

1

1
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( ) ( ) .

.
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β λ β λ
−

−

 
 = 
 =
 
 
 = 

;

y – М-мерный вектор правых частей систе-
мы уравнений (11):

y = 

1 1

2 2

1 1

( )
( )

. .
( )
( )

M M

M M

y y
y y

y y
y y

λ
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λ
λ

− −

   
   
   
   =
   
   
      

.

Перейдем от системы (11) к системе
разностных уравнений (вычитая попарно
уравнения, для которых можно положить
показатели β I = const). В этом случае вместо
(11) имеем

KN y=% % , (12)

где y%  - М/2-мерный вектор правых частей си-
стемы уравнений (12):

y = 

1 21

3 42

( 1) / 2 3 2
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. .
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K%  - матрица разностей коэффициентов по-
глощения компонент исследуемой бензино-
вой смеси размерностью M/2 x M/2:

K =

11 12 1

21 22 2

1 2

...

...
............................

...

k

k

M M Mk

k k k

k k k

k k k
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Для уравнения (12) квазирешение нахо-
дится из условия

( , ) inf ( , ),N DKN y KN yρ ρ∈=% %% % (13)

где на множество D наложены ограничения,
обусловленные физической постановкой за-
дачи компаундирования и анализа товарных
бензинов.

Возможно наложение и более строгих
ограничений, например диапазона изменения
концентраций компонент в анализируемой
бензиновой смеси.

Рассмотрим особенности построения
ГА для решения задачи (11) методом подбо-
ра квазирешения. Каждый индивид, канди-

дат на решение { },S m g  (m – номер индиви-
да в популяции, g – номер поколения) вклю-
чает в себя все неизвестные параметры зада-
чи – гены, разделенные на две хромосомы
длиной K (рис. 1), одна из которых – вектор
неизвестных концентраций компонент, а вто-
рая – вектор неселективного поглощения.
Хромосомы кодировались с плавающей точ-
кой – это наиболее подходящее кодирование
для данной задачи.

За целевую функцию (функцию пригод-
ности индивидов) возьмем функционал не-
вязки вида

2
2

1

1( ) ( ) ,
2

K
S

j j
i

F S y y
K =

= −∑ (14)

где S – индивид, для которого вычисляется
целевая функция; yj – значение измеренного
сигнала в j-м спектральном канале; yj

S – рас-
считанное значение сигнала в j-м спектраль-
ном канале, полученное путем подстановки
значения гена индивида S в левую часть сис-
темы уравнений (11):

[ / 2] 1
1

;
K

S S S
j ij i j

i
y k N β +

=

= +∑ (15)

Ni
S – ген i-й неизвестной концентрации ин-

дивида S; [ ]
S
jβ  - ген j-го неизвестного показа-

теля фонового поглощения индивида S.
Необходимо решить задачу минимиза-

ции функции F(S) вида (14).
Лучшей приспособленностью (большей

жизнеспособностью в процессе эволюции)
соответственно будут обладать индивиды с
меньшим значением целевой функции. Об-
ласть поиска ограничивается областью допу-
стимых значений неизвестных переменных
(ареалом), основанной на физическом смыс-
ле решаемой задачи анализа товарных бен-
зинов.

Введем физические ясные ограничения:
- значения относительных концентра-

ций (долей) компонентов бензиновой смеси,
имеющие физический смысл (рецептура то-
варного бензина), должны находиться в диа-
пазоне [0,1];

- сумма всех относительных концент-
раций (долей) компонент товарного бензина
должна быть равна единице;

- значения показателей неселективного
поглощения, удовлетворяющие физическому
смыслу, должны быть всегда больше или рав-
ны нулю:

1

0 1, 1,2, ..., ;

1;

0, 1, 2, ..., 2 .

i
K

i
i

j

N i K

N

j Kβ
=

≤ ≤ =

=

≥ =

∑ (16)

Ареал в некоторых случаях можно со-
кратить дополнительно. Например, значения
концентраций (долей) компонент Ni товарно-
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го бензина можно ограничить сверху и снизу
значениями, регулируемыми другими каче-
ственными параметрами бензина (содержа-
нием серы, давлением насыщенных паров,
плотностью и т.д.).

В начале работы ГА сформируем стар-
товую популяцию. Затем на каждой итерации
к индивидам популяции будем применять
генетические операторы отбора, репродук-
ции, мутации и селекции.

Рассмотрим конкретную реализацию
используемых в данном алгоритме генетичес-
ких операторов.

Задание стартовой популяции.  На на-
чальном этапе работы алгоритма необходи-
мо сформировать стартовую популяцию. Для
этого случайным образом формируется М
индивидов { ,0}S m , т.е. задается М вариан-
тов векторов начальных концентраций ком-
понент бензиновой смеси и векторов несе-
лективного поглощения:

( ,0) ( ,0) ( ,0) ( ,0)
1 2{ ,0} ( , , ... , , ... , ;m m m m

i KS m N N N N=

               ( ,0) ( ,0) ( ,0) ( ,0)
1 2, , ... , , ... , )m m m m

i Kβ β β β ,
(17)

где m = 1, … , M.
Для полученных индивидов S{m,0}

стартовой популяции вычисляется целевая
функция (14).Стартовая популяция сортиру-
ется по возрастанию целевой функции
F(S{m,0}) (наименьший индекс m соответ-
ствует наименьшему значению целевой фун-
кции) и используется как популяция предков
на первой итерации работы алгоритма.

Отбор. Отбор индивидов из популяции
предков для участия в репродукции осуще-
ствляется с использованием ранжирования по
нормальному закону. Расчет вероятности вы-
бора P(S{m,g}) индивида осуществляется по
формуле

2
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(18)
В результате с наибольшей вероятнос-

тью отбираются индивиды с меньшими зна-
чениями целевой функции.

Репродукция. К каждой паре индивидов
S{m1,}, S{m2,g} популяции предков, прошед-
ших оператор отбора, применяется оператор
репродукции – модифицированный вариант
равномерного кроссинговера и образовыва-
ется один новый индивид S’{l, g} популяции
потомков. Заполнение хромосом нового ин-
дивида осуществляется следующим образом:
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Рис.1. Неизвестные параметры задачи лазерного оптико-акустического октанометра
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где l=1, …, Мс – номер индивида популяции
потомков; Ni

{l,g} – значения генов концентра-
ций индивида, подвергаемого мутации;
Nt

{l,g}
  mut – значения генов концентраций ин-

дивида после мутации; { , }l g
iβ  - значения ге-

нов показателей неселективного поглощения

индивида, подвергаемого мутации; { , }l g
i mutβ  -

значения генов показателей неселектив-
ного поглощения индивида после мутации;
P3,p4 – случайные величины, принимающие
значения 0 и 1; w – случайная величина, рас-
пределенная по нормальному закону с мате-
матическим ожиданием, равным нулю, и дис-
персией, равной 2σ , причем значение дис-
персии случайной величины w меняется
(адаптируется) в процессе эволюции.

Для индивидов популяции потомков,
прошедших оператор мутации, вычисляют-
ся значения целевой функции (14).

Селекция. Для переноса лучших инди-
видов текущего поколения в следующее по-
коление используется оператор элитной се-
лекции. При этом в селекции участвуют все
индивиды популяции потомков и лучший
индивид популяции предков. В результате, из
Мс+1 индивидов выбирается М наилучших
(с точки зрения малости целевой функции).
Отобранные индивиды располагаются по
возрастанию значений целевой функции и
используются на следующем этапе в качестве
поколения предков.

Таким образом, на каждой итерации
работы генетического алгоритма сначала к
популяции предков из М индивидов S{m,g}
применяются операторы отбора и репродук-
ции, в результате чего образуется популяция
потомков из Mc индивидов S’{l,g}. Популяция
потомков подвергается мутации. Далее в ре-
зультате применения оператора селекции М
лучших индивидов образуют популяцию
предков следующего поколения S{m,g=1}.

Адаптация дисперсии мутации. Один
раз в GM  поколений осуществляется измене-
ние значения дисперсии 2σ  случайной вели-
чины W в зависимости от относительной ча-
стоты f (f=Gdec/GM, где Gdec – число поколе-
ний, в которых произошло уменьшение це-
левой функции) уменьшения целевой функ-

ции F(S{0,g}) лучшего индивида S{0,g} поко-
ления, посчитанной за эти GM итераций. При-
чем, если частота уменьшения целевой фун-
кции мала, то значение дисперсии 2σ  умень-
шают, предполагая, что эволюция находится
в области минимума и необходимо проводить
более точный поиск. В случае высокой час-
тоты уменьшения целевой функции значение
дисперсии, наоборот, увеличивают. Тем са-
мым увеличивают скорость процесса эволю-
ции в области поиска, удаленной от миниму-
ма. Адаптация дисперсии мутации произво-
дится по следующему закону:

2
2

2

, ;

/ , ,
p

p

a åñëè f f

a åñëè f f

σ
σ

σ

 ⋅ >= 
≤

%

где 2σ%  - новое значение дисперсии мутации;
2σ  - предыдущее значение дисперсии мута-

ции;  1, 0 1pa f> < <  - некоторые числа.
Типовые значения параметров a и fp,

применимые для широкого класса задач, мо-
гут быть взяты из [4]:

0,2; 1,22.pf a≅ ≅

Остановка итераций. Остановка итера-
ций алгоритма происходит, когда значение
целевой функции лучшего индивида популя-
ции станет меньше некоего порога:

( {0, }) .thrF S g Q≤ (20)

Здесь {0, }S g  - лучший индивид поколения
g; Qthr – порог остановки итераций алгорит-
ма.

В качестве порога Qthr , например, мо-
жет быть взято значение средней дисперсии
измеренного сигнала (в случае, если это зна-
чение известно). В других случаях в качестве
порога Qthr можно использовать величину,
определенную в результате предварительно-
го моделирования.

Для устранения возможного зациклива-
ния алгоритма или чрезмерно долгой его ра-
боты условие (20) может быть скомбиниро-
вано с условием окончания работы по дости-
жению некоторого числа поколений:
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G = Gmax,

где Gmax – поколение, в котором должна быть
остановлена работа алгоритма.

По окончании итераций хромосомы
лучшего индивида {0, }S g  (с точки зрения
наименьшего значения целевой функции) вы-
бираются за компоненты концентраций (до-
лей) бензиновых компонент Ni и показатели
неселективного поглощения jβ  искомогоо
квазирешения.

3. Этапы работы ЛОА-октанометра
в режиме определения долей

компонентов в бензиновой смеси
Работа ЛОА-октанометра состоит из

следующих этапов.
1. Определение оптимального набора

спектральных каналов измерения.
2. Измерение величины поглощения

лазерного излучения анализируемой смесью.
3. Обработка результатов измерений и

определение значений долей компонент в
бензиновой смеси.

На первом этапе работы ЛОА-октано-
метра для заданного состава анализируемой
бензиновой смеси определяется оптималь-
ный набор спектральных каналов измерения
(НСКИ), учитывающий спектральные харак-
теристики компонентов, входящих в смесь,
мощности лазерного излучения в отдельных
спектральных каналах, а также характерис-
тики измерительной аппаратуры. Для смеси,
состоящей из K бензиновых компонент, вы-
бирают 2K каналов измерения (для реализа-
ции режима дифференциального поглоще-
ния). Режим дифференциального поглощения
позволяет исключить влияние неселективно-
го поглощения и фоновых сигналов, имею-
щих слабую спектральную зависимость. По-
иск оптимального НСКИ оператором вруч-
ную для многокомпонентных смесей требу-
ет больших затрат времени либо вообще не-
возможен. В составе программного обеспе-
чения  ЛОА-октанометра реализована авто-
матизированная система поиска НСКИ.

На втором этапе анализа осуществляет-
ся измерение поглощения анализируемой
бензиновой смеси. Программное обеспече-
ние, управляющее процессом измерения, со-

стоит из двух частей. Одна часть входит в
состав программного комплекса, который
реализует алгоритм определения НСКИ и на
основе выбранного НСКИ выдает команды
на измерение для второй части программно-
го обеспечения.

Такая архитектура управляющей систе-
мы позволяет выполнять процессы управле-
ния ЛОА-октанометром, измерения и пред-
варительной обработки сигналов параллель-
но работе первой части программного обес-
печения, которая реализована на персональ-
ном компьютере. Данная распределенная си-
стема позволяет уменьшить время на прове-
дение анализа бензиновой смеси и повысить
надежность измерительного комплекса.

На третьем этапе обработки результа-
тов измерений осуществляется определение
долей компонентов анализируемой бензино-
вой смеси.

ЛОА-октанометр может выполнять ка-
чественный анализ товарных бензинов. В
режиме мониторинга товарного бензина осу-
ществляется сглаживание полученных значе-
ний долей компонентов смеси и сравнение
их с рецептурными значениями компаунди-
рования товарных бензинов.

4. Калибровка
ЛОА-октанометра

Прежде чем проводить с помощью
ЛОА-октанометра многоспектральные изме-
рения показателя поглощения анализируемой
бензиновой смеси, по результатам которых
можно рассчитать доли компонент этой сме-
си и определить октановое число, октанометр
должен быть откалиброван.

При калибровке ЛОА-октанометра оп-
ределяется постоянная оптико-акустической
ячейки (ОА-ячейки) Кя:

,
( )

on off

on off
Î Ï Î Ï

ÿ on off
èçî èçî èçî

U U
U UK

N k k

−
=

−
(21)

где Nизо – концентрация (доля) изооктана в
калибровочной смеси (Nизо=0,95); ,on off

èçî èçîk k
- коэффициенты поглощения изооктана в
on-, off-спектральных каналах соответствен-
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но; Uon, Uoff – амплитуды акустического сиг-
нала, измеренные в on-,  off-спектральных
каналах соответственно; ,on off

Î Ï Î ÏU U  - ампли-
туды опорного сигнала, измеренные в on-, off-
спектральных каналах соответственно.

Для калибровки ЛОА-октанометра ОА-
ячейка заполняется смесью известного соста-
ва. Коэффициенты поглощения компонент,
входящих в состав этой смеси, известны с
высокой точностью. В качестве калибровоч-
ной смеси принято использовать 2-х компо-
нентную смесь изооктана (95%) и н-гептана
(5%).

После заполнения ОА-ячейки калибро-
вочной смесью производится измерение ам-
плитуд акустического U и опорного Uоп сиг-
налов. Для устранения влияния неселектив-
ного поглощения измерения проводят в паре
спектральных каналов, один из которых (on-
канал) соответствует максимуму поглощения
изооктана, а другой (off-канал) находится
близко от on-канала и поглощение изооктана
в этом спектральном канале мало. Неточность
определения постоянной ячейки как систе-
матическая погрешность существенно влия-
ет на точность измерения показателей погло-
щения и, соответственно, концентраций (до-
лей) компонент бензиновой смеси и опреде-
ления октанового числа анализируемого бен-
зина.

Поэтому к калибровке ЛОА-октаномет-
ра предъявляются высокие требования, зак-

лючающиеся в точности измерения ампли-
туд сигналов и точности задания состава ка-
либровочной смеси.
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УДК 519.612

О РЕКУРРЕНТНО-МАТРИЧНОЙ ФОРМЕ МЕТОДА
ОПТИМАЛЬНОГО ИСКЛЮЧЕНИЯ

© 2009 А. И. Жданов, Л. В. Яблокова

Самарский государственный аэрокосмический университет

Рассматривается прямой рекуррентный метод, который является альтернативной формулировкой пря-
мого проекционного метода решения систем линейных алгебраических уравнений, и показывается его эквива-
лентность методу оптимального исключения. Это позволяет рассматривать последний как прямой рекуррент-
ный метод. Данный подход дает возможность создавать оптимальные по требуемому объему оперативной па-
мяти машинные алгоритмы решения систем линейных алгебраических уравнений со многими правыми частя-
ми, которые особенно эффективны в алгоритмах итерационного уточнения.

