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Решается задача максимизации конечной скорости летательного аппарата при пассивном 
трансатмосферном движении. Заданы конечные значения высоты и угла наклона траектории. 
Управлением является коэффициент подъёмной силы (угол атаки). Ранее решение данной 
задачи оптимизации было проведено на основе метода последовательной линеаризации. 
Получено, что на больших высотах, в зависимости от выбранного начального приближения, 
программы управления несколько отличаются. Поэтому целью данной работы является 
определение оптимальной программы управления на основе «строгого» решения задачи 
оптимизации принципом максимума Понтрягина. Решение задачи оптимизации проведено на 
примере трансатмосферного набора высоты субгиперзвукового летательного аппарата MPV – 
первой ступени аэрокосмической системы RASCAL (США). Коэффициент подъёмной силы 
(угол атаки) на большей части траектории увеличивается для обеспечения заданных конечных 
значений высоты и угла наклона траектории, а затем уменьшается для обеспечения наибольшей 
конечной скорости. Подтверждением правильности полученных решений задачи оптимизации 
методом принципа максимума является нулевое значение Гамильтониана на оптимальной 
траектории. Полученные результаты показывают близость решений рассматриваемой задачи 
оптимизации методом принципа максимума и методом последовательной линеаризации. 

Летательный аппарат; трансатмосферный набор высоты; оптимальное управление; 
коэффициент подъёмной силы; угол атаки; принцип максимума Понтрягина. 

Цитирование: Балакин В.Л., Ишков С.А., Храмов А.А.  Оптимизация трансатмосферного движения летательного 
аппарата на основе метода принципа максимума Понтрягина // Вестник Самарского университета. Аэрокосмиче-
ская техника, технологии и машиностроение. 2018. Т. 17, № 1. С. 7-19.  DOI: 10.18287/2541-7533-2018-17-1-7-19 

 
Введение 

Полёты перспективных аппаратов, например первых ступеней аэрокосмических 
систем (АэрКС) [1-3], требуют решения задач оптимизации движения на трансатмо-
сферных высотах. Для первой ступени АэрКС задача оптимизации заключается в мак-
симизации конечной скорости движения при наборе заданной высоты с заданным уг-
лом наклона траектории. 

В работе [4] решение данной задачи оптимизации проведено на основе метода по-
следовательной линеаризации [5]. В полученных программах управления коэффициент 
подъёмной силы (угол атаки) уменьшается к концу участка трансатмосферного движе-
ния. Было установлено, что на больших высотах, в зависимости от выбранного началь-
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ного приближения, программы управления несколько отличаются, хотя это практиче-
ски и не сказывается на конечных результатах движения. 

Поэтому целью данной работы является определение оптимальной программы 
управления летательного аппарата (ЛА) на основе «строгого» решения задачи оптими-
зации принципом максимума Понтрягина [6]. 

 
Постановка задачи 

Модель движения. Считается, что ЛА движется над поверхностью Земли, имею-
щей форму сферы; поле притяжения принимается центральным. Движение аппарата 
относительно Земли происходит под действием силы тяготения и полной аэродинами-
ческой силы. Силами, обусловленными неинерциальностью системы отсчёта, прене-
брегаем. 

Система дифференциальных уравнений в траекторной системе координат имеет 
вид [7]: 
 

2 sin ,x

dV
V g

dt
      

+ cos ,y

d V g
V

dt R V

      
 

                   (1) 

sin
dR

V
dt

 . 

 
Здесь V  – земная скорость ЛА;   – угол наклона траектории; R  – величина радиус-
вектора центра масс ЛА;   – плотность атмосферы на высоте срh R R  , задаваемая 

экспоненциальным законом  0 exp h    ; 3
0 1, 225 кг/м  – плотность атмосферы 

у поверхности Земли; 3 10,141 10 м    – логарифмический градиент плотности; 

6371,22 кмсрR   – средний радиус Земли; 2/g R  – гравитационное ускорение; 
3 2398600,44 км /с  – гравитационная постоянная Земли. 

Баллистические коэффициенты x , y  определяются по соотношениям: 

 

2
xa

x

c S

m
  , 

2
ya

y

c S

m
  ,          (2) 

 
где xac , yac  – соответственно коэффициенты силы лобового сопротивления и аэродина-

мической подъёмной силы; S  – характерная площадь ЛА; m  – масса ЛА. 
Число Маха рассчитывается как отношение скорости аппарата к скорости звука a  

на данной высоте: 
 

V
M

a
 .          (3) 

 
Скорость звука связана с температурой атмосферы aT  соотношением: 

 

20,046796 aa T ,        (4) 



                    Авиационная и ракетно-космическая техника 

9 

где температура атмосферы aT  определяется согласно ГОСТ 4401-81 [8] как кусочно-

линейная функция геопотенциальной высоты гпh , равная: 

 

гп

R
h h

R h



.      (5) 

 
Граничные условия движения. Для интегрирования дифференциальных уравне-

ний движения (1) при решении задачи оптимизации в начальный момент времени 0t  

должны быть заданы начальные условия для скорости, угла наклона траектории и ра-
диус-вектора (высоты): 

 

0 0t  , 0V V , 0  , 0 0 срR R h R   .        (6) 

 
В конце участка движения аппарата в трансатмосфере заданы конечная высота и 

конечный угол наклона траектории: 
 

kt t , к к срh h R R   , к  .            (7) 

 
Управление. ЛА на рассматриваемом участке движения управляется за счёт изме-

нения угла атаки   и связанного с ним коэффициента подъёмной силы yac . 

На угол атаки   и соответствующий ему коэффициент подъёмной силы yac  

наложены ограничения: 
 

min max ,     

min max ,ya ya yac c c           (8) 

 
где minyac  и maxyac  определяются соответственно минимальным min  и максимальным 

max  углами атаки и зависят от числа M . 

Задачу оптимизации движения сформулируем следующим образом: для системы 
дифференциальных уравнений (1) при заданных начальных (6) и конечных (7) условиях 
определить оптимальную программу изменения коэффициента подъёмной силы  yac t  

при заданных ограничениях (8), обеспечивающую максимум конечной скорости ЛА. 
 

Метод решения 

Для определения оптимального управления воспользуемся принципом максимума 
Понтрягина [6]. 

Гамильтониан для системы (1) записывается в виде 
 

V R

dV d dR
H

dt dt dt
      

 

или 
 

2
2 2

sin cos sin
2 2

yaxa
V R

c Sc S V
H V V V

m R m R VR
        

             
    

.      (9) 
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Согласно принципу максимума оптимальное управление для принятого критерия 
должно обеспечивать минимум функции Гамильтона (9) в каждой точке траектории [6]. 

Примем параболическую зависимость коэффициента лобового сопротивления от 
коэффициента подъёмной силы: 

 
    2

0xa xa yac c M A M c  ,          (10) 

 
где коэффициент лобового сопротивления  0xac M  и коэффициент отвала поляры 

 A M  есть функции числа Маха. 