Прямой рекуррентный метод, прямой проекционный метод, метод оптимального исключения.

§ 1. Введение
В данной работе рассматривается зада-

ча решения систем линейных алгебраических
уравнений (СЛАУ) с невырожденными мат-
рицами, т.е. задача вычисления решения
СЛАУ:

bAx = , n nA ×∈ R , nb∈R , nArank = . )1(

Прямые методы решения СЛАУ оцени-
ваются по трем важнейшим качествам: чис-
лу выполняемых арифметических операций,
требованию к объему оперативной памяти и
максимальной точности, достижимой при их
помощи.

Наилучшими по вышеперечисленным
показателям методами решения невырожден-
ных СЛАУ продолжают оставаться методы
типа исключения Гаусса. Как известно [1] -
[3], число операций этих методов оценива-

ется величиной ( )23 32 nOn + , где в число
операций включаются как умножения/деле-
ния, так и сложения/вычитания.

Гауссовское исключение существует во
многих вариантах, которые алгебраически
тождественны. Из всего множества вариан-
тов исключения Гаусса метод оптимального
исключения [1], [3] требует для своей реали-
зации минимального объема оперативной
памяти. Точно такие же характеристики име-
ет метод окаймления [1], [3], хотя он и не от-
носится, вообще говоря, к методам исключе-

ния, так как по своей математической струк-
туре принадлежит к классу методов малоран-
говой модификации. Однако метод окаймле-
ния представляет собой лишь некоторое ви-
доизменение вычислительной схемы метода
оптимального исключения [1] и не дает ни-
каких преимуществ. Поэтому в дальнейшем
будет рассматриваться метода оптимального
исключения. В этом методе объем требуемой
оперативной памяти оценивается при четном
n  величиной - 42n  машинных слов, а при
нечетном n  данный показатель будет близок
к этому.

Как известно [4], в методе оптимально-
го исключения попеременно выполняются
операции прямого и обратного хода метода
Гаусса. Это позволяет не вводить в оператив-
ное запоминающее устройство очередную
строку СЛАУ до тех пор, пока не преобразо-
ваны предыдущие строки, т.е. используется
последовательный ввод строк матрицы и пра-
вых частей системы. Таким образом, метод
оптимального исключения имеет рекуррент-
ную структуру.

В настоящей работе рассматривается
прямой рекуррентный метод решения СЛАУ,
основанный на использовании формулы ма-
лоранговой модификации обратной матрицы
(формулы Шермана-Моррисона [5]). Показа-
на эквивалентность этого метода методу оп-
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тимального исключения, хотя по своей ал-
горитмической структуре полученный рекур-
рентный метод не является методом исклю-
чения. Этот метод относится к классу пря-
мых проекционных методов [6] – [8].

Указанная эквивалентность рассматри-
ваемого прямого рекуррентного метода, пря-
мого проекционного метода [8] и метода оп-
тимального исключения дает возможность
исследовать последний как конечный рекур-
рентный процесс, а также представлять его в
компактной рекуррентно-матричной форме.
Это позволяет получить оптимальные по тре-
буемому объему оперативной памяти машин-
ные алгоритмы решения СЛАУ со многими
правыми частями, которые особенно эффек-
тивны в алгоритмах итерационного уточне-
ния.

§ 2. Прямой рекуррентный алгоритм
Рассматриваемый в статье прямой ре-

куррентный метод решения СЛАУ [9] осно-
ван на формуле Шермана – Моррисона [5].

Л е м м а. Пусть дана матрица

,

, ,

k k k n k n n

n k k n k n k

U U
B

O O
− ×

− − −

 
= ∈  

 

          
R

    ,

где k k
kkU ×∈ R , nk <  и krankU kk = ,

( )
,

k n k
k n kU × −

− ∈ R , kknO ,−  и knknO −− ,  – нуле-ле-

вые матрицы соответствующих размернос-
тей.

Тогда для всех ( )kkUminσδ <  матрица

( ) δδ
δ

1

0
lim −

→
+= nB EBP

существует и равна











=

−−

−
−

knkkn

knkkkkk
B EO

UO
P

        
U-         

,

,
1

, )2(

где kkUminδ  – минимальное сингулярное чис-

ло матрицы kkU , nE  – единичная матрица

порядка n , 1 ..., , 2 ,1 −= nk .

Введем обозначения.
Пусть ni  , ,2 ,1 K=  – номера строк мат-

рицы A , ( )inii aaa  ..., ,1
т =  – строки матрицы

A , т – знак транспонирования,

1
i n

i

i

a
A

a

×

 
 

= ∈ 
  
 

M

ò

ò
R , AAn = ,

ib – элементы вектора b ,

( )1, ..., n
nb b b= ∈ò  R ,

11 1

1

i
i i

i

i ii

a a
A

a a

×
 
 = ∈ 
 
 

L
%

L

.   .   .   .   .   . R , 111
~ aA = ,

AAn =
~ .

Теорема. Пусть все главные миноры
матрицы A  отличны от нуля, т.е.

0~det ≠iA   ni  , ,2 ,1 K=∀ , (3)

и пусть векторы n
ix ∈ R  и матрицы

n n
iP ×∈R , n , 2, ,1 K=i  удовлетворяют сис-
теме рекуррентных уравнений

( )1 1 1 1 1
òi

i i i i i i ix x g b a x ω+ + + + += + − , 00 =x , )4(

1 1 1 1
òi

i i i i i iP P g a P ω+ + + += − , nEP =0 , )5(

где 1[ ]i i n n
i nP g g ×= ∈K R , 1 1 1

i
i i ia gω + + += ò ,

1 , ,2 ,1 −= ni K .
Тогда условия (2) являются необходи-

мыми и достаточными для того, чтобы

1 0iω + ≠  1 , ,2 ,1 −=∀ ni K .

При этом bAxn
1−= , т.е. nx  является реше-

нием СЛАУ(1).

Пусть ]   ~[ , iniii AAA −= , где i i
iA ×∈% R и

( )
,

i n i
i n iA × −

− ∈R , тогда из условий (5) на ос-
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новании леммы получаем, что ni  , ,2 ,1 K=∀

матрицы δ

δ
ii PP

0
lim

→
=  существуют и равны










 −
=

−−

−
−

iniin

iniiii
i EO

AAO
P

       

~     

,

,
1

. )6(

Из (6) видно, что в матрице 1+iP  первые

1+i  векторов равны нулю, т.е. 01 =+i
jg

1 , ,2 ,1 −=∀ ij K . Следовательно, формулу (5)
можно записать в виде

1
1

1

ji i i
j j i

i

g g g
ψ
ω

+
+

+

= − , (7)

где
i
jij ga т 1+=ψ , nij  , ,2 K+= , 1 , ,1 ,0 −= ni K ,

а kk eg =0  nk  , ,2 ,1 K=∀ .
Из (7) непосредственно видно, что ал-

горитм (4), (5) является альтернативной фор-
мулировкой прямого проекционного метода
[8].

Известно, что условия (2) не являются
сильно ограничительными. Чтобы от них
освободиться, достаточно выполнить пере-
становку, основанную на какой-либо страте-
гии выбора ведущих элементов. Как отмеча-
ется в [8], наиболее естественной и практич-
ной для данного метода при решении СЛАУ
с плотными матрицами продолжает оставать-
ся стратегия с выбором максимального по
модулю ведущего элемента по строке.

Формально эта стратегия на каждом
i - м шаге состоит из следующих этапов:

1) определяется номер k  из условия:

iNk min= , где

}max:{ т
11

т
1

i
linli

i
kii gagakN +

≤≤+
′+ =′= ;

2) выполняется перестановка векторов
i
ig 1+  и i

kg .
В [8] отмечается, что вычислительные

эксперименты свидетельствуют о том, что
прямой проекционный метод с рассмотрен-

ной стратегией выбора ведущих элементов
лишь незначительно уступает по точности
методу исключения с использованием LU -
разложения и частичным выбором (по стро-
ке) ведущих элементов.

Для СЛАУ с разреженными матрицами
в [8] предложена новая стратегия выбора
ведущих элементов. В этой стратегии номер
k выбирается на i-м шаге из условия:

min ik N ′= , где

1 11
{ : max , 0 1}ò ò   i i

i i k i li l n
N k a g c a g c′+ ++ ≤ ≤

′ ′= ≥ ⋅ < ≤ .

В [8] показано, что эта стратегия в слу-
чае СЛАУ с разреженными матрицами при

1c <  позволяет значительно уменьшить за-
полнение матриц в процессе вычислений при
незначительном снижении точности алгорит-
мов вида (6), (7).

§ 3. Анализ вычислительной схемы
рекуррентного алгоритма

Нетрудно показать, что общее число
арифметических операций, требуемых для
реализации алгоритма (4), (5), оценивается
величиной 3 24 ( )n O n+ . Однако, учитывая

специальную структуру (6) матриц iP , мож-
но представить алгоритм (4), (5) в эквивален-
тном виде, для которого общее число ариф-
метических операций оценивается величи-

ной ( )3 22 3n O n+ .
Для этого предварительно введем сле-

дующие обозначения:

,

         
    

i i i
i

n i i n i

O Q
P

O E− −

 
=  

 
,

( ) ( )1
1 , ... Ri n ii i

i n i i i n iQ q q A A × −−
− −= = − ∈% ,

Ri i
kq ∈ , 1,2,...,k n i= − ,

( 1) ( 1)2 3
0 0 0

     ... R
         ...     

i i i
i n in i

i
q q qQ + × − −−= ∈%
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для всех 1,2,..., 2i n= − .

Из определения матриц iQ  и iQ%  следу-

ет, что матрицы 1iQ +  и iQ%  имеют одинаковые
размерности, т.е.

( ) ( )1 1
1, R i n i

i iQ Q + × − −
+ ∈%

для всех  2,...,2,1 −= ni .

Представим строки ò
ia  матрицы А  в

виде двух компонентов:

( ) Ri
i ua ∈  и ( ) Rn i

i la −∈ ,

( ) ( )[ ,ò òò
i i iu l

a a a= ],

а также введем вектор iy , состоящий из пер-

вых i компонент вектора ix ,

( )1,
ò

 ..., Ri i i
i iy x x= ∈ , где ( )1,

ò
 ..., i i

i nx x x=

1, 2, ,   i n∀ = K .

Тогда, используя введенные обозначе-
ния, непосредственно получаем, что алго-
ритм (4), (5) можно записать в эквивалент-
ном виде:

( )1 12 1 11,.... nQ a a a= −% , (8)

1
1

1

ò
i i

i i
i

zQ Q
ω
ν +

+
+

= −% , (9)

1,2,..., 1i n= − , 2n ≥ ,

1 1 11y b a= , (10)

ò
1 1

1
1

( )
 0

i i i i i
i

i

y z b a yy
ω

+ +
+

+

  −
= + 

 

%
, (11)

1,2,..., 1i n= − , 2n ≥ ,

где

11
1

R
 

i
i

i
qz + 

= ∈  
 

,

( )1 1,1 1,,...,
ò

Ri
i i i ia a a+ + += ∈% ,

( ) ( )1 1 1
ò òò

i i i iu l
a Q aν + + += +% ,

( )ò1 1i i iu
a zω + += .

Таким образом, если выполняются ус-
ловия теоремы, то yn=xn.

Рекуррентная формула (5) эквивалент-
на рекуррентным формулам (8)-(9), а рекур-
рентная формула (4) - формулам (10)-(11).

Из формул (8)-(11) непосредственно
видно, что вычислительная схема предлагае-
мого алгоритма практически совпадает с вы-
числительной схемой метода оптимального
исключения [3]. Следовательно, число его
арифметических операций оценивается вели-

чиной ( )3 22 3n O n+ , а для решения СЛАУУ
n-го порядка этим методом достаточно иметь

оперативную память машины порядка 2 4n
слов. Необходимая для машинной реализа-
ции алгоритма (8)-(11) оперативная память
определяется максимальным размером мат-
рицы iQ .

Таким образом, формулы (4), (5) (или,
что эквивалентно, формулы (8) — (11)) пред-
ставляют рекуррентно-матричную форму
метода оптимального исключения.

§ 4. Решение систем со многими
правыми частями

В [3] отмечалось, что единственным
серьезным недостатком метода оптимально-
го исключения по сравнению с LU - разложе-
нием является то, что он не позволяет эффек-
тивно решать системы со многими правыми
частями, так как для его реализации требует-
ся достаточно большой объем оперативной
памяти, позволяющий запомнить все преоб-
разования с матрицей системы. Использова-
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ние рекуррентно - матричной формы алгорит-
ма (формул (8), (9) и (10), (11)) дает возмож-
ность в значительной мере устранить этот
недостаток классической вычислительной
схемы метода оптимального исключения.

Подробно рассмотрим лишь общий слу-
чай СЛАУ с плотными матрицами.

Формулы (8), (9) и (10), (11) позволяют
полностью разделить вычисления в методе
оптимального исключения на два этапа ана-
логично использованию LU-разложения в
методе исключения Гаусса. Первый этап —
это обработка элементов матрицы А по фор-
мулам (8), (9). Второй этап — обработка пра-
вых частей и вычисление решений по фор-
мулам (10), (11). Точно так же, как и при LU-
разложении, основная масса вычислений

(примерно ( )3 22 3n O n+ ) приходится здесь
на вычисления по формулам (8), (9). Из фор-
мул (10), (11) видно, что для выполнения вто-
рого этапа нет необходимости запоминать на
первом этапе все матрицы iQ . Достаточно

запомнить лишь векторы 1 1
1 1,  ..., nq q −  и числа

,1 n...,ω ω , где 1 11aω = . Они могут быть разме-
щены в верхней треугольной матрице

( )1 ...  Rn n
nR r r ×= ∈ ,

где

( )1 1,0,...,0 ,òr ω=

( )
òò1

2 1 2, ,0,...,0 ,...,r q ω
 

=  
 

( )
òò2

1 1 1, ,0n
n nr q ω−

− −
 

=  
 

,

( )1
1 ,

òò
Rn n

n nr q ω− 
= ∈ 

 
.

Таким образом, для их хранения требу-

ется оперативная память объемом ( )1 2n n + .
В этом же массиве в процессе вычисле-

ний на первом этапе (по формулам (8), (9))
может храниться и текущая матрица iQ .

Для реализации второго этапа (вычис-
лений по формулам (10), (11)) кроме верхней
треугольной матрицы R требуются элементы
исходной матрицы А, расположенные ниже
главной диагонали, т.е. элементы матрицы

( )A ijL l= , где

,   åñëè  ,

 0,    åñëè  .
ij

ij
a i j

l
i j

>
= 

≤

Для хранения элементов матрицы AL

требуется ( )1 2n n −  машинных слов.
При этом возможны два варианта. В

первом варианте элементы матрицы AL  хра-
нятся в оперативной памяти, т.е. при обра-
ботке элементов матрицы А на первом этапе
происходит запоминание в оперативной памя-
ти части элементов матрицы А в матрице AL .
Во втором варианте на первом этапе не проис-
ходит запоминания в оперативной памяти эле-
ментов матрицы AL  и они сохраняются лишь
на внешнем запоминающем устройстве.