Тогда необходимое условие оптимальности управления запишется в виде 
 

  2 0,
2 V ya

ya

H S
V VA M c

c m   
   


 

 
откуда: 
 

 opt .
2ya

V

c
A M V




                    (11) 

 
Достаточное условие оптимальности (минимума Гамильтониана) имеет вид: 
 

 
2

2
2

0V
ya

H S
V A M

c m
 

  


. 

 
Поэтому сопряжённый множитель V  на оптимальной траектории должен быть 

отрицательным: 
 

0V  .        (12) 

 
Запишем соотношения для сопряжённых множителей: 
 

2

2 2

2
2

1
cos sin ,

2

V xa
V xa

ya
ya R

d cH S
V Vc

dt V m V

cS
V c

m V R V R

  

    

         
                 

 

2 2
cos sin ,V R

d H V
V

dt R R VR



      


                

 (13) 

3 3 2
2 sin 2 cos

.
2

R
V

yaxa
V xa ya

d H V

dt R R VR R

ccS
V c c

m h h h h





     

    

           
                  
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Системы уравнений (1) и (13) с управлением (11) определяют семейство опти-
мальных траекторий. Искомая оптимальная траектория будет определяться граничны-
ми условиями задачи. В соответствии с постановкой задачи в начале движения значе-
ния фазовых координат зафиксированы (6), в конце движения зафиксированы только 
высота (радиус-вектор) и угол наклона траектории (7), а скорость (функционал) и время 
движения являются свободными. 

Тогда согласно [6] искомая экстремаль должна в конечный момент времени удо-
влетворять следующим условиям: 

 
varkt t  , кh h , к  , 1V   , 0H  .         (14) 

 
Конечное время будем определять моментом достижения требуемого угла накло-

на траектории в конце полёта: к  . Это условие используется для окончания расчё-

тов при математическом моделировании трансатмосферного движения ЛА. 
Таким образом, задача оптимизации сводится к трёхпараметрической двухточеч-

ной краевой задаче. Требуется определить начальные значения сопряжённых множите-
лей 0V , 0 , 0R , обеспечивающие для условий (6) выполнение конечных условий 

(14). Для подбора параметров 0V , 0 , 0R  используются отклонения (невязки) в ко-

нечный момент времени параметров  V kt ,  kH t ,  kh t  от требуемых значений. 

В систему уравнений для сопряжённых множителей (13) входят производные 
аэродинамических коэффициентов по скорости и высоте полёта и производная плотно-
сти атмосферы по высоте. Используя (11), для производной коэффициента подъёмной 
силы по скорости можно записать: 

 

 2

2ya V

A M
V A

c M V

V AV

       





.              (15) 

 
Здесь с учётом (3) и (4): 
 

1

20,046796 а

M

V T





. 

 
Используя (10), для производной коэффициента лобового сопротивления по ско-

рости получим: 
 

0 2 .yaxa xa
ya ya

cс cM A
c c A

V V M M M

     
          

           (16) 

 
Аналогично получаем производные аэродинамических коэффициентов по высоте: 
 

2/
2

ya

V

c A M
A

h V M h



  
 

  
,             (17) 
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0 2 yaxa xa
ya ya

cс cM A
c c A

h h M M M

     
          

,           (18) 

 
где с учётом (3), (4) и (5): 
 

2
гп

3 3
гп гп2 20,046796 40,093592
а а

а а

hT TM V V R

h h h R h hT T

             
. 

 
Производные температуры атмосферы по геопотенциальной высоте определяются 

по ГОСТ 4401-81 [8]. 
Выражения для производных коэффициента подъёмной силы по скорости (15) и 

по высоте (17) справедливы в случае, если значение коэффициента подъёмной силы, 
вычисленное по соотношению (11), лежит внутри области допустимого управления (8). 
При выходе из упомянутой области коэффициент подъёмной силы приравнивается гра-
ничному значению, а его производные вычисляются следующим образом: 

 

min

min

ya ya

ya ya

c c M

V M V
c c M

h M h

  
   

       

 при min min( , )ya yac c M  , 

 

max

max

ya ya

ya ya

c c M

V M V
c c M

h M h

  
   

       

 при max max( , )ya yac c M  . 

 
Для производной плотности атмосферы по высоте для принятой экспоненциаль-

ной модели имеем: 
 

 0 exp h
h

  
  


. 

 
Результаты решения задачи 

Решение задачи оптимизации трансатмосферного движения проведено на примере 
пассивного набора высоты субгиперзвукового ЛА MPV (MIPCC powered vehicle – ап-
парат с охлаждаемыми двигателями; Mass Injection Pre-CompressorCooling – система 
дополнительной подачи кислорода и охлаждения двигателя), являющегося первой сту-
пенью АэрКС RASCAL (Responsive Access, Small Cargo, Affordable Launch – доступная 
система для запуска малых грузов по требованию, США) [1-3]. 

Исходные данные. Данные для ЛА приняты согласно [1], масса равна 30000 кг , 

характерная площадь равна 2251 м . 

Заданы следующие начальные: 0 1174 м/сV  , 0 26800 мh   и конечные: 

63160 мкh  , 020к   условия движения. 
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Коэффициент лобового сопротивления  0xac M  и коэффициент отвала поляры 

 A M  рассчитывались по данным [3] (табл. 1) с использованием линейной интерполя-

ции. 
 

Таблица 1. Коэффициенты пассивного лобового сопротивления и отвала поляры 

M  2 2,4 3 4 

0xac  0,05 0,04 0,013 0,013 

A  0,36332 0,55147 0,69157 0,85034 

 
Ограничения на управление определяются в зависимости от числа Маха при ми-

нимальном min 0   и максимальном 0
max 20   угле атаки: 

 

min min( , )yac M  , max max( , )yac M  . 
 

Зависимость граничных значений коэффициента подъёмной силы от числа Маха и 

их производных minyac

M




 и maxyac

M




 рассчитывались по данным [3] (табл. 2) с использо-

ванием линейной интерполяции. 
 

Таблица 2. Коэффициенты подъёмной силы при минимальном и максимальном угле атаки 

M  2 2,4 3 4 

 min minyac   0 0 0 0 

 max maxyac   0,87 0,68 0,52 0,42 
 
В силу линейности зависимости  yac   угол атаки, соответствующий коэффици-

енту подъёмной силы yac , рассчитывается по соотношению 
 

   
 

max min
min

max min

ya ya

ya ya

c c
c c

 



 


. 

 

Краевые задачи для всех вариантов решались модифицированным методом Нью-
тона [9]. При определении начального приближения для сопряжённых множителей ис-
пользовались зависимости между их значениями. Гамильтониан (9), который должен 
быть равен нулю на оптимальной траектории, определяет одну из зависимостей. Соот-
ношение для управления (11) даёт вторую зависимость в предположении, что коэффи-
циент подъёмной силы задаётся (выбиралось значение, соответствующее максималь-
ному аэродинамическому качеству). Таким образом, неизвестным остаётся один из трёх 
сопряжённых множителей, при задании которого определяются значения двух других. 
Поскольку множитель V  на оптимальной траектории согласно (12) должен быть от-

рицательным и его конечное значение равно   1V kt   , то целесообразно принять 

0 0V  . 