В первом варианте для реализации ре-
куррентно - матричной формы метода опти-
мального исключения требуется хранить в
оперативной памяти машины элементы мат-
рицы AF L R= + , т.е. требуется оперативная

память объемом 2n  машинных слов. Следо-
вательно, в этом варианте рекуррентно - мат-
ричная форма алгоритма не имеет преиму-
ществ перед классической вычислительной
схемой, основанной на LU-разложении мат-
рицы А.

Во втором варианте требуется хранить
в оперативной памяти лишь матрицу R и, сле-
довательно, требуемый объем оперативной
памяти — ( )1 2n n +  машинных слов. Таким
образом, в этом варианте рекуррентно - мат-
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ричная форма метода оптимального исклю-
чения дает выигрыш в требуемом объеме опе-
ративной памяти в ( )2 1n n + -раз, т.е. при-
близительно в два раза по сравнению  с вы-
числительной схемой, основанной на LU-раз-
ложении матрицы A. Однако в этом варианте
требуется постоянный обмен с внешней па-
мятью (для чтения элементов матрицы AL ),
что снижает быстродействие этого метода по
сравнению с аналогичным вариантом, осно-
ванным на LU-разложении.

Известно [2], что при итерационном
уточнении возникает необходимость реше-
ния СЛАУ с несколькими правыми частями.
При этом, если в итерационном уточнении
используется LU-разложение, то предъявля-
ются следующие требования к объему опе-
ративной памяти машин: 22n  машинных слов
при хранении матрицы А в оперативной па-
мяти и 2n  при хранении матрицы А во внеш-
ней памяти. Это связано с тем, что для ите-
рационного уточнения кроме LU-разложения
требуется на каждой итерации еще и исход-
ная матрица А.

Рассмотрим, как изменятся соответ-
ствующие характеристики, если в итераци-
онном уточнении вместо LU-разложения ис-
пользовать рекуррентно - матричную форму
метода оптимального исключения, т.е. фор-
мулы (8)–(9). Если матрица А хранится в опе-
ративной памяти, то отпадает необходимость
в матрице AL , и, следовательно, достаточно
хранить только матрицы А и R.

Таким образом, требуемый в этом
случае объем оперативной памяти равен

2 2( 1) 2 3 2 2n n n n n+ + = +  машинных слов.
Если матрица А хранится во внешней

памяти, то соответственно для итерационно-
го уточнения требуется объем оперативной

памяти, равный 2 2 2n n+  машинных слов.
Следовательно, использование в итера-

ционном уточнении рекуррентно-матричной
формы метода оптимального исключения
предпочтительнее LU-разложения с точки
зрения требуемой оперативной памяти при
любом способе хранения исходной матрицы
А. При этом, как отмечалось в § 2, почти оди-

наково ведут себя оба метода с точки зрения
устойчивости к ошибкам округления (при
соответствующих стратегиях выбора веду-
щих элементов).

Очевидно, что в случае СЛАУ с разре-
женными матрицами данный алгоритм будет
еще более эффективен по сравнению с LU-
разложением с точки зрения требуемой опе-
ративной памяти.
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RECURRENT MATRIX FORM OF THE OPTIMAL ELIMINATION METHOD

 2009 A. I. Zhdanov, L. V. Yablokova
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The paper deals with the direct recurrent method [1] which is an alternative formulation of the direct projection
method of solving systems of linear algebraic equations. The direct recurrent method is shown to be equivalent to the
method of optimal elimination, which makes it possible to treat the latter as the direct recurrent method. This approach
provides the potential for creating machine algorithms of solving systems of linear algebraic equations with many right
sides, especially efficient in iteration refinement algorithms. The algorithms created have an optimal volume of on-line
storage.
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Введение. К настоящему времени ма-
тематическое моделирование динамики лета-
тельных аппаратов, как и многих других уп-
равляемых объектов, с использованием но-
вейших вычислительных средств широко
применяется в проектных, исследовательс-
ких организациях и учебных центрах. Наи-
более впечатляющие успехи достигнуты в
области имитационных моделей, которые
позволяют особенно полно и точно воспро-
извести свойства реального объекта и усло-
вия его функционирования. Однако такие
модели ориентированы на решение так на-
зываемых прямых задач динамики и управ-
ления - проигрывание различных сценариев
и законов управления. Они разрабатываются
в форме компьютерных программ, включа-
ющих различные эмпирические зависимос-
ти, и не имеют, как правило, полного анали-
тического описания, необходимого для эф-
фективного решения обратных задач - син-
теза законов управления - с помощью слож-
ных методов, разрабатываемых в математи-
ческой теории управления.

В [1] предпринята попытка преодолеть
это противоречие путём аналитической апп-
роксимации поля скоростей исследуемой ди-
намической системы по таблицам, генериру-

емым на имитационной модели конструкци-
ями различной сложности и точности. При
этом более простые аппроксимации исполь-
зуются для качественного анализа с целью
получения сравнительно “грубого” прибли-
жённого решения, а более сложные - для ите-
рационного уточнения полученного “грубо-
го” приближения как начального. Процедура
аппроксимации достаточно подробно описа-
на в [2]. На этапе качественного анализа при-
меняются хорошо зарекомендовавшие себя
высокоэффективные методы, учитывающие
специфические особенности прикладных за-
дач (такие, как вырожденность и магистраль-
ная природа их решений) [3-6].

Цель данной работы – предложить до-
статочно универсальный алгоритм итераци-
онного улучшения начального приближения
управления, ориентированный на параллель-
ные вычисления, который в отличие от изве-
стных процедур такого рода может опериро-
вать не только с аналитическими аппрокси-
мациями любой сложности, но и непосред-
ственно с исходной имитационной моделью.
Последнее необходимо для практической ре-
ализации полученного решения.

Применение алгоритма демонстрирует-
ся в вычислительных экспериментах на при-

УДК 629.735.4 + 517.977
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мере исследования манёвров безопасной не-
штатной посадки вертолёта с определением
границы безопасной зоны [1].

Алгоритм улучшения управления.
Предполагается, что модель динамической
управляемой системы представлена как дис-
кретная во времени (что, как правило, выпол-
няется при практической численной реали-
зации). Рассматривается задача оптимально-
го управления в стандартной форме:
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Ограничения фазовых переменных сни-
маются с помощью замены задачи (1)
оштрафованной задачей следующего вида:
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Связанная с полученной системой за-
дача улучшения ставится следующим обра-
зом: имеется начальное приближенное реше-
ние задачи (2) – элемент ( ),)(),( tutxm III =
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Общие конструкции метода улучшения
управления приведены в [7], где на основе
принципа оптимальности Кротова элемент

IIm  ищется путем аппроксимации решения
следующей задачи:
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где Ixxy −= , Izzs −= , Iuuv −= ,

( ) ( ) ( )IIII uxtfuvxytfvytg ,,,,,, −++= , α -
некоторое действительное число из полуин-
тервала ( ]1,0  (регулятор метода).

Будем искать функцию Кротова в виде
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где значения )(tw , )(0 tψ , )(tψ , )(tξ  находят-дят-
ся из следующих приближённых соотноше-
ний (Кротова-Беллмана) для задачи (3):
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При этом управление ),( ytv  (в форме
синтеза) для задачи (3) есть управление, на
котором достигается максимум в соотноше-
ниях (4).
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Таким образом, управление (в форме
синтеза) для задачи (2) записывается следу-
ющим образом:

( ) ( ) },{\),()(,, F
II tTttutxxtvxtu ∈+−=

а искомый элемент ( ))(),( tutxm IIIIII =  полу-
чается с помощью уравнений исходной сис-
темы
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Алгоритм нахождения коэффициентов
функции Кротова - )(tw , )(0 tψ , )(tψ , )(tξ  -
для задач без фазовых ограничений подроб-
но описан в [7]. Он основан на линеариза-
ции правых частей соотношений (4) в ряд до
членов первого (второго) порядка в окрест-
ности нуля и последующей замене производ-
ных их разностными аналогами. Шаги раз-
ностных схем выступают дополнительными
регуляторами алгоритма.

Одна итерация алгоритма улучшения

начального приближения ( ))(),( tutxm III =
состоит из следующих шагов.

1. Задаются значения параметров мето-
да.

2. Выбираются весовые коэффициенты
оштрафованного функционала в виде
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где ε  - требуемая точность «попадания» тра-
ектории в фазовые ограничения.

3. Находится управление в форме син-
теза в виде ( ) ),()(, tBxtAxtu +=  },{\ FtTt ∈

где )(),( tBtA  - матрицы размера np ×  и
1×p , соответственно, при каждом фиксиро-

ванном значении t .
4. С помощью уравнений исходной си-

стемы получается элемент

( ))(),( tutxm IIIIII = .

5. Если улучшение произошло, то по-
вторяются шаги 2-5, иначе повторяются шаги
1-4 (с другими значениями параметров мето-
да), либо итерации прекращаются (по дости-
жении необходимой точности).

Большим преимуществом описанного
алгоритма метода улучшения управления яв-
ляется его естественный параллелизм, по-
скольку алгоритм содержит крупные грану-
лы параллелизма (шаги алгоритма 2-5), вы-
числяемые независимо для каждого набора
параметров метода. При этом для каждого
набора параметров число итераций, проде-
ланных до достижения указанной точности,
заранее неизвестно. Следовательно, при даль-
нейшей программной реализации алгоритма
заранее неизвестно, как будут загружены от-
дельные узлы вычислительной установки.
Поэтому динамические программы предпоч-
тительнее любых других типов.

Описанный метод представляет собой
аналог методов улучшения первого (второго)
порядка [4, 6, 8], в частности, градиентных,
основанных на локальной линейной (линей-
но-квадратической) аппроксимации модели и
функции Кротова-Беллмана в окрестности
улучшаемой траектории, и имеет аналогич-
ные свойства сходимости, поскольку практи-
чески совпадает с локальными в достаточно
малой окрестности (при достаточно большом
α).

Приложение к задаче об аварийной
посадке вертолёта. Рассматривается движе-
ние вертолёта в вертикальной плоскости,
описываемое уравнениями:
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где 1x , 2x  - горизонтальная и вертикальная
составляющие вектора скорости; 3x  - угло-
вая скорость вращения несущего винта; 4x  -
высота; 1u  - угол отклонения вектора тяги отт
вертикали; 2u  - общий шаг несущего винта;
N  - располагаемая мощность двигателей
(рассматривается как внешнее воздействие в
нештатной ситуации); P , Q , R , N~ - констан-ан-
ты, m , G  - масса и вес вертолёта, соответ-
ственно; ( )2221 )()( xxQX BP += ; 23 )( RxFT T= ;

( )12 xxarctg=θ .

Зависимости ( )21321 ,,,, uuxxxFT  и

( )Nuuxxxf ~,,,,, 213213  рассчитываются с по-
мощью компьютерной фортран-программы
для конкретных наборов переменных. Мо-
дель движения вертолёта (5) используется в
задачах предварительной оценки лётных ха-
рактеристик вертолёта [9, 10]. Она позволя-
ет существенно повысить точность расчёта
взлетно-посадочных характеристик на пере-
ходных режимах (в частности, при опреде-
лении границ опасных зон в координатах
h - v ) по сравнению с известным энергети-
ческим методом благодаря учету динамики
несущего винта.

Заданы начальные значения фазовых
переменных, ограничения на фазовые пере-
менные во время и в конце манёвра, ограни-
чения на управления:
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Требуется минимизировать конечную
высоту )())(( 4

FF txtxF = , что равносильно
максимизации нижней границы опасной
зоны аварийной посадки.

Был проведён расчет таблиц правых
частей (5) в допустимой области, и затем по-
строено семейство их аппроксимаций [2]. В
дальнейшем основные исследования и рас-
чёты проводились на одной из нелинейных
аппроксимаций рассматриваемой динамичес-
кой системы вида
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После проведения качественного анали-
за сформировался начальный приближённый

элемент ( )( ), ( )I I Im x t u t=  (при фиксирован-

ных значениях , FN t ) [1] («итерация 0» на
рис. 1).

Написана программная реализация на
языке программирования С++ алгоритма
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Рис. 1. Вариант улучшения управления на нелинейной аппроксимации
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Рис. 2. Вариант улучшения управления на исходной модели
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улучшения управления. На рис. 1 представ-
лены результаты работы программы для не-
линейной системы, полученной при аппрок-
симации модели движения вертолета в не-
штатной ситуации.

Далее была проведена серия расчётов
по улучшению программы управления на
исходной имитационной модели с использо-
ванием сетевого программного комплекса
ISCON [2], обеспечивающего взаимодействие
между исходной компьютерной фортран-про-
граммой и программами качественного ана-
лиза и улучшения управления в линейном

варианте (на языке С++) и параллельном ва-
рианте (на языке Т++ - расширении языка
C++ для T-системы, реализующей принцип
автоматического динамического распаралле-
ливания программ). На рис. 2 представлено
улучшение начального управления с ограни-
чением времени переключения с одного зна-
чения управления на другое. Видно, что тра-
ектория, соответствующая начальной про-
грамме управления, не удовлетворяла гранич-
ному условию 2( ) 3.2Fx t ≥ − . Это связано с
неизменными погрешностями при переходе
от аппроксимации к исходной модели движе-

Рис. 3. Анализ эффективности параллельной реализации метода улучшения
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ния. Выбранные две итерации (19, 105) по-
зволяют судить о хорошей работе програм-
мы, так как на всех этих итерациях управле-
ния и траектории удовлетворяют всем требу-
емым ограничениям, а значение целевого

функционала 4( )Fx t  на итерации 105 оказы-
вается почти равным первоначальному (дос-
тигнуто попадание в допустимое множество,
и при этом не ухудшилось значение целевого
функционала). Сравнительно большое число
итераций объясняется необходимостью тон-
кой настройки штрафных коэффициентов для
выполнения жёстких ограничений на состо-
яние как в ходе выполнения манёвра, так и в
его конце.

С целью уменьшения расчётного време-
ни написан параллельный вариант програм-
мы улучшения управления для дискретных
динамических систем. Проведены вычисли-
тельные эксперименты с параллельными рас-
четами на кластере семейства «СКИФ» в
ИПС РАН для приведённой выше нелиней-
ной аппроксимации исходной модели. Вы-
числения проводились на 256 различных ком-
бинациях параметров метода улучшения при
существенном нарушении требуемых ограни-
чений траекторией начального приближения.
В результате удалось уменьшить значение
целевого функционала, удовлетворив при
этом всем ограничениям. Время расчётов при
переходе на параллельный вариант значи-
тельно сократилось.

Для более конкретной оценки эффек-
тивности распараллеливания программы
проведён запуск программы на различном
числе узлов и замер времени работы в каж-
дом случае. Результаты представлены на
рис. 3. На нём хорошо виден почти идеаль-
ный (линейный) эффект распараллеливания,
что и ожидалось с самого начала при форми-
ровании алгоритма.

Выводы. Предложенный итерацион-
ный метод улучшения начального управления
может быть непосредственно применён к за-
дачам улучшения управления для дискретных
динамических систем и для непрерывных

динамических систем (после их предвари-
тельной дискретизации с достаточно малым
шагом) независимо от способа представления
исходной модели – явного (в аналитической
форме) или неявного (в форме компьютерной
программы).

Метод естественным образом ориенти-
рован на параллельную программно-алгорит-
мическую реализацию.
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METHOD OF IMPROVING CONTROL USING A SIMULATION OBJECT MODEL
AND ITS APPLICATION TO THE PROBLEM OF HELICOPTER EMERGENCY

LANDING MANOEUVRE OPTIMIZATION

 2009 V. N. Kvokov1, Ye. A. Trushkova2, M. Yu. Ukhin2

1Foint Stock Company “Kamov”, Moscow
2Institute of Program System, Russian Academy of Science, Pereslavl-Zalessky

The paper presents an iterative algorithm of improving control for dynamic systems based on object approximation
on average at each iteration in the vicinity of the path being improved by linear-quadratic structures. The algorithm can
be applied directly to simulation models of dynamic systems that have no complete analytical description, and it form
a part of the method of optimizing control using such models. The efficiency of the method is illustrated by the example
of helicopter emergency landing.

Dynamic controllable system, improvement of control, simulation object model, emergency helicopter landing
manoeuvres, parallel algorithm.
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Введение
В настоящее время известен целый ряд

различных подходов к проектированию
структур тонкостенных элементов из компо-
зиционных материалов (КМ). К ним относят
создание структур, обладающих свойствами
квазиизотропии, равнопрочности и т.д. При
этом очевидно, что выбор конкретного под-
хода во многом зависит от того, какие требо-
вания предъявляются к проектируемой кон-
струкции. Так, например, в самолетострое-
нии наиболее критичной является оценка
изделия по его весовым показателям. В этом
случае важно установить, какая из методик
позволит спроектировать конструкцию, кото-
рая имела бы как можно меньшую массу и
удовлетворяла при этом предъявляемым к ней
требованиям по прочности и жесткости.

Оптимизация композиционных матери-
алов является непростой задачей из-за боль-
шого числа проектных переменных и слож-
ных моделей механики композитов. В этой
связи представляется интересным сопоста-
вить решения, получаемые при различных
постановках задач рационального проекти-
рования.

Вопросам механики и расчета конструк-
ций из композиционных материалов посвя-
щено множество обзоров, а также изданий,
носящих справочный характер [1]. В данной
статье обсуждаются  и сравниваются между
собой три подхода к проектированию струк-

тур тонкостенных элементов из КМ на осно-
ве так называемой нитяной модели материа-
ла. К ним относят проектирование квазиизот-
ропных и равнопрочных структур, а также
оптимальное проектирование конструкций из
композитов по условиям прочности и жест-
кости.

Математическая модель пластины
из композиционного материала
Волокнистые композиты удовлетвори-

тельно описываются моделью линейно-упру-
гого тела [2]. Обобщенная форма записи за-
кона Гука, соответствующая полной анизот-
ропии в материале, включает в себя 21 неза-
висимую упругую постоянную. При плоском
напряженном состоянии, наличии трех плос-
костей упругой симметрии в каждом слое и
предположении о малости поперечных моду-
лей упругости слоев расчетные соотношения
будут описываться формулами (1) – (3) и
включать лишь одну независимую упругую
постоянную – модуль упругости слоя вдоль
направления его волокон. Упрощенную мо-
дель, описываемую этими соотношениями,
принято называть нитяной моделью компо-
зиционного материала [3, 4, 5]:

jjxyjyjxj ααγαεαεε cossinsincos 22 ++= ,
(1)

jj Eεσ = , (2)

УДК 620.22

СРАВНИТЕЛЬНЫЙ АНАЛИЗ РАЗЛИЧНЫХ ПОДХОДОВ
К ПРОЕКТИРОВАНИЮ СТРУКТУР ТОНКОСТЕННЫХ ЭЛЕМЕНТОВ

ИЗ КОМПОЗИЦИОННЫХ МАТЕРИАЛОВ
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Рассмотрены три подхода к проектированию структур тонкостенных элементов из композиционных ма-
териалов на основе критериев квазиизотропности, равнопрочности и оптимальности. Выполнен сравнитель-
ный анализ результатов проектирования по этим критериям, на основе которого определены области их приме-
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где { xN , yN , xyN } – нормальные и сдвиговаяая
составляющие потока усилий, в котором на-
ходится композитная пластина; E – модуль
упругости слоя вдоль направления волокон;
{ xε , yε , xyγ } – относительные деформации

всего пакета слоев; jε  и jσ  – деформация и

напряжение в слое вдоль волокон; jδ  - тол-

щина j-го слоя; jα  - направление волокон в
нем (рис. 1).

Использование
квазиизотропных структур

На практике широкое распространение
получили квазиизотропные композиты. Ма-
териал такого типа получается путем уклад-
ки трех или более однонаправленных слоев

)3( ≥N  равной толщины, каждый из которых
повернут относительно предыдущего на оди-
наковый угол N/π=∆  [6]. Так, равнотол-
щинные структуры с укладкой { }oo 60,0 ± ,

{ }ooo 90,45,0 ±  и т. д. обладают одинаковым
модулем упругости во всех направлениях и
считаются квазиизотропными.

Широкое применение квазиизотропных
композитов обусловлено, по-видимому, про-
стотой расчетных методик и их относитель-
ной схожестью с методами, применяемыми
для расчета конструкций из традиционных
изотропных материалов. Алгоритм отыска-
ния потребных толщин квазиизотропной кон-
струкции состоит в следующем:

1. Задаются начальные значения тол-
щин слоев пакета )( 0 constj =δ .

2. Для каждого случая нагружения оп-

ределяют напряжения во всех слоях i
jσ , где

j – номер слоя; i – случай нагружения.
3. Среди полученных напряжений вы-

бирают то, которое является максимальным
по отношению к соответствующему ему до-
пускаемому напряжению:

[ ]i
j

i
jR

σ

σ
maxmax = . (4)

4. Пропорционально значению maxmaxσ
увеличивают толщины всех слоев композит-
ной структуры:

Рис. 1. Разбиение конструкции на элементарные панели: а) разбиение панели обшивки крыла;
б) элементарная панель в одноосном потоке усилий; в) направления армирования слоев
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max0 Rjj ⋅= δδ . (5)

Пример 1. Спроектируем квазиизотроп-
ную композитную панель, которая должна
выдерживать воздействие трех случаев нагру-
жения, при действии на нее потока усилий

величиной мм
НN 1000=  под углами

ooo 10;0;10 −=β  к оси X (рис. 1). Следует от-
метить, что такое нагружение характерно для
обшивок крыльев самолетов [7]. Определим
требуемые из условия прочности толщины
слоев панели для двух вариантов армирова-

ния. Первый вариант – по схеме { }0 , 60±o o ,

второй – { }0 , 45 ,90±o o o . В качестве материала
панели будем использовать углепластик с
модулем упругости волокон E = 130000 МПа,
допускаемым напряжением на растяжение

[ ] 2000σ + =  МПа и сжатие [ ] 1200σ − =  МПа.
Зададимся начальной толщиной одно-

направленного слоя. Примем для трехслой-
ной панели 0 jδ  = 0,33 мм, для четырехслой-
ной – 0,25 мм (суммарная толщина пакетов
при этом одинакова для обоих случаев арми-
рования и равна 1 мм). Основываясь на ни-
тяной модели и используя в качестве расчет-
ных соотношения (1) – (3), определим напря-
жения в слоях при действии каждого из рас-
четных случаев (табл. 1).

Таким образом, для первого варианта
армирования получим:

max
3000max 1.5
2000

i
j
i
j

R
σ

σ
= = =

  
,

0 max 0.33 1.5 0.5j j R ì ìδ δ= ⋅ = ⋅ = ,

3

1

1.5j
j

ì ìΣδ δ
=

= =∑ .

Для второго варианта:

max
3000max 1.5
2000

i
j
i
j

R
σ

σ
= = =

  
,

0 max 0.25 1.5 0.375j j R ì ìδ δ= ⋅ = ⋅ = ,

4

1

1.5j
j

ì ìΣδ δ
=

= =∑ .

Переназначив толщины слоев, произве-
дем поверочный расчет. Его данные представ-
лены в табл. 2.

Поверочный расчет показывает, что па-
нель с измененными толщинами выдержива-
ет без разрушения действующие на нее на-
грузки. Однако результаты этого расчета по-
зволяют также выявить значительные избыт-
ки прочности в большинстве слоев пакета,
связанные с необходимостью сохранения ра-
венства их толщин. Следовательно, большой
объем материала в квазиизотропной конст-

Таблица 1. Напряжения в слоях квазиизотропной панели

Структура Случай МПа,1σ  МПа,2σ  МПа,3σ  МПа,4σ  
o10=β  2910 660 -538 - 

o0=β  3000 0 0 - { }oo 60,0 ±  
o10−=β  2910 -538 660 - 

o10=β  2880 1684 -880 316 
o0=β  3000 1000 -1000 1000 { }ooo 90,45,0 ±  

o10−=β  2880 316 -880 1684 
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рукции не используется рационально и дела-
ет ее заведомо далекой от оптимума (т. е. пла-
стины с минимальной массой).

Использование равнопрочных структур
Резервом для снижения массы являет-

ся уменьшение толщин менее нагруженных
слоев. Следует отметить, что такая структу-
ра не будет обладать свойствами квазиизот-
ропии. Вариант, когда хотя бы в одном из слу-
чаев нагружения во всех слоях пакета дости-
гается предельное состояние, будем называть
равнопрочной конструкцией. Практика пока-
зывает, что равнопрочные конструкции из
традиционных материалов являются либо
оптимальными, либо весьма близкими к ним
[3].

Равнопрочные структуры могут быть
получены путем изменения толщин слоев
пропорционально наибольшему напряжению
в каждом слое. При этом расчет может про-
водиться по следующему итерационному ал-
горитму:

1. Задаются начальные значения тол-
щин слоев пакета 0( )jδ .

2. Для каждого случая нагружения оп-

ределяют напряжения во всех слоях i
jσ .

3. Среди выбранных напряжений для
каждого слоя в отдельности отыскивается
напряжение, составляющее наибольшую
долю от соответствующего ему допускаемо-
го напряжения max jσ .

4. Толщину каждого слоя изменяют про-
порционально напряжению, найденному на
предыдущем шаге:

[ ]
max

0
j

j j
äî ï

σ
δ δ

σ
= ⋅ . (6)

5. Расчет продолжают до стабилизации,
задавая в качестве начальных толщины, по-
лученные на 4-м шаге предыдущей итерации.

Пример 2. Спроектируем равнопроч-
ную композитную панель, основываясь на
приведенном алгоритме. Данные о случаях
нагружения и свойствах материала возьмем
из предыдущего примера. Рассмотрим по
аналогии два варианта армирования:

{ }0 , 60±o o  и { }0 , 45 ,90±o o o . Вновь примем для

всех слоев трехслойной панели 0 jδ  = 0,33 мм,
для четырехслойной – 0,25 мм.

Расчет, проведенный в системе Matlab
на основе описанного алгоритма и соотноше-
ний (1) – (3), показал, что трехслойная струк-
тура, являясь по сути аналогом статически
определимой конструкции [4], требует про-
ведения единственной итерации для получе-
ния конечного результата. Иначе обстоит дело
с четырехслойной структурой, которая ведет
себя как статически неопределимая конструк-
ция. Здесь для стабилизации расчета пона-
добились 18 итераций. Результирующие зна-
чения толщин слоев представлены в табл. 3
и 4. График изменения суммарной толщины
пакета структуры с четырьмя слоями по ите-
рациям показан на рис. 2.

Отметим, что для рассмотренного при-
мера толщина равнопрочного пакета вдвое
меньше толщины  квазиизотропной панели,
что дает значительный выигрыш по массе.
Также представляется интересным то, что

Таблица 2. Результаты поверочного расчета квазиизотропной панели

Структура Случай МПа,1σ  МПа,2σ  МПа,3σ  МПа,4σ  
o10=β  1920 435 -355 - 

o0=β  2000 0 0 - { }oo 60,0 ±  
o10−=β  1920 -355 435 - 

o10=β  1920 1123 -586 211 
o0=β  2000 667 -667 667 { }ooo 90,45,0 ±  

o10−=β  1920 210 -586 1123 
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при данных случаях нагружения статически
неопределимая структура на 6.25% легче ста-
тически определимой.

Оптимизация композитных структур
Несмотря на имеющиеся достоинства,

в ряде случаев использование критерия рав-
нопрочности оказывается невозможным. К
этим случаям можно отнести задачу струк-
турной оптимизации панели, когда помимо
толщин слоев в качестве проектных перемен-
ных учитываются углы их укладки. Следует
также помнить, что равнопрочная конструк-
ция не является в общем случае оптималь-
ной, т.е. могут существовать дополнительные
резервы для снижения массы, и, следователь-
но, имеет смысл применение оптимизацион-
ных методик.

Известны исследования [3], где в каче-
стве метода оптимизации структур из компо-
зиционных материалов применялся случай-
ный поиск. На сегодняшний день для реше-
ния сложных комбинаторных задач получил
широкое распространение метод, основан-
ный на использовании генетического алго-
ритма (ГА). Генетический алгоритм, благода-
ря заложенному в него механизму мутации,
с большей вероятностью, чем традиционные
методы, способен выходить в окрестность
глобального экстремума исследуемой функ-
ции. В данной работе использовалась реали-
зация генетического алгоритма, входящая в
состав пакета Matlab.

Пример 3. По данным примера 2 с ис-
пользованием генетического алгоритма была
проведена оптимизация трех- и четырехслой-

 № итерации o0δ , мм o60δ , мм o60−
δ , мм 

1 0.5 0.15 0.15 Σδ  = 0.8 мм 

Таблица 4. Итоговые значения толщин слоев панели с армированием { }0 , 45 ,90±o o o

Таблица 3. Итоговые значения толщин слоев панели с армированием { }0 , 60±o o

 № итерации o0δ , мм o45δ , мм o90δ , мм o45−
δ , мм 

18 0.48 0.115 0.04 0.115 Σδ  = 0.75 мм 

Рис. 2. Изменение суммарной толщины четырехслойного пакета по итерациям
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ной панелей с фиксированными углами ар-

мирования { }0 , 60±o o  и { }0 , 45 ,90±o o o . Полу-
ченные результаты полностью совпадают с
данными, приведенными в таблицах 3 и 4,
т.е. в этом примере равнопрочная конструк-
ция является оптимальной. Этот пример мо-
жет использоваться для тестирования рабо-
тоспособности программы, реализующей ГА,
и составленной расчетной модели.

Пример 4. Решим поставленную в пре-
дыдущем примере задачу, включив углы α

ориентации волокон в слоях в число изменя-
емых параметров. Таким образом, для трех и
четырехслойной структуры имеем уже не три
и четыре, а шесть и восемь проектных пере-
менных соответственно. Данные оптимиза-
ционного расчета приведены в табл. 5.

Анализ полученных результатов пока-
зывает, что один из слоев четырехслойной
структуры вырождается в ходе оптимизации.
Итоговая структура в обоих случаях имеет
три слоя.

Оптимизация с учетом
требований жесткости

Для некоторых типов тонкостенных
элементов (например, обшивок крыльев са-
молетов) важным является учет требований
по крутильной жесткости. Под жесткостью
будем понимать отношение обобщенной
силы к соответствующему перемещению [4]:

Qk
q

=
%

. (7)

Пример 5. Зададимся целью получить
оптимальные значения толщин слоев компо-
зитной панели, армированной под углами

{ }0 , 45 ,90±o o o , которая удовлетворяла бы ус-
ловиям прочности и имела сдвиговую жест-
кость не меньшую, чем обшивка из дюрале-
вого сплава толщиной alδ  = 0,5 мм, то есть

313.8 10al al alk G δ= = ⋅  Н/мм.