Основной вариант. Этот вариант соответствует начальному углу наклона траек-
тории ЛА согласно [1] – 0

0 38, 4  . На рис. 1-3 показаны зависимости от времени соот-

ветственно параметров оптимальной траектории и угла атаки, аэродинамических коэф-
фициентов, сопряжённых множителей. 



Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение      Т. 17, № 1, 2018 г. 

14 

 

, /
20

V
м с , 

, .град , 
,H км , 
, .град  

h



V



0

10

20

30

40

50

60

70

0 10 20 30 40 50 60 70

Время, с

 
 

Рис. 1. Зависимости параметров оптимальной траектории и угла атаки от времени  
при начальном угле наклона траектории 0

0 38, 4   
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Рис. 2. Зависимости аэродинамических коэффициентов от времени  
при начальном угле наклона траектории 0

0 38, 4   
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Рис. 3. Зависимости сопряжённых множителей от времени  

при начальном угле наклона траектории 0
0 38, 4   

 
 

Отметим, что полученная с использованием принципа максимума траектория 
практически совпадает с траекторией, полученной с использованием метода последова-
тельной линеаризации [4]. Оптимальный угол атаки к концу трансатмосферного участ-
ка движения несколько уменьшается (рис. 1), что качественно совпадает с результатами 
работы [4], но на всей траектории он близок к 010 . 

При использовании метода последовательной линеаризации угол атаки на боль-
шей части траектории близок к 010 , но в конце траектории существенно зависит от 
начального приближения  0 constt   [4]. Например, угол атаки уменьшается до 00  

при таких значениях начального приближения как   0
0 0t  ,   0

0 10t  ,   0
0 20t  , а 

при   0
0 15t   уменьшается до 05 . 

Дополнительный вариант. Было проведено решение задачи оптимизации для 
несколько меньшего ( 0

0 35  ) начального угла наклона траектории. 

Для меньшего значения начального угла наклона траектории должны быть не-
сколько большие значения оптимального угла атаки. Это объясняется необходимостью 
увеличения подъёмной силы для увеличения угла наклона траектории и выполнения 
заданного для него конечного условия. Из-за увеличения подъёмной силы будет увели-
чиваться сила лобового сопротивления и уменьшится конечная скорость ЛА, время по-
лёта будет больше. 

На рис. 4 – 6 показаны зависимости от времени соответственно параметров опти-
мальной траектории и угла атаки, аэродинамических коэффициентов, сопряжённых 
множителей. 

Сравнение программ управления углом атаки, параметров траектории (рис. 1, 4) и 
коэффициентов аэродинамических сил (рис. 2, 5), полученных для разных значений 
начального угла наклона траектории, подтверждает приведённые ранее положения.  
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Рис. 4. Зависимости параметров оптимальной траектории и угла атаки от времени  

при начальном угле наклона траектории 0
0 35   
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Рис. 5. Зависимости аэродинамических коэффициентов от времени  

при начальном угле наклона траектории 0
0 35   
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Рис. 6. Зависимости сопряжённых множителей от времени  

при начальном угле наклона траектории 0
0 35   

 
 

Подтверждением правильности полученных решений задачи оптимизации мето-
дом принципа максимума является и нулевое значение Гамильтониана (9) на оптималь-
ной траектории. 

 
Заключение 

С использованием метода принципа максимума Понтрягина получено решение 
задачи оптимизации трансатмосферного движения летательного аппарата с целью мак-
симизации конечной скорости при заданных конечных значениях высоты и угла накло-
на траектории. Решение задачи проведено на примере пассивного набора высоты лета-
тельного аппарата MPV. 

Коэффициент подъёмной силы (угол атаки) на большей части траектории увели-
чивается для обеспечения заданных конечных значений высоты и угла наклона траек-
тории, а затем уменьшается для обеспечения наибольшей конечной скорости.  

Полученные результаты показывают близость решений рассматриваемой задачи 
оптимизации методом принципа максимума и методом последовательной линеариза-
ции. 
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Рассматривается задача определения характеристик диаграммы направленности антенны 
космического аппарата, решение которой позволит оценить изменения параметров антенны с 
течением времени. Для решения задачи предложен метод определения диаграммы 
направленности антенны космического аппарата с использованием наземной станции приёма 
информации. Представлены результаты имитационного моделирования распределения 
электромагнитного излучения по поверхности Земли для различных трасс пролёта, 
показывающие возможность использования наземной станции приёма информации для 
построения диаграммы направленности антенны космического аппарата. Приведён алгоритм 
расчёта частей диаграммы направленности с их последующим объединением, определены 
условия, ограничивающие точность предложенного метода и направление по ускоренному 
построению диаграммы направленности антенны космического аппарата. Представлена 
апробация предложенного метода на примере антенны малого космического аппарата «АИСТ–
2Д». Для этого построена диаграмма направленности антенны радиолинии передачи целевой 
информации космического аппарата и определены характерные части диаграммы 
направленности антенны. Представлены результаты проведённого сравнительного 
эксперимента с изменением направления излучения антенны и определением изменений 
характеристик приёма информации. 

Космический аппарат; дистанционное зондирование Земли; наземная станция приёма 
информации; диаграмма направленности антенны. 

Цитирование: Васюткина О.В., Вопилин А.В., Радучев С.В., Халилов Р.Р., Якунин В.С. Определение диаграммы 
направленности антенны космического аппарата с использованием наземной станции // Вестник Самарского уни-
верситета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение. 2018. Т. 17, № 1. С. 20-27.   
DOI: 10.18287/2541-7533-2018-17-1-20-27 

 
Введение 

В настоящее время динамично развиваются технологии, связанные с использова-
нием космического пространства. Одно из направлений такого развития – это исполь-
зование космических аппаратов дистанционного зондирования Земли (ДЗЗ). Мировая 
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группировка данного типа космических аппаратов (КА) постоянно растёт и развивает-
ся, миниатюризация и интеграция блоков и устройств позволяют расширять возможно-
сти и качество работы, одновременно с этим сокращаются сроки на подготовку к за-
пуску [1]. Несмотря на то, что все блоки и устройства отдельно и совместно проверя-
ются на Земле, в том числе проверяются характеристики антенны [2; 3], а результаты 
испытаний и характеристики устройств фиксируются, полезно иметь возможность из-
мерить характеристики в процессе полёта КА. Это может использоваться, например, 
для оценки деградации антенны КА и изменения её характеристик с течением времени 
или для подстройки наземной станции для обеспечения приёма сигнала с нового типа 
КА. 

В качестве постановки задачи определим, что для построения диаграммы направ-
ленности антенны передачи целевой информации КА должны быть использованы из-
мерения, полученные с использованием наземной станции приёма информации. При 
этом данные измерения должны производиться в процессе приёма целевой информа-
ции, исключая ограничения на использование КА по целевому применению. Характер-
ными измерениями, фиксируемыми при приёме информации, являются значения уров-
ня сигнала на входе приёмника, угла места и азимута, отнесённые ко времени получе-
ния данных измерений. 