Здесь 327.6 10alG = ⋅  МПа – модуль
сдвига алюминиевого сплава. Панель испы-

Таблица 5. Параметры панелей после оптимизации
δ ,мм 0.5 0.11 0.11 - Структура с 3 

слоями α , град o0  o48  o48−  - Σδ = 0.72 мм 

δ ,мм 0.5 0.11 0.11 - Структура с 4 
слоями α , град o0  o48  o48−  - Σδ = 0.72 мм 

 

тывает действие трех случаев нагружения,
рассматривавшихся ранее. Величину потока ка-
сательных сил примем равной T%  = 1000 Н/мм.
В этом случае должно выполняться условие

ï àí al al
T

Tk G δ
γ

= ≥
%

%
, (8)

то есть

3
1000 0.072

13.8 10T
al al

T
G

γ
δ

≤ = =
⋅%

%
.

Решим поставленную задачу при помо-
щи ГА. Панель, полученная в ходе оптимиза-
ции, имеет значения конструктивных пара-
метров, представленные в табл. 6.

Сравнивая новую структуру с той, ко-
торая была получена в примере 4, когда оп-
тимизация проводилась только с учетом тре-
бований по прочности, легко увидеть, что на-
личие ограничений по крутильной жесткос-
ти приводит к значительному увеличению
толщин слоев, уложенных под 45± o , которые

Таблица 6. Результаты параметрической оптимизации панели
 

o0δ , мм o45δ , мм o90δ , мм o45−
δ , мм 

0.46 0.21 0.07 0.21 Σδ  = 0.95 мм 
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воспринимают основную часть сдвиговых
усилий, возникающих в обшивке крыла от
кручения.

Пример 6. Изменим задачу, описанную
в предыдущем примере, введя углы армиро-
вания слоев в число проектных переменных.
Результаты расчета представлены в табл. 7.

В этом случае получена панель с не-
сколько меньшей толщиной. Один из ее сло-
ев полностью вырожден. Результаты этого и
предыдущего примеров являются интуитив-

но понятными и в некоторой степени пред-
сказуемыми. Так, не требует объяснения тот
факт, что сдвиговую нагрузку наилучшим
образом способны воспринимать слои с ори-
ентацией 45± o , а усилия, действующие в трехх
рассматриваемых случаях, будут восприни-
маться слоем, ориентированным под 0o . Од-
нако при определенных соотношениях тре-
бований по прочности и жесткости в резуль-
тате оптимизации могут быть получены нетра-
диционные структуры [4].

Пример 7. Элемент панели находится в
потоке усилий величиной N = 1600 Н/мм,
действующий под углом 0β = o  к направле-
нию оси X (рис. 1). На сдвиговую жесткость
панели наложено ограничение 355.2 10ï àík ≥ ⋅
Н/мм. Допускаемые напряжения в волокне на
растяжение и сжатие совпадают и равны
[ ] 1000σ =  МПа. Модуль упругости волокон
E = 133000 МПа.

Интуитивно верным решением в дан-
ном случае представляется структура с ори-
ентацией 0o  и 45± o , причем толщина слоя,я,
ориентированного в направлении нагрузки,
назначается из условия прочности, а перекре-
стным слоям под 45± o  может быть назначе-
на толщина, минимально необходимая из ус-
ловия жесткости. Толщина элемента панели,
имеющего структуру, составленную таким
образом, получается равной 3,26 мм.

Однако оптимизация структуры элемен-
та панели при трех направлениях ориента-

ции слоев приводит к проектным парамет-
рам, представленным в табл. 8. Толщина па-
кета в этом случае равна 2,72 мм, что на 17 %
меньше, чем у предложенной «интуитивной»
структуры [4].

Работа проводилась при поддержке
Федерального агентства по образованию в
рамках НИР «Исследование механизмов раз-
рушения нетрадиционно армированных ком-
позитных материалов».

Выводы
Анализ полученных результатов пока-

зывает следующее:
1. Квазиизотропные структуры имеют

значительные избытки прочности. Для рас-
смотренного примера толщина квазиизотроп-
ной панели на 50% больше толщины равно-
прочной и на 52% больше толщины опти-
мальной панели (в случае, когда наряду с тол-
щинами слоев углы армирования также яв-
ляются проектными переменными). Таким
образом, использование квазиизотропных
структур целесообразно тогда, когда нет же-

Таблица 7. Результаты структурной оптимизации панели с учетом ограничений
по жесткости

 jδ , мм 0.5 0.21 0 0.21 

jα , град o0  o45  - o45−  
Σδ = 0.92 мм 

Таблица 8. Параметры нетрадиционно армированной структуры

 jδ , мм 0.56 1.08 1.08 

jα , град o0  o34  o34−  
Σδ = 2.72 мм 
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стких требований к массе конструкции и ос-
новным требованием является технологич-
ность.

2. Параметрическая оптимизация (углы
армирования не являются проектными пере-
менными) дала результаты, полностью совпа-
дающие с результатами расчета панели по
критерию равнопрочности.

3. Учет ограничений по сдвиговой же-
сткости приводит к росту суммарной толщи-
ны панели. При этом нагрузка от сдвига вос-
принимается в основном слоями, располо-
женными под 45± o , которые и получают до-
полнительные приращения по толщине.

4. При некоторых соотношениях требо-
ваний по прочности и жесткости в результа-
те оптимизации могут быть получены нетра-
диционные структуры, имеющие значитель-
ный выигрыш по массе по сравнению со
структурами, полученными из интуитивных
соображений.

5. Генетический алгоритм показал хо-
рошие результаты как метод оптимизации
композитных структур при работе в про-
странстве восьми проектных переменных.

В заключение следует отметить, что все
вычисления, производимые на основе нитя-
ной модели композита, имеют оценочный
характер. Следующим шагом к повышению
точности расчетов может стать учет связую-
щего на уровне математической модели КМ.
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Введение
В настоящее время сложно себе пред-

ставить современное промышленное пред-
приятие без систем компьютерного проекти-
рования. Внедрение систем компьютерного
проектирования привело к сокращению вре-
менных и материальных издержек на пред-
приятиях. Вместе с тем появились и новые
проблемы. Например, кусочная автоматиза-
ция, проводимая на большинстве предприя-
тий, привела к тому, что в настоящий момент
на одном предприятии используются одно-
временно две и более систем автоматизиро-
ванного проектирования с различным набо-
ром прикладных модулей, каждая из которых
имеет собственный формат хранения данных.
Очевидно, что для обеспечения деятельнос-
ти предприятия необходимо передавать дан-
ные из одной системы проектирования в дру-
гую.

Способы передачи данных
между CAD-системами

Известны следующие варианты переда-
чи данных между двумя CAD-системами:

1. «Независимый» (т.е. не принадлежа-
щий какой-либо фирме-разработчику про-
граммного обеспечения) формат передачи
данных: стандарты IGES (International Gra-
phics Exchange Standard) и STEP (Standard for
the Exchange of Product data или ISO 10303
Product data representation and exchange -
Представление данных об изделии и обмен
этими данными).

IGES – достаточно старый формат для
передачи и хранения геометрии сложных
поверхностей, имеющий следующие основ-
ные недостатки:

- часто не в состоянии обеспечить удов-
летворительную точность воспроизведе-
ния модели;

- формат имеет “диалекты” - частично
совместимые реализации одного и того же
формата в разных системах автоматизирован-
ного проектирования, что вызывает частые
ошибки при попытке передать модель из од-
ной системы в другую;

- результатом импорта является модель,
составленная из поверхностей, что делает
невозможным не только внесение изменений
в уже существующую модель, но и добавле-
ние новых конструктивных элементов, осно-
ванных на использовании ребер и вершин
модели (например, нельзя сделать фаску или
скругления края).

STEP. Основным предназначением
стандарта STEP является обмен данными об
изделии, под которыми понимается содержа-
ние некоторой информационной модели из-
делия, описанной на языке EXPRESS. Для
обмена в рамках стандарта разрабатываются
так называемые протоколы применения
(application protocol), построенные на опре-
делённой информационной модели. В насто-
ящее время для обмена данными между CAD-
системами используются протоколы приме-
нения 203 и 214, содержащие различные ин-

УДК 004.94

РАЗРАБОТКА СИСТЕМЫ АВТОМАТИЗИРОВАННОЙ ПЕРЕДАЧИ ДАННЫХ
МЕЖДУ СИСТЕМАМИ UNIGRAPHICS NX4 И CATIA V5 С СОХРАНЕНИЕМ

ДЕРЕВА ПОСТРОЕНИЯ

© 2009 А. В. Николаев, О. И. Максимова, М. С. Черников, М. А. Зайкин

Ульяновский государственный университет

Рассмотрены основные недостатки существующих методов обмена геометрической информацией меж-
ду системами компьютерного проектирования. Предложен новый метод передачи данных между CAD-систе-
мами, основанный на использовании онтологической модели данных, хранимой в файле-Унификаторе.

CAD-системы, передача данных, дерево построения, модели данных, моделирование



181

Управление, вычислительная техника и информатика

формационные модели. Необходимо отме-
тить, что в рамках стандарта STEP возможна
разработка новых информационных моделей
и соответствующих протоколов применения
для передачи данных между CAD-система-
ми. В этом смысле стандарт STEP является
универсальным. Однако в существующем
виде STEP имеет недостатки, главными из ко-
торых являются:

- потеря некоторых поверхностей (или
добавление несуществующих) при передаче
твердотельных моделей;

- невозможность передачи параметри-
зации модели.

2. Специализированный транслятор.
Разработчики CAD-систем для повышения
конкурентоспособности своих программ ча-
сто включают в поставку специализирован-
ные трансляторы по переводу данных из од-
ной системы в другую. Так, например, в по-
ставке современных версий CAD-системы
Unigraphics включены специализированные
трансляторы CATIA v4, CATIA v5, NXPROE.
Наличие специализированного транслятора
гарантирует корректную передачу заранее
оговорённых разработчиками данных между
системами. В то же время специализирован-
ные трансляторы не позволяют передавать
параметрические данные и дерево построе-
ния модели. Это связано с конкурентной
борьбой производителей и использованием
различных графических ядер.

При передаче электронных моделей из
одной системы компьютерного проектирова-
ния в другую, как правило, возникают огра-
ничения, связанные с разным представлени-
ем информации внутри систем. Как извест-
но, в основе любой CAD-системы лежит так
называемое графическое ядро. Самыми рас-
пространёнными в настоящее время счита-
ются Parasolid и ACIS. Каждое графическое
ядро имеет свои особенности хранения ин-
формации о модели. Можно реализовать пол-
ный обмен данными между системами, по-
строенными на одном графическом ядре.
Однако в системах, построенных на различ-
ных ядрах, некоторые данные, присутствую-
щие в одном ядре, в другом могут отсутство-
вать. Поэтому в процессе передачи такие дан-

ные необходимо каким-то образом преобра-
зовывать, сообразуясь с имеющимися воз-
можностями ядра.

Таким образом, современное состояние
в области разработки трансляторов не позво-
ляет говорить о том, что проблема передачи
данных между различными системами пол-
ностью решена. Это связано:

- с ограниченными возможностями со-
временных трансляторов, которые приводят
к потере информации при преобразовании
(несшитые поверхности, не связанные с ос-
новной геометрией примитивы и др.);

- с потерей параметризации геометрии,
когда осуществляется передача лишь геомет-
рии (модель передается как монолит). Вслед-
ствие этого при возникновении необходимо-
сти изменения какого-либо параметра (напри-
мер, диаметра отверстия) приходится вносить
изменения в исходную модель, а затем кон-
вертировать её ещё раз;

- при передаче данных из более поздней
версии программы в более раннюю происхо-
дит частичная потеря информации, что свя-
зано с попыткой производителей CAD-сис-
тем стимулировать осуществление перехода
на новые версии своих программных продук-
тов.

В связи с этим работы по совершенство-
ванию методов и средств передачи данных
между различными CAD-системами являют-
ся актуальными.

Описание работы системы
автоматизированной передачи
данных между CAD-системами
Рассматривается новый метод переда-

чи данных между CAD-системами. В каче-
стве примера рассмотрены две системы ком-
пьютерного проектирования: CATIA V5 и
Unigraphics NX4.

Две эти системы выбраны как:
- наиболее часто встречающиеся на

предприятиях авиа- и автомобилестроения;
- тяжёлые CAD/CAM/CAE – системы,

имеющие большое количество модулей и воз-
можностей при проектировании изделий;

- системы, работающие на разных гра-
фических ядрах: UnigraphicsNX4 на Parasolid,
CATIA V5 на CNEXT.
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Алгоритм работы системы автоматизи-
рованной передачи данных рассмотрим на
примере модели куба с отверстием.

Предположим, что в системе CATIA v5
построена модель куба с отверстием. Началь-
ные данные: высота, ширина, длина куба
равна 100 мм; сквозное отверстие располо-
жено на одной из граней куба на пересече-
нии диагоналей, диаметр отверстия – 20 мм

(рис. 1).
Как видно из рис. 1, дерево построения

содержит две трёхмерные операции (Pad –
выдавливание и Hole – отверстие). Каждая из
этих двух операций базируется на эскизе.
Эскизы в свою очередь содержат двумерные
геометрические элементы (точки, линии, ок-
ружности). Каждый из этих элементов имеет
свои атрибуты, описанные в табл.1.

Рис. 1. Модель, построенная в CATIA v5

Таблица 1. Сравнение атрибутов и функций двух CAD-систем
Unigraphics NX4 Catia V5 

Функции Атрибуты Функции Атрибуты 

Extrude 

Section (сечение) 
Direction Sections 
(направление выдавливания) 
Start Limit Distance 
(начальное значение предела) 
End Limit Distance (конечное 
значение предела) 
Offset (смещение) 
Boolean (булевская операция) 
и др. 

Pad 

Sketch (сечение) 
Length (высота 
выдавливания) 
Limit (предел выдавливания) 
Thick (толстостенная деталь) 
Mirrored 
Extent(симметричное 
выдавливание) 
и др. 

Sketch (эскиз) 

Curves (кривые) 
Horizontal Reference 
(горизонтальная ссылка)  
Placement Face (плоскость 
эскиза)  
и др. 

Sketch (эскиз) 

Absolute Axis (оси координат 
на плоскости) 
Geometry (геометрия) 
Costraints (связи) 
и др. 

Simple Hole 
(простое 
отверстие) 

depth(глубина) 
diameter (диаметр) 
reference point (расположение 
центра) 
reverse direction (изменение 
направления) 
placement face (плоскость 
расположения) 
и др. 

Hole (отверстие) 

depth(глубина) 
diameter (диаметр) 
Positioning Sketch 
(расположение центра) 
Type (тип отверстия) 
Thread Definition 
(определение резьбы) 
Direction (направление) 
и др. 
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Несмотря на то, что названия элемен-
тов (операций) и атрибутов, как видно из
табл. 1, у двух систем не совпадают, сами схе-
мы моделирования в этих системах очень
похожи (рис. 2).

Этот факт не случаен. В связи с конку-
рентной борьбой между разработчиками про-
граммного обеспечения происходит внима-
тельное изучение решений конкурентов, а за-
тем внедрение их в свои системы под други-
ми названиями. Таким образом, по проше-
ствии определённого времени происходит ес-

тественный отбор наиболее удачных спосо-
бов моделирования, который используется в
коммерческих CAD-системах. Естественно,
это относится только к базовой функциональ-
ности.

При экспорте данных (рис. 3, а) на пер-
вом шаге считывается информация из пост-
роенной модели и осуществляется поиск эле-
ментов, из которых состоит 3D-модель.