 
Синтез метода 

Для построения диаграммы направленности бортовой антенны КА было рассмот-
рено распределение электромагнитного излучения по поверхности Земли при передаче 
сигнала с КА на наземный пункт приёма информации (НППИ) при различных трассах 
пролёта. Для этого проведено имитационное моделирование, при котором использова-
лись баллистические данные МКА «АИСТ-2Д» и координаты станции приёма инфор-
мации Центра получения и обработки информации (ЦПОИ) «Самара» ракетно-
космического центра «Прогресс». При этом моделировался случай, когда КА развёрнут 
в надир на всём протяжении сеанса связи. Диаграмма направленности была разделена 
на кольца, которые отображают границы распределения электромагнитного излучения 
по поверхности Земли в зависимости от углов диаграммы бортовой антенны. 

Задача нахождения границ облучённого участка земной поверхности была сведе-
на к нахождению пересечения конуса и сферы (рис. 1). 

 

 
 

Рис. 1. Геометрическая формализация задачи нахождения границы 
облучённого участка земной поверхности 
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Граница облучённого участка земной поверхности определялась как решение сле-
дующей системы уравнений для каждого положения центра масс КА [4]: 

                 
                 

1 1 1 2 2 2 3 3 3
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x k t s k t y k t s k t z k t s k t
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 
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

  
 

где       1 2 3K k t ,k t ,k t  – координаты текущего положения центра масс КА на орбите;    

 1 2 3S s ,s ,s  – координаты пункта приёма информации;   – половина ширины границы 

кольца диаграммы направленности бортовых антенн высокоскоростной радиолинии 
КА.  

В случае непустого пересечения конуса излучения по главному лепестку диа-
граммы направленности, задаваемого первым уравнением системы, с поверхностью 
Земли из двух образовавшихся кривых выбиралась та, расстояние от точек которой до 
положения центра масс КА меньше. 

На рис. 2 представлены распределения электромагнитного излучения по поверх-
ности Земли и трасса пролёта КА при передаче информации с КА на НППИ с макси-
мальным углом места (УМ) 24, 45, 67 и 88°. 

Из приведённых рисунков видно, что каждая трасса пролёта формирует облуче-
ние земной поверхности своей частью диаграммы, которая меняется при изменении 
положения КА. Таким образом, при достаточном количестве сеансов связи и выше 
приведённых условиях можно зафиксировать уровень мощности сигнала, получаемого 
станцией приёма информации от различных частей диаграммы направленности. При 
последующем анализе полученных результатов из частей формируется полная диа-
грамма направленности передающей антенны КА в полёте. 

 

 
 

Рис. 2. Распределение электромагнитного излучения по поверхности Земли  
для различных трасс пролёта 
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Для измерения диаграммы направленности необходимо: 
1. Зафиксировать трассы полёта КА в различных азимутальных направлениях при 

едином направлении пролёта, например С–Ю, при этом хотя бы одна из них должна 
быть с максимальным углом места 90   . Трасса, проходящая через максимальный 
угол места, даст возможность построить диаграмму во всех направлениях излучения, в 
том числе и в направлении центра антенны. 

2. Перевести бортовую антенну КА в направление в надир либо при отсутствии 
приводов на антенне расположить КА в направлении полёта в центр Земли. 

3. Зафиксировать мощность сигнала с входных каскадов станции приёма инфор-
мации, при этом привязать измерение мощности сигнала к углам места и азимута 

 P  . 

4. Рассчитать ослабление при распространении сигнала в свободном пространстве 
по выражению [5]: 

    2
4

св

r
А




 




 
 
 
 

. 

Здесь   – длина волны;  r   – дальность связи [6]: 

    
2

22 2sin sin
180 180

r R R R H R 


   


    
          

- - - , 

где R – радиус Земли; Н – высота орбиты КА;   – угол места КА;   – азимут КА. 

5. Просуммировать полученные значения  свА   со значениями мощности сиг-

нала:      свR P A      . 

Полученный вектор  R   значений определяет вид сечения пространственной 

диаграммы направленности бортовой антенны. После проведения нескольких измере-
ний в разных азимутальных направлениях возможно получить трёхмерный вид диа-
граммы направленности бортовой антенны. 

Для построения трёхмерного вида диаграммы направленности бортовой антенны 

полученные значения  R   заносятся в матрицу U  размерностью N  на M . Значе-

ния N  и M  определяются следующими выражениями: 
360

1N


 


, где   – шаг изме-

рения азимута, и 
90

1М


 


, где   – шаг измерения угла места. 

Столбец матрицы соответствует приведённому значению азимута в момент изме-
рения в диапазоне от 0 до 360°, а строка – приведённому значению угла места в момент 
измерения в диапазоне от 0 до 90°. Если в строке остались нулевые значения, то они 
заполняются линейным приведением одного ненулевого значения к другому. Затем 
значения азимута и угла места переводятся в полярные координаты с радиусом 90°. 
Значения мощности заносятся в массив размерностью 2 1М   на 2 1М  , где строки и 
столбцы соотносятся с полученными полярными координатами. Поскольку матрица 
дискретна, то при переводе значений азимута и угла места в полярные координаты 
остаются незаполненные ячейки внутри заданного радиуса, которые заполняются 
усреднением значений близлежащих ячеек. Полученная матрица представляет собой 
трёхмерную модель диаграммы направленности. 
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Необходимо отметить, что при фиксировании во время сеансов связи мощности 
сигнала с КА станцией приёма информации с большей или меньшей величиной   и 

 , вид полученной диаграммы при построении будет приближаться или удаляться от 

истинной диаграммы исходя из ошибок интерполяции. 
Отметим, что в представленном методе построения диаграммы направленности: 
1. Не учитывается ослабление сигнала в атмосферных газах, которое целиком вы-

звано явлением поглощения и в основном зависит от частоты, угла места, высоты над 
уровнем моря и плотности водяных паров (абсолютная влажность). На частотах ниже 
10 ГГц им обычно можно пренебречь [7]. 

2. Влияние ослабления сигнала из-за гидрометеоров не учитывается, так как вы-
бираются сеансы связи, при проведении которых осадков нет. 

3. Погрешность измерения диаграммы зависит от погрешности наведения антен-
ны наземной станции приёма информации на КА. 

4. Диаграмма направленности бортовой антенны КА строится с учётом особенно-
стей расположения антенны и корпуса КА, а также с учётом затенения антенны рядом 
стоящими блоками и устройствами КА. 

Возможно ускорение построения диаграммы направленности за счёт использова-
ния нескольких территориально удалённых станций приёма информации. Тогда матри-
ца U  будет получена следующим образом: 

 

1

l

j
j

l

U

U = , 

 

где jU
 
– матрица, полученная с помощью j -станции; l  – количество станций. 

 
Апробация метода 

Данный метод построения диаграммы направленности бортовой антенны КА был 
опробован с использованием станции приёма информации ЦПОИ «Самара». Строилась 
диаграмма направленности малого космического аппарата (МКА) «АИСТ-2Д», запу-
щенного 28 апреля 2016 г. [8]. МКА имеет широконаправленную передающую антенну 
с косекансным видом диаграммы направленности, имеющей характерные минимумы и 
максимумы в зависимости от угла между продольной осью антенны и направлением к 
точке наблюдения. 

По разработанному методу была построена диаграмма направленности антенны 
передачи целевой информации МКА. Исходными данными для построения были ре-
зультаты измерений, полученные станцией приёма информации ЦПОИ «Самара». Ре-
зультат построения представлен на рис. 3.  

Диаграмма была построена из матрицы 91×361, дискретность составила 1°. Зна-
чения элементов матрицы между собой были линейно интерполированы. Для построе-
ния использовалось 142 сеанса связи. На рис. 3 коэффициент усиления антенны изоб-
ражён в градациях цвета от чёрного (минимума) к белому (максимуму). 

Как видно из рис. 3, диаграмма направленности антенны МКА неравномерна, от-
сутствует симметрия и видны провалы. В сеансах связи провалы в диаграмме направ-
ленности характеризовались снижением уровня принимаемого сигнала. 
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Рис. 3. Диаграмма направленности антенны КА 
 
 

Анализ диаграммы позволил предположить, что при повороте МКА по углу рыс-
кания характер изменения мощности принимаемого сигнала изменился на величину 
разницы уровней в диаграмме между значениями в сеансе связи с поворотом и без него. 
Данное предположение было подтверждено, характер изменения сигнала в процессе 
приёма информации соответствовал предполагаемым изменениям. 

 
Заключение 

Разработанный метод обладает рядом преимуществ, поскольку позволяет оцени-
вать изменения характеристик антенны с течением времени, исключая при этом огра-
ничения на использование космического аппарата по целевому применению. Результа-
ты использования метода позволили улучшить качество приёма информации с МКА 
«АИСТ-2Д» станцией приёма информации ЦПОИ «Самара». 
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The problem of defining characteristics of the spacecraft antenna directivity pattern is considered in the 
paper. The solution of the problem will make it possible to estimate changes of antenna parameters 
with time. A method of defining the spacecraft antenna directivity pattern with the use of the earth-
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the direction characteristic with their subsequent integration is given in the article. The conditions 
limiting the accuracy of the proposed method as well as the ways of speeding up the construction of 
the spacecraft antenna directivity pattern are determined.  Approbation of the proposed method through 
the example of the antenna of the small spacecraft “AIST-2D” is discussed. The directivity pattern of 
the antenna of the radio data link for transmitting target information of the satellite was constructed for 
this purpose and characteristic parts of the antenna directivity pattern are defined. The results of the 
comparative experiment with changes in the antenna radiation direction and definition of changes in 
information reception characteristics are presented.  
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Рассматривается бесплатформенный инерциальный измерительный блок (БИИБ) со 
структурной избыточностью, предназначенный для повышения отказоустойчивости и точности 
БИНС для изделий ракетно-космической техники. БИИБ включает шесть датчиков угловой 
скорости и шесть акселерометров, что позволяет для датчиков каждого типа с высокой 
вероятностью диагностировать и парировать одну неисправность и с более низкой 
вероятностью – две неисправности. Приведены известные теоретические и практические 
технические решения в этой области. Рассматривается задача оптимизации ориентации 
измерительных осей; критерием оптимизации является точность оценки проекций измеряемого 
вектора в ортогональной приборной системе координат. Приводится решение задачи в условиях 
отсутствия неисправностей, одной неисправности и двух неисправностей. Анализируются 
алгоритмы контроля, диагностики и парирования неисправностей (КДПН). Рассматриваются 
результаты тестирования базовых алгоритмов КДПН, проведённого с помощью 
математического моделирования. Приводится сравнение полученных оптимальных 
конфигураций измерительных осей с точки зрения эффективности диагностики. Показано, что 
ни один из методов не даёт 100-процентной правильной диагностики не только для двух, но и 
для одной неисправности. Анализируются возможные причины неправильной диагностики. 

Бесплатформенный инерциальный измерительный блок; структурная избыточность; 
контроль; диагностика и парирование неисправностей. 
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Введение 

Одним из основных требований к системам управления изделий ракетно-
космической техники является повышение надёжности и обеспечение работоспособно-
сти при наличии одной либо двух возможных неисправностей. Классическим способом 
повышения надёжности и обеспечения отказоустойчивости является использование из-
быточности. 

В части инерциальных измерительных блоков это означает введение в их струк-
туру избыточных измерителей, находящихся в «горячем» резерве. Выделяют три ос-
новных способа резервирования [1]: 

1) резервирование на уровне одноосных измерителей; 



                    Авиационная и ракетно-космическая техника 

29 

2) резервирование на уровне неизбыточной инерциальной измерительной систе-
мы (неизбыточного бесплатформенного инерциального измерительного блока, вклю-
чающего три датчика угловой скорости (ДУС) и три акселерометра, либо гиростабили-
зированной платформы с установленными на ней акселерометрами); 

3) резервирование на основе структурной избыточности, при которой оси чув-
ствительности датчиков, установленные в общем случае неортогонально друг к другу, 
образуют единый измеритель вектора. 

Наиболее эффективной с точки зрения габаритно-массовых характеристик и сто-
имости является структурная избыточность. В частности, для обеспечения работоспо-
собности при одной возможной неисправности (ОВН) в первых двух случаях требуется 
девять датчиков одного типа, тогда как при структурной избыточности достаточно  
пяти [2]. 

Общей тенденцией развития инерциальных навигационных систем (ИНС) являет-
ся переход к бесплатформенным ИНС (БИНС), которые имеют преимущества в надёж-
ности, технологичности, прочности, стоимости, габаритах, массе, меньшей чувстви-
тельности к перегрузкам. Дополнительным преимуществом БИНС является возмож-
ность обеспечения отказоустойчивости за счёт структурной избыточности. 

Обеспечение отказоустойчивости при ОВН рассматриваются в работе примени-
тельно к бесплатформенному инерциальному измерительному блоку (БИИБ) на базе 
шести ДУС и шести акселерометров. Выбор БИИБ с шестью осями обусловлен тем, что 
по сравнению с пятиосным БИИБ введение дополнительной измерительной оси несу-
щественно влияет на габаритно-массовые характеристики и стоимость, позволяя при 
этом гарантированно диагностировать один неисправный датчик и с относительно 
большой вероятностью – два неисправных датчика. 

Создание избыточных отказоустойчивых БИИБ требует решения ряда задач. В 
работе рассмотрены две из них: первая – определение ориентаций осей чувствительно-
сти измерителей, оптимальных с точки зрения точности и эффективности диагностики, 
и вторая – построение эффективных алгоритмов контроля, диагностики и парирования 
неисправностей (КДПН). 