На рис. 4 указаны имя элемента (опера-
ции) и его тип. Определение типа элемента
необходимо для возможности его классифи-

Рис. 2. Схема создания модели куба с отверстием

 

 
 

Создание эскиза с 
прямоугольным 

контуром 
 
 

Sketch.1 в CATIA 
Sketch(3) в UG 

Операция получения 
твёрдого тела путем 
выдавливания 
перемещаемого 
контура (эскиза) 

Pad.1 в CATIA 
Extrude(4) в UG 

Создание 
стандартного 

отверстия с помощью 
твёрдого тела 

 
Hole.1 в CATIA 

Simple Hole (5) в UG 

Рис. 3.
а) Алгоритм экспорта данных, б) алгоритм импорта данных

  
 а) б)
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кации. Имя объекта в обеих системах можно
изменить.

На втором шаге для каждого элемента
(операции) определяются значения атрибу-
тов, необходимых для построения.

Авторами разработана специальная
библиотека (Унификатор), которая содержит
в себе структуры для каждого элемента (опе-
рации). Для каждой CAD-системы разраба-
тывается свой Унификатор, с помощью ко-
торого макрос ставит в соответствие API
CAD-системы унифицированный формат,
содержащийся в обменном файле, и наобо-
рот. Поэтому, когда необходимо определить
атрибуты, например для Pad, то в Унифика-
торе выбирается нужная структура (основные
атрибуты для элемента (операции) Pad ука-
заны в табл. 1).

На третьем шаге определяются связи
(Relations) между объектами.

И, наконец, на четвёртом шаге осуще-
ствляется запись полученной информации в
обменный файл.

При импорте данных (рис. 3, б) на пер-
вом шаге происходит создание пустого фай-
ла, строится абсолютная система координат.

На втором шаге происходит чтение дан-
ных из обменного файла. В библиотеке Уни-
фикатора осуществляется поиск соответству-
ющих процедур для создания элементов в
текущей CAD-системе.

На третьем шаге происходит непосред-
ственно само создание элементов (операций)
с указанными в передаваемом файле атрибу-
тами. Осуществляется наложение связей на
элементы (операции).

И, наконец, на четвёртом шаге осуще-
ствляется автоматический запуск диалога
«Сохранить файл».

Таким образом, для решения проблемы
полноты передачи данных между системами,
построенными на различных графических
ядрах, авторами предлагается новый подход,
в основе которого лежит построение онтоло-
гической модели данных, включающей в себя
обобщённые известные операции моделиро-
вания (выдавливание, вращение, протягива-

Рис. 4. Результат работы макроса, считывающего из построенной модели
информацию об элементах (операциях)
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ние и др.), эскизы со ссылками на плоскость
привязки, геометрию и т.д., геометрические
примитивы эскизов (элементы геометрии,
координаты и др.). Данную модель можно
оформить в виде DTD-файла формата XML,
схемы таблиц в базе данных и т.д. На рис. 5
показан фрагмент обменного файла приве-
дённого выше примера, представленный в
виде базы данных.

Предлагаемая онтологическая модель
данных уже не зависит от конкретной CAD-
системы и, более того, должна содержать
только общепринятые функции. При этом нет
привязки к двум конкретным системам.
Транслятор, читающий и записывающий ин-
формацию в обменный файл, представляет
собой макрос (рис. 6), привязанный к одной
системе компьютерного проектирования и не
зависящий от другой. Информация, хранимая
в обменном файле, может быть прочитана
любой системой, для которой был разрабо-
тан транслятор.

Система верификации
Зачастую проблема неполноты переда-

ваемых данных возникает из-за различных
методик создания 3D-моделей (например, куб
в UG можно смоделировать и без примене-

ния эскизов с помощью операции Block, в ко-
торой задаются координаты точек диагонали
куба).

При использовании уже известных
трансляторов большое количество ресурсов
тратится на исправление ошибок, возникаю-
щих при передаче данных (сшивание повер-
хностей и т.д.). На некоторых предприятиях
организованы КБ, основной задачей которых
является проверка и исправление ошибок в
переданных моделях. Если возникает необ-
ходимость внесения изменений, отправляет-
ся запрос в КБ, передавшее модель изделия.
После изменений вновь осуществляется
трансляция данных (рис. 7).

Система передачи данных, разработан-
ная авторами, позволяет избежать подобных
проблем. Это происходит из-за того, что в
Унификаторе, на который ссылается макрос,
при экспорте/импорте 3D-модели содержит-
ся структура, настраиваемая пользователями,
т.е. пользователь определяет элементы (опе-
рации) и атрибуты, необходимые для пост-
роения 3D-модели, в другой CAD-системе
еще на этапе экспорта. Построение 3D-мо-
дели как бы повторяется в другой CAD-
системе и изменения происходят уже в ней
(рис. 8).

Рис. 5. Фрагмент обменного файла, представленный в виде базы данных

 

Рис. 6. Фрагмент макроса  получения значения атрибута

 
Set oBody = oPart.Bodies.Item  ( "PartBody" ) ‘обращение к объекту PartBody детали и 

определение его как объект oBody 
set pad1=oBody.Shapes.Item("Pad.1") ‘обращение к объекту "Pad.1" детали 
opad=Pad1.FirstLimit.Dimension.Value ‘получение значения глубины выдавливания 

материала 
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Кроме того, планируется написание
модуля верификации, который позволит из-
бежать проблем несоответствия элементов
(операций) в различных CAD-системах. Дан-
ный модуль будет раскладывать сложную струк-
туру на элементарные компоненты, встречаю-
щиеся в обеих CAD-системах, либо выдавать

сообщение о невозможности этого сделать.
Использование данного модуля позво-

лит автоматически поддерживать стандарт по
моделированию на конкретном предприятии,
что значительно облегчает сопровождение
модели на протяжении всего жизненного цик-
ла изделия.

Рис. 7. Схема внесения изменений в 3D-модель при использовании формата STEP

Выводы
Рассмотрены основные методы и сред-

ства обмена геометрической информацией
между системами компьютерного проектиро-
вания (IGES, STEP и др.). Показан основной
недостаток существующих методов: потеря
дерева построения детали при передаче дан-
ных из одной системы компьютерного про-
ектирования в другую, что делает невозмож-
ным внесение изменений в полученную мо-
дель.

Предложен новый метод передачи дан-
ных между CAD-системами, основанный на

Рис. 8. Схема внесения изменений в 3D-модель при использовании формата STEP

использовании онтологической модели дан-
ных, которая содержит дерево построения
детали с точки зрения элементов, атрибутов
и связей графического ядра, которые при пе-
редаче данных будут записываться в обмен-
ный файл.

Применение разработанной схемы ра-
боты системы автоматизированной передачи
данных между CAD-системами позволит со-
хранить дерево построения и упростит вне-
сение изменений в модель, полученную из
другой системы компьютерного проектиро-
вания.
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Введение
В настоящее время одной из главных

концепций модернизации отечественного
производства стала идея внедрения компью-
терных систем во все сферы жизнедеятель-
ности предприятия. В зарубежной литерату-
ре эта концепция носит название Computer
Integrated Manufacturing (CIM). Области при-
менения компьютерных технологий на про-
изводстве включают в себя самые разнооб-
разные сферы: от автоматизированного про-
ектирования и планирования производств до
страхования качества продукции. Однако, как
показывают современные исследования, наи-
большего экономического эффекта можно
достичь, внедряя компьютерные технологии
на этапе проектирования изделий и модели-
рования самого производства.

Внедрение систем автоматизированно-
го проектирования на машиностроительных
предприятиях позволяет принципиально из-
менить процессы технологической подготов-
ки производства. Современные компьютер-
ные системы, такие как, CATIA v5, являются
комплексными системами автоматизирован-
ного проектирования, технологической под-
готовки производства и инженерного анали-
за. В данной работе показано применение
этой компьютерной системы при подготовке
производства червячной пары для электро-
усилителя руля автомобиля.

Постановка задачи
Первоначальное внедрение в производ-

ство червячной пары для электроусилителя
руля автомобиля выполнялось «традицион-
ным» для наших предприятий методом, то

УДК 004.94 + 621.914

КОМПЬЮТЕРНОЕ ПРОЕКТИРОВАНИЕ ПРОЦЕССА ЗУБОНАРЕЗАНИЯ
ЧЕРВЯЧНО-МОДУЛЬНЫМИ ФРЕЗАМИ

© 2009 Ю. В. Полянсков, А. Р. Гисметулин, А. В. Николаев, К. В. Грибовская

Ульяновский государственный университет

Статья посвящена новому методу разработки технологического процесса получения червячных колес с
использованием моделей, полученных в CAD – системе. Для разработки технологического процесса использу-
ются три 3-D модели: 3-D модель исходного производящего червяка, модель процесса обработки и результиру-
ющая 3-D модель червячного колеса.

CAD – системы, червячно-модульная фреза, червячное колесо, исходный производящий червяк, модели-
рование

Рис. 1. Червячная передача (красным цветом отмечены места пересечения зубьев червяка
и червячного колеса)
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есть без применения средств моделирования,
но с использованием экспериментальных
методов. Эксперименты с применением крас-
ки для выявления пятен контакта показали
пересечение зубьев червяка и червячного ко-
леса в зонах, показанных на рис. 1.

Очевидно, что для устранения дефек-
тов необходимо провести анализ геометрии
червяка и червячного колеса. Геометрия чер-
вячного зацепления носит весьма сложный
характер, который невозможно анализиро-
вать, имея лишь чертежи. Достаточно сказать,
что форма зуба червячного колеса на черте-
же задается при помощи так называемого
исходного производящего червяка [1], то есть
фактически инструмента, которым выполня-
ется обработка колеса. Поэтому для постро-
ения модели червячного колеса и всего чер-
вячного механизма необходима модель про-
цесса обработки, то есть технологии произ-
водства (рис. 2).

Так как причина пересечения зубьев
червячной пары технологическая, то необхо-
димо произвести анализ инструмента (чер-
вячно–модульной фрезы), которым осуществ-

ляется обработка, и самого процесса нареза-
ния. Натурные эксперименты в этом случае
приводят к очень большим затратам ресур-
сов, а самое главное - к потере времени на
освоение. Поэтому после серии неудачных
производственных экспериментов было при-
нято решение применить подход, связанный
с математическим моделированием процес-
са зубофрезования. В данной работе в отли-
чие от известных подходов применено ком-
пьютерное трёхмерное моделирование тех-
нологического процесса изготовления чер-
вячного колеса, выполненное в системе
CATIA v5.

Кроме того, в CATIA v5 моделировался
также технологический процесс изготовле-
ния червяка, который в данной статье не при-
водится.

Создание электронной
трёхмерной модели инструмента
Для создания электронной трёхмерной

модели инструмента использовался чертёж
инструмента (червячно-модульной фрезы),
которым производилась обработка червячно-
го колеса (рис. 3).

Рис. 2. Схема моделирования червячного колеса
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Исходные данные:
Модуль нормального колеса mn=1,5
Число зубьев z = 5
Угол профиля нарезаемого
колеса α =12o±10’
Угол наклона линии зуба колеса β =18o

Точность нарезаемого колеса кл. “В”
Назначение фрезы чистовая
Материал Р18
Твёрдость режущей части 63…66 HRC
Твёрдость
направляющих частей 40…50 HRC
Твёрдость хвостовой части 37…46.5 HRC

Моделирование инструмента проводи-
лось методом вычитания материала, чтобы
обеспечить наиболее близкое совпадение с
технологическим процессом производства
инструмента. Первоначальная модель заго-

товки из стали Р18 представлена на рис. 4.
Здесь же следует отметить, что в системе
CATIA можно изначально задавать материал
изделия и его свойства (модуль Юнга, коэф-
фициент Пуассона, плотность), как это и сде-
лано в рассматриваемом случае.

Затем на заготовке фрезы были сфор-
мированы стружечные канавки.

Нарезание зубьев червячной фрезы в
системе CATIA V5 R15 сводилось к протяги-
ванию замкнутого контура (рис. 6), соответ-
ствующего впадине между зубьями червяч-
ной фрезы в нормальном сечении вдоль вин-
товой линии (рис. 5).

В итоге получаеется модель производя-
щего червяка со стружечными канавками
(рис. 7). Эту модель уже можно использовать
для компьютерного моделирования образова-
ния профиля зуба червячного колеса, но для

Рис. 3. Фрагмент чертежа фрезы для обработки червячного колеса

Рис. 4. Модель заготовки
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Рис. 5. Модель инструмента с винтовыми стружечными канавками

Рис. 6. Профиль впадины между зубьями

Рис. 7. Формирование зубьев фрезы
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анализа износа инструмента – червячной фре-
зы, необходимо сформировать задние углы.

Для создания задних углов на боковых
режущих лезвиях проводятся четыре винто-
вые линии (рис. 8, а), шаг которых отличен
от шага основного винта на величину, рас-
считанную с учётом заднего угла на боковых
режущих лезвиях. Затем строятся 3 основные
поверхности и 2 вспомогательные (рис. 8, б),
которые в “сумме” создают своего рода шаб-
лон зуба с задними углами на боковых режу-

щих лезвиях.
Построение главного заднего угла пе-

риферийного режущего лезвия (затылование)
в системе CATIA сводится к удалению мате-
риала заготовки путем протягивания замкну-
того контура (рис. 8, а) вдоль основной вин-
товой линии (рис. 9, б).

Завершающей операцией является со-
здание скруглений при вершине и у основа-
ния зуба. На рис. 10 представлена окончатель-
ная модель червячно-модульной фрезы.

 
 а)

Рис. 8. Формирование задних углов
б)

 
 а)

Рис. 9. Процесс затылования фрезы
б)

Рис. 10. Модель червячно-модульной фрезы
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Моделирование профиля нарезаемой
впадины червячного колеса

Следующим этапом была оценка точно-
сти профиля нарезаемой впадины между зу-
бьями червячного колеса. Исходными дан-
ными для моделирования процесса зубона-
резания червячно-модульной фрезой являют-
ся геометрические и конструктивные пара-

метры модели фрезы, а также геометричес-
кие параметры червячного колеса, взятые из
рабочих чертежей детали (рис. 11).

Процесс зубонарезания представляет
собой согласованное и непрерывное враще-
ние заготовки и фрезы. При обработке одно-
заходной фрезой её поворот на один зуб при-
водит к повороту заготовки на угол

ozz ⋅= /2πα , где ozz,  - число зубьев нареза-
емого колеса и стружечных канавок фрезы,
соответственно. Удаление материала зубом
фрезы производится с помощью функции
Groove.

В данном примере червячное колесо
нарезалось червячно-модульной фрезой, у
которой передний угол был равен нулю. Да-
лее рассматривается нарезание впадины чер-
вячного колеса фрезой, у которой передний
угол равен 15°. Последовательность шагов
моделирования остаётся та же самая, за ис-
ключением того, что каждый профиль зуба
должен быть повернут на угол 15° отно-
сительно вершинной кромки профиля зуба
(рис. 13).

Завершающим этапом моделирования
процесса зубонарезания является построение
сплайна, сглаживающего шероховатость по-

Рис. 11. Моделирование зубонарезания
червячно-модульной фрезой

Рис. 12. Профиль впадины между зубьями нарезаемого червячного колеса после обработки:
а) 5-м; б) 10-м; в) 15-м; г) 20-м; д) 25-м; е) 30-м зубом червячно-модульной фрезы

 
а 

 
б 

 
в 

 
г  

д 
 

е 
 



194

Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета, № 1, 2009

верхности межзубной впадины. Данную опе-
рацию можно осуществить с помощью фун-
кции Spline (рис. 14). Оценка точности наре-
заемого профиля производилась путём срав-
нения теоретического контура с фактичес-
ким. Максимальное расхождение от эволь-
вентного профиля составило 0,022 мм. Соб-
ственно, этот фактор и предопределил распо-
ложение пятен контакта червячного зацепле-
ния, полученного при натурных экспериментах.