Использование структурной избыточности при измерении векторов угловой ско-
рости и линейного ускорения для обеспечения отказоустойчивости и повышения 
надёжности системы стало самостоятельной задачей разработки БИНС, начиная с 60-х 
годов прошлого века. Работы [3-8], опубликованные в 70-х годах, опирались на более 
ранние работы 60-х  годов. Они были посвящены конкретным системам с заданным 
числом и типом датчиков и с заданной конфигурацией их измерительных осей. Рас-
сматривались, в основном, системы с шестью измерительными осями, что позволяло 
идентифицировать одновременно две возможные неисправности и обнаружить наличие 
трёх и более неисправностей.  

Параллельно вопросы использования избыточности рассматривались в более об-
щей постановке. Одним из направлений таких исследований была функциональная ди-
агностика и поиск дефектов в различных технических системах [9]. В [1] вопросы оп-
тимального использования избыточности рассматриваются применительно к системам 
управления летательных аппаратов.  

Фундаментальный подход к проблеме оптимизации  ориентации измерительных 
осей применяется в работе [10]. Использование методов теории планирования экспери-
мента позволило найти условия оптимальности и построить множества оптимальных 
конфигураций при произвольном количестве измерительных осей. Позже другим путём 
были получены те же условия оптимальности для произвольного числа измерительных 
осей и найдены их оптимальные конфигурации [11]. 
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В настоящее время исследования в этой области продолжаются, например [12-15]. 
Продолжается и практическое внедрение избыточных инерциальных систем, например 
[16]. Вопросы создания избыточных БИНС для перспективных систем управления про-
рабатывались в Московском институте электромеханики и автоматики для авиацион-
ных применений [17], в РКК «Энергия» – для космических аппаратов [18]. Проводи-
лись и теоретические исследования, например [10;11;19]. На XIII Международном 
авиационно-космическом салоне МАКС-2017 ФГУП «НПЦАП им. академика Н.А. Пи-
люгина» продемонстрировало два образца избыточных БИИБ на базе волоконно-
оптических гироскопов (ВОГ) разработки компании Оптолинк [20]. БИИБ разработки 
НПП «Антарес» (г. Саратов) на базе четырёх ВОГ и четырёх маятниковых кварцевых 
акселерометров прошёл все виды наземной отработки, включая комплексные испыта-
ния в составе космических аппаратов «Персона» №1 и «Лотос» №1 [21]. В НПО авто-
матики проводится разработка высокоточной БИНС на базе шести ДУС и шести аксе-
лерометров для перспективных средств выведения – в рамках Федеральной космиче-
ской программы на 2016-2025 годы. 

Таким образом, в теории и практике создания избыточных отказоустойчивых бес-
платформенных инерциальных измерительных блоков накоплен значительный и разно-
образный опыт, который был учтён авторами при решении задач проектирования избы-
точного бесплатформенного инерциального измерительного блока. 

 
Формализация рассматриваемых задач 

Введём ряд условий и ограничений, которые, не нарушая общности, позволят 
формализовать решаемые задачи. Будем считать, что инерциальные датчики, входящие 
в БИИБ, являются одноосными и имеют независимые погрешности измерения, пред-
ставляющие собой случайные величины с одинаковыми дисперсиями соответствующих 
составляющих погрешностей. При выборе оптимальных конфигураций ограничимся 
аддитивной составляющей погрешности. 

Под неисправностью будем понимать только отказы, то есть случаи внезапной де-
градации точности. Случаи постепенной деградации точностных характеристик датчи-
ков, вызванной, в частности, старением, целесообразно рассматривать как отдельную 
задачу совместно с задачей калибровки с помощью избыточных измерений [4]. Задачу 
предварительной фильтрации измерений с целью снижения влияния шума датчика на 
эффективность алгоритмов диагностики также имеет смысл рассматривать как отдель-
ную задачу, поскольку алгоритмы фильтрации в значительной мере определяются мо-
делью погрешностей датчиков [3;4;7]. 

При принятых ограничениях уравнение измерения, связывающее оцениваемые 
проекции измеряемого трёхмерного вектора x


 на оси ортогональной приборной систе-

мы координат (ПСК) и показания N датчиков, имеет вид [22]: 
 

Z H X F    ,                                                            (1) 
 
где Z  – матрица-столбец 1N   показаний датчиков (проекций угловой скорости, либо 
кажущегося ускорения на их оси чувствительности); H – матрица 3N   направляющих 
косинусов осей чувствительности (ОЧ) датчиков в ПСК; X – матрица-столбец 3 1  
оцениваемых проекций измеряемого вектора x


 в ПСК;   – матрица-столбец 1N   по-

грешностей исправных датчиков; F  – матрица-столбец 1N   неисправностей (задавае-
мых как аддитивные добавки, представляющие собой разность между показаниями не-
исправных датчиков и соответствующими измеряемыми величинами). 
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При структурной избыточности любые три строки матрицы H линейно независи-
мы и любая тройка датчиков может быть использована как неизбыточный измеритель 
вектора для полного решения задач ориентации и навигации. 

Для того чтобы выявить наличие неисправностей, необходимо оценить уровень 
погрешностей датчиков. Избыточность позволяет строить функции показаний датчи-
ков, инвариантные к измеряемому вектору, то есть представляющие собой функции 
только погрешностей. Анализ этих функций позволяет при определённых условиях не 
только выявить наличие неисправностей, но и определить неисправные датчики. По-
строение этих функций и методов их анализа и лежит в основе алгоритмов контроля и 
диагностики. 

Поскольку уравнение (1) линейно, оценка проекций измеряемого вектора в ПСК 
также будет линейной: 

 

X̂ G Z ,              (2) 
 
где G – матрица 3 N , определяемая алгоритмом оценки. 

При построении матрицы G учитываются результаты диагностики (решается за-
дача парирования неисправностей) – как правило, показания неисправных датчиков ис-
ключаются из последующей обработки. Полученные с помощью соотношения (2) про-
екции измеряемых векторов угловой скорости и линейного ускорения в ортогональной 
приборной системе координат поступают на вход стандартных алгоритмов БИНС. 

Для оценки составляющих измеряемого вектора в приборной системе координат 
целесообразно использовать метод наименьших квадратов (МНК). В предположении, 
что погрешности датчиков являются независимыми аддитивными случайными величи-
нами, на классе всех несмещённых оценок МНК даёт минимальную дисперсию по-
грешности оценки по каждому компоненту оцениваемого вектора [22]. Для МНК мат-
рица G и ковариационная матрица  D X  погрешностей оценки проекций измеряемо-

го вектора в ПСК (при равноточных измерителях с дисперсией погрешности измере-

ния, равной 2 ) имеют вид: 
 

1( )T TG H H H ;     12 TD X H H


  .                              (3) 

 
Выбор ориентаций осей чувствительности, оптимальных с точки зрения точности, 

может быть сведён к нахождению матрицы H, минимизирующей заданную функцию 
элементов матрицы  D X . 

 
Оптимизация ориентации осей чувствительности датчиков 

Задачу оптимизации ориентации измерительных осей будем решать в предполо-
жении, что все датчики исправны. В работе [11] эта задача решена применительно к 
произвольному числу датчиков, в качестве критерия оптимальности рассматривался 
минимум суммы дисперсий погрешностей оценки измеряемого вектора в ортогональ-
ной ПСК, равной следу ковариационной матрицы (3). Там же показано, что два других 
критерия – минимум определителя ковариационной матрицы и минимум её числа обу-
словленности (отношения максимального собственного числа к минимальному) дают 
то же самое решение. 

Все три критерия инвариантны к выбору ПСК. Действительно, при переходе к 
произвольной ортогональной системе координат с помощью ортогональной матрицы V 
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матрица направляющих косинусов осей датчиков будет иметь вид THV , а ковариаци-

онная матрица погрешностей оценки примет вид   12 T TV H H V


 , то есть будет по-

добна ковариационной матрице (3). Известно, что следы, определители и собственные 
числа подобных матриц равны [23]. 

Рассмотренные критерии могут быть интерпретированы как параметры эллипсои-
да рассеивания: 1) след матрицы – сумма квадратов полуосей; 2) корень из определите-
ля матрицы – объём; 3) число обусловленности – отношение квадрата наибольшей 
главной оси к квадрату наименьшей. Третий критерий характеризует чувствительность 
погрешности оценки вектора в ПСК к погрешностям датчиков. 

При оптимальной ориентации осей N-мерные векторы-столбцы (1) (2) (3), ,H H H  

матрицы H ортогональны между собой и имеют одинаковую норму, равную 
3

N
; ко-

вариационная матрица  D X  диагональна, её элементы равны 
23

N


. При отсутствии 

неисправностей избыточность позволяет увеличить точность оценки измеряемого век-

тора в 
3

N
. Эллипсоид рассеивания является сферой, и точность оценки проекций век-

тора в ПСК не зависит от выбора ориентаций осей ПСК относительно измерительных 
осей, а зависит только от конфигурации осей чувствительности измерителей. 

Для произвольного числа измерителей были найдены две оптимальные конфигу-
рации [11]: 1) «Конус» – равномерное расположение осей по образующим кругового 

конуса с половиной угла при вершине осевого сечения, равной 
1

arccos 54.7
3
  ; 

2) «Конус с осью» (для чётного числа датчиков) – равномерное расположение осей 
1N   датчика по образующим кругового конуса с половиной угла при вершине осевого 

сечения, равной 
 

3
arccos

3 1

N

N




, и одной оси – по оси конуса. 

Полученные для произвольного числа датчиков оптимальные конфигурации «Ко-
нус» и «Конус с осью» для шести осей имеют свои особенности. При конфигурации 
«Конус» измерительные оси представляют собой две ортогональные триады, что может 
быть использовано при практической реализации БИИБ. Для конфигурации «Конус с 
осью» оси чувствительности датчиков ортогональны непараллельным граням правиль-
ного многогранника – додекаэдра, поэтому далее будем называть эту конфигурацию 
«Додекаэдр». Для «Додекаэдра» угол между любыми двумя осями один и тот же и ра-

вен 
1

arccos 63.4349
5
  , то есть оси ориентированы в трёхмерном пространстве мак-

симально равномерно. Эти две конфигурации и рассматриваются в большинстве работ, 
посвящённых избыточным БИИБ на шести осях. 

Проведённые авторами исследования (с использованием результатов работы [10]) 
показали, что кроме «Конуса» и «Конуса с осью» для шести измерительных осей суще-
ствует ещё два бесконечных множества конфигураций, удовлетворяющих всем трём 
критериям оптимальности. Первое – множество двух вложенных друг в друга конусов 
(«Два конуса»). Второе – две ортогональные триады («Две триады»). 
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Рис. 1. Оптимальные конфигурации шести измерительных осей 
 
Для конфигурации «Два конуса» оси датчиков располагаются равномерно по об-

разующим двух конусов с общей осью; угол между плоскостью, ортогональной оси ко-

нусов, и осью первого конуса ( 1 2 3, ,A A A ) равен (1) , второго ( 4 5 6, ,A A A ) – (2) ; угол 
поворота проекций осей второго конуса относительно проекций осей первого конуса 
равен 0  (рис. 1). Таким образом, множество «Два конуса» задаётся с помощью трёх 

параметров: углов (1) , (2) , 0 ; при этом для оптимальной конфигурации должно 

выполняться соотношение:    2 (1) 2 (2) 2 (1) 2 (2)3
3 sin sin cos cos 2

2
       . «Две 

триады» при любом их взаимном расположении при отсутствии неисправностей дают 
оптимальное решение. 

При отсутствии неисправностей для всех оптимальных конфигураций нормиро-

ванная ковариационная матрица   1TH H


 диагональна, её собственные числа равны 

1 2 3 0,5     , число обусловленности равно единице, след равен 1,5 и эллипсоид 

рассеивания представляет собой сферу радиуса 0,5  и объёма 0,125 0,3535 . Сум-

марная погрешность оценки (корень из суммы дисперсий) в 2 1, 414  раз меньше, 
чем для неизбыточного трёхосного измерителя вектора. 

При одной неисправности, если показания неисправного датчика исключаются из 
последующей обработки (соответствующая строка матрицы H обнуляется), для всех 
оптимальных конфигураций получаем следующие значения критериев оптимальности. 

Собственные числа матрицы   1TH H


 равны 1 1  , 2 3 0,5   ; число обусловлен-

ности равно двум; след равен 2. Эллипсоид рассеивания представляет собой вытянутый 
эллипсоид вращения объёма 0,5 с наибольшей главной осью, ориентированной вдоль 
оси чувствительности неисправного датчика, и двумя другими, лежащими в ортого-
нальной плоскости. Суммарная погрешность оценки в 1,5 1,225  раз меньше, чем 
для неизбыточного измерителя. 

Очевидно, что среди множества оптимальных конфигураций существуют конфи-
гурации, для которых углы между осями измерителей могут быть близкими к нулю. 
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Это приводит к тому, что при двух неисправностях погрешности оценки измеряемого 
вектора могут обращаться в бесконечность. Для того чтобы избежать этого, наложим 
дополнительное условие: минимальный угол между осями измерителей должен быть 
максимальным. 

Для «Двух конусов» задача формализуется следующим образом (рис. 1): найти 

(1) (2)
0 , 1...6,, ,

,max min i j
i j i j

A A
  



 

  
      

. Решением этой задачи являются значения 0 3

  ; 

(1) 5 2
arcsin 52,62

3 5


   ; (2) 5 2

arcsin 10,81
3 5


   , при которых любые две 

измерительные оси образуют между собой один и тот же угол, равный 
1

arccos
5

, то 

есть полученная конфигурация является «Додекаэдром». Отметим, что «Додекаэдр» 
является решением задачи оптимизации конфигурации шести осей при единственном 
критерии – максимуме минимального угла между измерительными осями. 

Для формализации задачи оптимизации для «Двух триад» свяжем с осями одной 
из триад оси ПСК. Ориентацию второй триады в ПСК зададим через параметры Эйле-
ра: ось и угол поворота первой триады до смещения со второй. Пусть ,   – углы, за-
дающие направление оси поворота;   – угол поворота. Оптимальное решение получа-

ется при 
1

arccos
3

  , 
4

  , 
6

   и представляет собой «Конус». 