Таким образом, моделируя изменение
взаимного расположения инструмента и за-
готовки червячного колеса, модифицируя гео-
метрические параметры инструмента, мож-
но добиться наиболее оптимального распо-
ложения пятен контакта, не проводя натур-
ных экспериментов.

Повышение стойкости инструмента
Для повышения эффективности про-

цесса зубонарезания недостаточно рассмат-
ривать в качестве выходного показателя толь-
ко точность обработки. Поэтому были разра-
ботаны подходы, позволяющие по компью-
терной модели процесса зубонарезания по-
лучить оценку износа червячно-модульной
фрезы. Эта оценка основана на зависимости
интенсивности износа зубьев червячных фрез
от объема срезаемого слоя и увеличения при
этом сил резания [2]. Результаты моделиро-
вания процесса зубонарезания, представлен-
ные на рис.12, могут быть использованы для
оценки сечения срезаемого слоя отдельными
зубьями фрезы.

Рис. 13. Профиль зуба червячно-модульной фрезы с передним углом, равным 15°

 
 а)

Рис. 14. Построение сплайна соответствующего впадине между зубьями червячного колеса,
нарезаемого червячно-модульной фрезой с передним углом, равным: а) 0°; б) 15°

б)
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Для оценки напряженного состояния
зубьев фрезы проведен силовой анализ чер-
вячно-модульной фрезы. При этом анализи-
ровалась не вся фреза целиком, а один из её
зубьев. Считалось, что нагрузка распределе-
на неравномерно по передней поверхности,
максимальная её величина соответствует вер-
шине зуба вдоль поперечной и боковых ре-
жущих кромок, что связано с увеличением
толщины срезаемого слоя и скорости резания
при удалении точки от оси фрезы.

На рис. 15 представлен анализ напря-
жений, возникающих в зубе фрезы, выпол-
ненный с использованием метода конечных
элементов.

Разработанная методика компьютерно-
го анализа процесса зубофрезерования позво-
ляет оптимизировать геометрические пара-
метры червячных зуборезных фрез по кри-
териям точности профиля нарезаемых зубча-
тых колес и интенсивности износа инстру-
мента.

Рис. 15. Результаты силового анализа зуба червячно-модульной фрезы
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В настоящее время в условиях совре-
менной рыночной экономики большинство
российских промышленных предприятий,
обладающих уникальными технологиями и
интеллектуальным потенциалом и распола-
гающих значительной материально-техни-
ческой базой, столкнулись с проблемой воз-
растающей конкуренцией со стороны зару-
бежных компаний.

Как правило, в научной литературе кон-
курентоспособность оценивается по ряду
качественных, стоимостных и информацион-
ных критериев, отличающих товар данного
производителя от товаров конкурентов как
степенью соответствия определенным по-
требностям, так и затратами потребителя на
их удовлетворение (ценой потребления това-
ра). При таком подходе конкурентоспособ-
ность товара определяется комплексом его
качественных и стоимостных показателей, в
то время как любая оценка оказывается в той
или иной степени искусственно сконструи-
рованной, потому что набор исходных фак-
торов и их удельные веса могут быть опреде-
лены только на основе экспертных оценок,
то есть субъективно [1]. Исследуя причины
усиления и ослабления конкурентоспособно-
сти, Ф. Котлер пришел к выводу, что в этом
вопросе не столь важно, получило ли пред-
приятие высокие или низкие прибыли в от-
четном году и какую долю рынка оно имеет
в настоящий момент, а намного важнее, име-
ло ли оно устойчивый рост признания потре-

бителями и их предпочтений [2]. Эти факто-
ры (или компоненты конкурентоспособнос-
ти) можно объединить в четыре большие
группы [3]:

- нормативно-правовые (соответствие
или несоответствие производимого товара
государственным стандартам, санитарным
правилам и другим юридическим нормам
страны или межгосударственного рынка);

- технико-экономические: качество,
цена и затраты на эксплуатацию (цена по-
требления) товара;

- коммерческие (конъюнктура рынка,
система продвижения и сбыта товара, нали-
чие качественного сервиса, послепродажно-
го обслуживания, ремонта и других услуг);

- информационные (качество сведений
о товаре и его конкурентных преимуществах,
реклама, имидж товара, популярность торго-
вой марки и репутация компании).

В статье основное внимание уделяется
такому фактору, как репутация, а именно ре-
путация промышленных предприятий, про-
изводящих ракетно-космическую технику и,
соответственно, конкурирующих на мировом
космическом рынке.

У термина «репутация» много синони-
мов и близких понятий – таких, как «автори-
тет», «респектабельность», «доверие». При-
чем категория эта сколь емкая, столь и нео-
днозначная, даже расплывчатая. Авторитет в
деловых кругах зависит практически от всех
аспектов деятельности предприятия – не
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только производственных (качество продук-
ции), но и эфемерных, из области слухов и
предположений. В материалах различных
зарубежных исследований используется не-
сколько десятков различных определений
репутации [4].

Для целей исследования предлагается
использовать следующее определение репу-
тации.

Репутация предприятия – это мнение о
надежности, качестве выпускаемой им про-
дукции, уровне взаимодействия с потребите-
лями – сервисном, гарантийном, послегаран-
тийном обслуживании [5].

Для оценки уровня репутации предпри-
ятия предлагается следующая модель [6].

Пусть имеется n предприятий, произво-
дящих однородный продукт или услугу. Зат-
раты i-го предприятия ( )i iñ d , представляютт

собой сумму постоянных издержек 0ic  и пе-

ременных издержек i idγ , где iγ  - удельные

переменные издержки, а id  - объем произ-
водства, определяемый спросом,

{ }nNi ,...,2,1=∈  – множество агентов:

( ) 0 ,i i i i ic d c d i Nγ= + ∈ .

Если рыночная цена λ  фиксирована, тоо
легко определить точки безубыточности

min 0 ,i
i

i

cd i N
λ γ

= ∈
−

.

Пусть 0ir ≥  – репутация i-го предприя-
тия. Обозначим вектор репутаций

( )1 2, ,..., nr r r r= , вектор репутаций оппонен-

тов i-го предприятия ( ) 1
1 21 , ,..., n

nr r r r R −
+− = ∈ .

Предположим, что спрос на продукцию i-го
предприятия определяется его репутацией, а
также репутацией конкурентов и суммарным

спросом: ( ), ,i id r D i Nπ= ∈ . Наложим на

( )iπ ⋅  следующие требования:

- nr R+∀ ∈  ( )iπ ⋅  возрастает по ir ;

- nr R+∀ ∈  ( )iπ ⋅  возрастает по D ;

- nr R+∀ ∈ , ij ≠∀  ( )iπ ⋅  убывает по jr .

В соответствии с введенными предпо-
ложениями, чем выше репутация предприя-
тия или чем выше суммарный спрос, тем
выше спрос на его продукцию, и чем выше
репутация конкурентов, тем этот спрос мень-
ше. Таким образом, в рассматриваемом случае
спрос на продукцию предприятия определя-
ется его репутацией в глазах потребителей.

Вектор спроса обозначим

( )1 2, ,..., nd d d d= . Фиксируем суммарный
спрос D  и предположим, чтоо

min
i

i N
D d

∈

≥ ∑ (1)

и существует вектор репутаций minr , приво-

дящих к ( )min min ,i id r Dπ= , то есть существу-
ет такое распределение спроса между пред-
приятиями - производителями, что деятель-
ность всех предприятий безубыточна.

Предположим, что репутация предпри-
ятия зависит от его затрат на создание и под-
держание репутации. Затраты i-го предприя-
тия на свою репутацию (инвестиции в репу-
тацию) обозначим 0,is i N≥ ∈ . Величина is
может интерпретироваться как выигрыш
предприятия от невыполнения обязательств
перед потребителями, допустимого снижения
качества и т.д. или как инвестиции в рекла-
му.

Пусть известна монотонная функция
)(sq , отражающая зависимость репутации отт

затрат на нее: ( ) ,i ir q s i N= ∈ . Для простоты
эта функция будет считаться одинаковой для
всех предприятий.

Тогда целевая функция i-го предприя-
тия примет вид

( ) ( ) ( )( ) 0, ,i i i i if s r s D c s i Nλ γ π= − − − ∈ . (2)

Таким образом, получается игра пред-
приятий, обладающих целевыми функциями
(2), каждое из которых выбирает неотрица-
тельные инвестиции в свою репутацию.

Рассмотрим пример. Пусть ssq =)(  и

,i
i

j
j N

rd D i N
r

∈

= ∈
∑

. (3)
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Обозначим ∑
∈

=
Ni siS , ∑

∈ −
=

Ni iγλ
β

1 .

Подставляя (3) в (2) и дифференцируя, полу-
чим:

( )
2

,i
i

Ss S i N
D λ γ

= − ∈
−

.

Суммируя по всем предприятиям, полу-
чим выражения для суммарных инвестиций
и равновесных по Нэшу инвестиций пред-
приятий в свою репутацию:

β
DnS )1( −

= ,

( )
( )

* 1 11 ,i
i

n D ns i N
β β λ γ

 − −
= − ∈ − 

.

Отметим, что рассматривалась стати-
ческая модель. В то же время очевидно, что
репутация является существенно динамичес-
кой характеристикой. Она изменяется во вре-
мени, причем инерционно, то есть требуется
время, чтобы при приложении соответству-

ющих усилий предприятие улучшило свою
репутацию, а при отсутствии стремления
предприятия к поддержанию своей репута-
ции последняя начнет также снижаться с не-
которой задержкой.
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Необходимость исследования теорети-
ческих и практических проблем, связанных
с формированием и обеспечением безопас-
ности, в последние годы осознана в России
достаточно четко, что выразилось и в акти-
визации научных исследований по данной
проблеме1 , и в принятии правовых актов,
концептуализирующих государственную по-
литику в соответствующей сфере2 .

Однако, несмотря на все научные и пра-
вотворческие усилия, проблемы, связанные
с теорией безопасности, вряд ли можно от-
нести к числу решенных. Одним из таких
«острых» моментов является вопрос о соот-
ношении таких явлений, как «безопасность»
и «чрезвычайная ситуация». По данным МЧС
России, в 2008 году в Российской Федерации
произошло 2146 чрезвычайных ситуаций
(ЧС), в том числе 1596 техногенного, 161 при-
родного и 37 биолого-социального характе-
ра. В результате произошедших чрезвычай-
ных ситуаций погибло 4441 человек и пост-
радало 7484 человек3 . Как отмечалось в Фе-
деральной целевой программе «Снижение
рисков и смягчение последствий чрезвы-

чайных ситуаций природного и техноген-
ного характера в Российской Федерации до
2010 г.» (утв. Постановлением Правительства
РФ от 6 января 2006 г. № 1), в среднесрочной
перспективе кризисы и чрезвычайные ситу-
ации остаются одними из важнейших вызо-
вов стабильному экономическому росту.

В современной литературе сложилась
традиция рассмотрения данных явлений с
использованием методологии системного
подхода4 . При этом безопасность восприни-
мается как объект-система, а чрезвычайная
ситуация - как фактор внешнего негативного
воздействия, посягающий на целостность
системы. Отсюда и ставший вполне тради-
ционным вывод о том, что чрезвычайная си-
туация есть угроза безопасности. Этой пози-
ции придерживаются, например, авторы кур-
са «Общая теория национальной безопасно-
сти»5 , причем не просто обозначают данную
точку зрения, но и предпринимают попытку
классифицировать чрезвычайные ситуации в
зависимости от их источника и специфики.
Об этом же пишет и Г. В. Федулов6 .

УДК 658.3  ББК Ц69(2)-5

«БЕЗОПАСНОСТЬ», «УГРОЗА БЕЗОПАСНОСТИ», «ЧРЕЗВЫЧАЙНАЯ
СИТУАЦИЯ»: НЕКОТОРЫЕ ПРОБЛЕМЫ СООТНОШЕНИЯ ПОНЯТИЙ

© 2009 В. В. Пятилетов

Российская академия государственной службы при Президенте РФ

В работе рассмотрены вопросы, связанные с терминологическими аспектами подготовки законодатель-
ных документов в области национальной безопасности и предотвращения чрезвычайных ситуаций.

Безопасность, угроза безопасности, чрезвычайная ситуация, государственная политика.

1 См., например: Возженников А.В. Национальная безопасность России: Методология комплексного ис-
следования и политика обеспечения. - М, 2002; Герасимов А.П. Теоретико-правовые проблемы становления и
развития экономической безопасности российской государственности (методологическое и теоретико-право-
вое исследование): Дис. ... д-ра юрид. наук. - СПб., 2001; Мугулов Ф.К. Безопасность личности: теоретические
и прикладные аспекты социологического анализа. - Сочи, 2003; Общая теория национальной безопасности /
Под ред. А.А. Прохожева. - М., 2002; Степашин С. В. Безопасность человека и общества. - СПб., 1994 и др.

2 См.: Указ Президента РФ от 17.12.1997 №1300 (ред. от 10.01.2000) «Об утверждении концепции наци-
ональной безопасности Российской Федерации» // Российские вести. -1997. - № 239; Доктрина информацион-
ной безопасности Российской Федерации (утв. Президентом РФ 09.09.2000 № Пр-1895) // Российская газета. -
2000. - №187).

3 См.: http:// www.mchs.gov.ru
4 См., например: Афанасьев В.Г. Системность и общество. - М., 1980. - С. 35, 132.
5 Общая теория национальной безопасности / Под ред. А.А. Прохожева. - М., 2002. - С. 121.

http://www.mchs.gov.ru
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Несмотря на оправданность подобного
подхода к разрешению обозначенной теоре-
тической проблемы, полноценный анализ
соотношения рассматриваемых явлений тре-
бует обращения к вопросу об определении
содержания понятий: «безопасность», «угро-
за безопасности», «чрезвычайная ситуация».

Легальная дефиниция понятия «безо-
пасность» дается в ст. 1 Закона РФ от
05.03.1992 № 2446-1 «О безопасности»7  - это
состояние защищенности жизненно важных
интересов личности, общества и государства
от внутренних и внешних угроз.

Вместе с тем, это определение сложно
отнести к числу удачных, так как при его фор-
мулировании  неизвестное определено через
другое неизвестное. Для раскрытия содержа-
ния термина мы должны определить и такие
понятия, как «жизненно важные интересы»,
«защищенность», «внутренние и внешние
угрозы». Тем не менее, ключевое свойство
такого явления, как «безопасность», опреде-
ление отражает, характеризуя его как состоя-
ние, то есть некую качественную характери-
стику общественных отношений.

Необходимо рассмотреть содержание
понятия «защищенность». Ведь именно та-
кое состояние общественных отношений и
развивающихся в них интересов квалифици-
руется законодателем как безопасность. От-
метим, что проблема защиты права и закон-
ных интересов составляет самостоятельное
и весьма обширное направление научных
исследований8 .

Можно согласиться с теми исследова-
телями, которые говорят о возможности вы-
деления материального и процессуального
аспектов защиты права9 . Исходя из подобной
трактовки категории «защита права», можно
говорить о состоянии безопасности и в ситу-
ации, когда нарушенные права и законные
интересы личности общества и государства
восстановлены (состояние материальной или
фактической защищенности), и в ситуации,
когда уполномоченные лица применяют юри-
дические средства, которые квалифицируют-
ся как меры защиты (состояние юридичес-
кой или процессуальной защищенности).

Необходимо отметить, что законодатель
активно пользуется и такими терминами, как
«национальная безопасность» и «обществен-
ная безопасность», не раскрывая их содержа-
ния10 . Так, под национальной безопасностью
Российской Федерации в Концепции11  пони-
мается безопасность ее многонационально-
го народа как носителя суверенитета и един-
ственного источника власти в Российской
Федерации. Термин «общественная безопас-
ность» используется в административном и
уголовном законодательстве. КоАП РФ содер-
жит гл. 20 «Административные правонаруше-
ния, посягающие на общественный порядок
и общественную безопасность». В УК РФ
есть раздел IX «Преступления против обще-
ственной безопасности и общественного по-
рядка», гл. 24 «Преступления против обще-
ственной безопасности», гл. 27 «Преступле-
ния против безопасности движения и эксп-

6 См.: Федулов Г.В. Защита населения от чрезвычайных ситуаций в Российской Федерации: конституци-
онно-правовое регулирование: Дис. ... канд. юрид. наук. - М., 2000.-С. 8.

7 Российская газета. - 1992. - №103.
8 См., например: Анохин Ю.В. Механизм государственно-правового обеспечения прав и свобод личнос-

ти (на материалах Российской Федерации): Автореф. дис. ... д-ра юрид. наук. - Саратов, 2007; Илларионова Т.И.
Система гражданско-правовых охранительных мер: Дис. ... д-ра юрид. наук. - Свердловск, 1985; Мордовец
А..С. Социально-юридический механизм обеспечения прав человека и гражданина. - Саратов, 1996; Федюшин
В.Г. Обеспечение и защита правового статуса личности в Российской Федерации (теоретико-правовой аспект):
Автореф. дис. ... канд. юрид. наук. - СПБ., 2002. и др.

9 См., например: Болгова В.В. Формы защиты субъективного права: теоретические проблемы: Автореф.
дис. ... канд. юрид. наук. - Уфа, 2000. - С.9.

10 На необходимость устранения данного пробела неоднократно указывалось в литературе. См., напри-
мер: Комиссаров B.C. Преступления, нарушающие общие правила безопасности (понятие, система, общая ха-
рактеристика): Дис. ... д-ра юрид. наук. - М., 1997. - С. 24; Кондратов Б.П. Общественная безопасность и адми-
нистративные средства ее обеспечения. - М., 1998. - С.8.

11 Указ Президента РФ от 17.12.1997 №1300 (ред. от 10.01.2000) «Об утверждении концепции нацио-
нальной безопасности Российской Федерации» // Российские вести. - 1997.- №239.
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луатация транспорта», гл. 29 «Преступления
против основ конституционного строя и бе-
зопасности государства», гл. 34 «Преступле-
ния против мира и безопасности человече-
ства». Имеются в законодательстве упомина-
ния категории «безопасность» и в других
смысловых аспектах12 .

Принимая во внимание факт многоас-
пектности термина «безопасность», все же
лучше пользоваться родовой дефиницией, о
которой речь шла выше.

Одной из смысловых характеристик
общественного состояния, которое законода-
тель именует «безопасность», является поня-
тие «защищенность от угроз». Несмотря на
теоретическую и практическую значимость
категории «угроза», ни в отечественной, ни в
зарубежной научной литературе не вырабо-
тано единого подхода к этому понятию. Ана-
лиз существующих определений понятия «уг-
роза» свидетельствует, что в каждом из них
так или иначе отражен процесс нанесения
вреда в качестве ущерба, опасности, посяга-
тельства, помехи, негативного воздействия
и т. п.

В законе Российской Федерации «О бе-
зопасности»13  дается следующее определе-
ние угрозы:

«Угроза безопасности» - совокупность
условий и факторов, создающих опасность
жизненно важным интересам личности, об-
щества и государства.

Как видно, определение понятия рас-
крывается через три категории:

«Условие» - то, от чего зависит нечто
другое14 .

«Фактор» - причина, движущая сила
какого-либо процесса, явления, определяю-
щая его характер или отдельные его черты15 .

«Опасность» - способность причинить
какой-либо вред, несчастье; возможность
чего-либо опасного, какого-нибудь несчастья,
вреда16 .

В методологии, принятой МЧС, наобо-
рот, опасность определяется через угрозу:
«Опасность в чрезвычайной ситуации - со-
стояние, при котором создалась или вероят-
на угроза возникновения поражающих фак-
торов и воздействий источника чрезвычай-
ной ситуации на население, объекты народ-
ного хозяйства и окружающую природную
среду в зоне чрезвычайной ситуации»17 . Сле-
дует согласиться с высказанным в литерату-
ре мнением о том, что различные термино-
логические модификации вносят дополни-
тельные сложности в неустоявшийся поня-
тийный аппарат и не вносят ясности в суще-
ство проблемы18 . В связи с этим определе-
ние угрозы через опасность вполне самодос-
таточно и универсально для любых видов бе-
зопасности.

С учетом того, что законодатель гово-
рит о безопасности в контексте теории инте-
реса, видимо, можно говорить о том, что уг-
розами безопасности являются юридические
и фактические обстоятельства, которые пре-
пятствуют или могут препятствовать осуще-
ствлению охраняемого интереса.

И, наконец, категория «чрезвычайная
ситуация» раскрывается в ст. 1 Федерально-
го закона от 21 декабря 1994 года № 68-ФЗ
«О защите населения и территорий от чрез-
вычайных ситуаций природного и техноген-
ного характера»19 : чрезвычайная ситуация -
это обстановка на определенной территории,
сложившаяся в результате аварии, опасного
природного явления, катастрофы, стихийно-
го или иного бедствия, которые могут повлечь

12 ФЗ от 02.01.2000 № 29-ФЗ «О качестве и безопасности пищевых продуктов» // Собрание законодатель-
ства РФ. - 2000. - № 2. - Ст. 150; ФЗ от 03.04.1995 № 40-ФЗ «О федеральной службе безопасности» // Собрание
законодательства РФ. - 1995. - №15. - Ст. 1269; ФЗ от 21.12.1994 №69-ФЗ «О пожарной безопасности» // Собра-
ние законодательства РФ. - 1994. - №35. - Ст. 3649 и др.

13 Ведомости СНД и ВС РФ. - 1992. - № 15. - Ст. 769.
14 Философский энциклопедический словарь. - М., 1983. - С. 707.
15 Большой энциклопедический словарь. - М, 1998. - С. 1263.
16 Словарь современного русского литературного языка. - М, 1959. - Т.8. - С. 882.
17 ГОСТ Р.22.0.02-94.
18 Общая теория национальной безопасности / Под ред. А.А. Прохожева. - М., 2002. - С.118.
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или повлекли за собой человеческие жертвы,
ущерб здоровью людей или окружающей сре-
де, значительные материальные потери и на-
рушение условий жизнедеятельности людей.

Из данного определения можно выде-
лить квалифицирующие признаки чрезвы-
чайной ситуации, а именно:

- причину - опасное природное явление,
катастрофу, стихийные или иные бедствия;

- последствия - наличие человеческих
жертв, причинение ущерба здоровью людей
или окружающей среде, значительные мате-
риальные потери.

Используя термин «обстановка на оп-
ределенной территории», законодатель, как
представляется, подчеркивает: 1) объектив-
ность событий и их последствий, существу-
ющих вне зависимости от воли и сознания
субъектов общественных отношений; 2) оп-
ределенную временную «ограниченность»
явления - обстановка возникает после собы-
тия и существует до момента, который мож-
но квалифицировать как «ликвидация чрез-
вычайной ситуации».

Законодательство Самарской области
полностью воспроизводит данное определе-
ние, используя при этом весьма оригиналь-
ный юридико-технический прием. Так, в со-
ответствии со ст. 1 Закона Самарской облас-
ти от 9 декабря 2005 года № 219-ГД «О защи-
те населения и территорий Самарской обла-
сти от чрезвычайных ситуаций природного
и техногенного характера»20  понятия и тер-
мины, используемые в настоящем Законе,
применяются в том значении, в котором они
определены Федеральным законом «О защи-
те населения и территорий от чрезвычайных
ситуаций природного и техногенного харак-
тера». Фактически региональный законода-
тель не воспользовался возможностью усо-
вершенствовать рассматриваемое определе-
ние, хотя необходимость в этом есть.

В частности, можно отметить опреде-
ленную непоследовательность законодателя.
Так, в Федеральном законе от 21 декабря 1994
года одной из причин чрезвычайной ситуа-
ции названа авария. Согласно ГОСТ
Р.22.0.05-94 «Безопасность в чрезвычайных
ситуациях. Техногенные чрезвычайные ситу-
ации. Термины и определения» авария пред-
ставляет собой лишь одну из разновиднос-
тей техногенной чрезвычайной ситуации21 .
В соответствии с Федеральным законом от
9 января 1996 г. № 3-ФЗ «О радиационной
безопасности населения»22  радиационной
аварией является потеря управления источ-
ником ионизирующего излучения, вызванная
неисправностью оборудования, неправиль-
ными действиями работников (персонала),
стихийными бедствиями или иными причи-
нами, которые могли привести либо привели
к облучению людей выше установленных
норм или к радиоактивному загрязнению ок-
ружающей среды.

Рассматриваемая нами легальная дефи-
ниция не учитывает и возможность наступ-
ления биолого-социальной чрезвычайной
ситуации (заболевания, случаи регистрации
утонувших и т.д.)23 .

Федеральный законодатель предусмот-
рел некие оценочные характеристики, с по-
мощью которых событие квалифицируется
как причина чрезвычайной ситуации - нали-
чие человеческих жертв, причинение ущер-
ба здоровью людей или окружающей среде,
значительные материальные потери. Однако
говорить о «свободе административного ус-
мотрения» в данном случае не приходится.
Постановление Правительства РФ от 21 мая
2007 г. № 304 «О классификации чрезвычай-
ных ситуаций природного и техногенного
характера» устанавливает определенные ми-
нимальные параметры последствий события,
которые могут быть квалифицированы как

19 Собрание законодательства РФ. - 1994. - №35. - Ст. 3648.
20 См.: ИПС «КонсультантПлюс», 2009.
21 К числу техногенных чрезвычайных ситуаций ГОСТ относит пожары и взрывы, опасные происше-

ствия на транспорте, промышленные аварии и катастрофы.
22 Собрание законодательства РФ. - 1996. - №3. - Ст. 141.
23 Биолого-социальные чрезвычайные ситуации регулярно прогнозируются структурными подразделе-

ниями МЧС России. См., например: Краткосрочный недельный прогноз возникновения и развития ЧС на тер-
ритории Приволжского региона с 11 по 17 июня 2009 г. // См.: http:// www.mchs.gov.ru
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чрезвычайная ситуация: количество людей,
погибших или получивших ущерб здоровью,
составляет не более 10 человек, либо размер
ущерба окружающей природной среде и
материальных потерь составляет не более
100 тыс. рублей24 .

Нужно сказать, что подобная «парамет-
рическая структура» чрезвычайной ситуации
отслеживается подразделениями МЧС Рос-
сии весьма внимательно, и в итоговой стати-
стической отчетности отмечаются «чрезвы-
чайные ситуации» и «происшествия»25  как
самостоятельные события.

Не случайно, например, в литературе
отмечается, что легальная дефиниция «чрез-
вычайной ситуации» полностью ориентиро-
вана на цели и задачи государственных и
иных органов, которые по своей компетен-
ции призваны преодолевать последствия
чрезвычайных ситуаций. Но «для конкретно-
го человека чрезвычайной ситуацией может
быть и дорожно-транспортное происше-
ствие, ограбление квартиры или его лично,
насилие над ним в лифте и т.п.»26 .

При подготовке работы был проведен
опрос 100 человек методом случайной выбор-
ки. Для ответа опрошенным был предложен
один вопрос: «Назовите событие, которое, на
ваш взгляд, можно квалифицировать как
чрезвычайную ситуацию?». 75 % опрошен-
ных назвали события природного или техно-
генного характера, которые отечественный
законодатель квалифицирует как причины
чрезвычайных ситуаций. 25 % респондентов
называли события, которые «чрезвычайны»
лишь в индивидуальном плане - потеря ра-
боты, болезнь близких или самого опрошен-
ного, финансовый кризис, поломка автомо-
биля и т. д.

В индивидуальном плане чрезвычайная
ситуация для человека - это процесс возник-
новения в течение короткого периода време-
ни экстремальных условий, преодоление ко-
торых требует высокого персонального поро-

га (уровня) физической, физиологической,
психической, моральной адаптированности.

Проблема индивидуального, личност-
ного восприятия чрезвычайных ситуаций,
проецируемого на общественное или группо-
вое сознание как фактора, определяющего
политику в области безопасности в целом, и
как фактора, определяющего уровень соци-
ально-политической напряженности в част-
ности, нуждается в самостоятельной разра-
ботке.

Сделаем некоторые выводы.
Проведенный анализ легальных дефи-

ниций, содержащихся в действующих рос-
сийских нормативных актах, показал:

1) термины «безопасность» и «чрезвы-
чайная ситуация» используются законодате-
лем для обозначения определенных состоя-
ний общественных отношений.

При этом под безопасностью понима-
ется качественная характеристика обще-
ственных связей, при которой жизненно важ-
ные интересы личности, общества и государ-
ства реализованы либо созданы все условия
для их фактической реализации.

Под чрезвычайной ситуацией понима-
ется фактическое состояние общественных
отношений, возникающее после определен-
ных в законе событий.

По своему содержанию явления, обо-
значаемые в законодательстве как «безопас-
ность» и «чрезвычайная ситуация», относят-
ся к различным характеристикам обществен-
ной жизни и в силу этого не могут оценивать-
ся в категориях «фактор» и «следствие». В
этой связи чрезвычайная ситуация как обста-
новка не исключает состояния защищеннос-
ти жизненно важных интересов (безопасно-
сти) при условии, что лица, уполномоченные
принимать меры по ликвидации ЧС, испол-
няют возложенные на них законом обязанно-
сти;

2) необходимо исследовать «чрезвычай-
ные ситуации» как систему, предполагающую

24 ИПС «КонсультантПлюс», 2009.
25 См.: http:// www.mchs.gov.ru
26 См.: Провоторов В.Д. Понятие о чрезвычайной ситуации и безопасности личности // http:// www.

sir35.narod.ru
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сочетание как фактических, так и правовых
явлений для уяснения видового разнообразия
общественных связей, могущих возникать в
такой обстановке, и для определения влия-
ния таких связей на состояние безопаснос-
ти. В частности, в структуре чрезвычайной
ситуации можно выделять ее причины, по-
следствия, действия по ликвидации. По всей
видимости, отдельные элементы чрезвычай-
ной ситуации можно квалифицировать как
угрозы безопасности;

3) технико-правовой уровень исследо-
вания соотношения категорий «безопас-
ность» и «чрезвычайная ситуация» не должен
восприниматься как единственно возмож-
ный, терминология, используемая в методо-
логии МЧС, как исчерпывающая объемы со-
ответствующих понятий. Необходимо иссле-
довать индивидуальные уровни восприятия
чрезвычайных ситуаций для уяснения их вли-
яния на социально-политическую ситуацию
как в стране в целом, так и в отдельных реги-
онах.
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