Для конфигурации «Додекаэдр» при ориентации осей ПСК вдоль ортогональных 
осей симметрии (рис. 2) матрица направляющих косинусов ОЧ датчиков при отсут-
ствии погрешностей углов привязки имеет вид: 

 

0 0

0 0

0 0

Tc c s s

H s s c c

s s c c

 
   

  

, где  
5 5 5 5

cos , sin
10 10

с s  
    . 

 
 

 
 

Рис. 2. Конфигурация «Додекаэдр» с ориентацией осей ПСК вдоль ортогональных осей симметрии 
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При любых двух неисправностях собственные числа матрицы   1TH H


 имеют 

одни и те же значения: 1
5 5

1,809
4


  , 2
5 5

0,691
4


  , 3
1
2

  , то есть эллип-

соид рассеивания имеет одну и ту же форму. Наибольшая полуось эллипсоида рассеи-
вания направлена по биссектрисе острого угла, образованного осями отказавших дат-
чиков; средняя полуось – по биссектрисе тупого угла; наименьшая полуось ортого-
нальна плоскости, образованной осями отказавших датчиков. При отказавших первом и 
втором датчиках главные оси эллипсоида рассеивания будут совпадать с соответству-
ющими осями ПСК – , ,OX OY OZ . Суммарная погрешность оценки проекций вектора 
равна суммарной погрешности неизбыточного измерителя. 

 

 
 

Рис. 3. Конфигурация «Конус» с ориентацией одной из осей ПСК вдоль оси конуса 
 
 

Для «Конуса» (рис. 3) собственные числа ковариационной матрицы и соответ-
ственно параметры эллипсоида рассеивания зависят от номеров отказавших датчиков. 
Для всех случаев двух отказов наименьшая ось эллипсоида рассеивания направлена ор-
тогонально плоскости, образованной осями отказавших датчиков. Наихудшая ситуация 
возникает, когда отказывают два рядом стоящие датчика, это 6 случаев из 15. В этой 

ситуации собственные числа матрицы   1TH H


 равны 1 3  , 2
3
5

  , 3
1
2

   и значе-

ния всех рассматриваемых критериев хуже, чем для додекаэдра. Наибольшая ось эл-
липсоида рассеивания направлена по биссектрисе угла между осями отказавших датчи-
ков. Суммарная погрешность в наихудшей ситуации в 1,17 раза больше, чем для неиз-
быточного измерителя. 

Наилучшая ситуация имеет место, когда отказывают два датчика, стоящие через 
один, то есть одна ортогональная триада датчиков остаётся исправной; это также 6 слу-
чаев из 15. В этой ситуации собственные числа нормированной ковариационной мат-

рицы равны 1 2 1   , 3
1
2

   и значения всех критериев лучше, чем для «Додекаэд-

ра». Эллипсоид рассеивания представляет собой сплющенный эллипсоид вращения. 
Суммарная погрешность в 1,1 раза меньше, чем для неизбыточного измерителя. 

Для третьего случая двух отказов, когда отказавшие датчики расположены через 
два (3 случая из 15), значения критериев также лучше, чем для «Додекаэдра», и сум-
марная погрешность несколько меньше (в 1,04 раза), чем для неизбыточного измерите-
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ля. Собственные числа матрицы равны 1
3
2

  , 2
3
4

  , 3
1
2

  ; наибольшая ось эллип-

соида рассеивания лежит в плоскости, образованной осями отказавших датчиков, орто-
гонально оси конуса. 

Значения параметров эллипсоида рассеивания при двух неисправностях для «До-
декаэдра» и для «Конуса» приведены в таблице. 

 
Таблица. Значения параметров эллипсоида рассеивания при двух неисправностях 

Номера  
неисправных 

датчиков 

Сумма квадратов  
полуосей 

Объем 
Отношение квадрата 
наибольшей полуоси  

к наименьшей 
«Конус» «Додекаэдр» «Конус» «Додекаэдр» «Конус» «Додекаэдр» 

1,2; 2,3; 3,4; 4,5; 
5,6; 6,1 

4,1 

3 

9
0,949

10


10
4

 

6 

5 5
2


 1,3; 1,5; 3,5; 2,4; 
2,6; 4,6 

2,5 1
0,707

2
 2 

1,4; 2,5; 3,6 2,75 0,75 3 
среднее 3,19 3 ≈0,802 ≈0,791 3,8 ≈3,618 

 
Как видно из таблицы, средние значения точностных характеристик для «Конуса» 

несколько хуже, чем для «Додекаэдра». 
 

Алгоритмы контроля, диагностики  
и парирования неисправностей 

Работа алгоритмов КДПН состоит из трёх последовательных этапов: 1)  контроль 
на наличие отказов; 2) диагностика отказавших датчиков; 3) оценка проекций измеряе-
мых векторов в ортогональной приборной системе координат с исключением влияния 
отказавших датчиков на точность измерения (парирование отказов). Методы контроля 
и диагностики можно разделить на пороговые и беспороговые [10]. На этапе выявления 
неисправностей все методы являются пороговыми: решение о наличии неисправностей 
принимается на основе сравнения функции погрешностей датчиков с порогом (уравне-
ния сравнения или паритета). На этапе диагностики неисправных датчиков для порого-
вых методов решение принимается на основе анализа уравнений сравнения, а для бес-
пороговых – на основе оптимизации некоторых функций, характеризующих погрешно-
сти каждого датчика. Классификация и анализ методов диагностики приведены в рабо-
те [24]. 

Для анализа и сравнения рассмотрим три базовых метода: метод голосования, ме-
тод инвариантов и метод сравнения со средним. Метод сравнения со средним является 
беспороговым методом, остальные относятся к пороговым. В работе [25] приводится 
подробное описание алгоритмов этих методов применительно к шести измерительным 
осям. Наиболее наглядную физическую интерпретацию имеет метод «голосования». 
Суть его заключается в следующем: из показаний всех возможных троек датчиков 

строятся оценки измеряемого вектора, таких троек будет 3
6 20C  . Затем строятся раз-

ности оценок измеряемых векторов (уравнения сравнения), полученные с помощью по-

казаний различных троек, таких уравнений будет 2
20 190C  . В зависимости от уравне-

ний, прошедших контроль на допуск, принимается решение о том, какие датчики явля-
ются неисправными; далее показания неисправных датчиков при обработке информа-
ции не используются. Метод «голосования» наиболее громоздкий из пороговых мето-
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дов с точки зрения реализации в бортовом компьютере: один шаг алгоритма требует 
построения и анализа 190 уравнений сравнения – в нём явно заложена избыточность. 

Наиболее компактным из пороговых методов является метод инвариантов: в нём 
число уравнений сравнения минимально. Уравнения сравнения строятся как линейные 
комбинации показаний всевозможных четвёрок датчиков, инвариантные измеряемому 
вектору и содержащие только погрешности и неисправности датчиков. Таких уравне-

ний будет 4
6 15C  . Как и в методе голосования, решение о наличии неисправностей 

принимается на основе анализа уравнений сравнения: при одной неисправности кон-

троль на допуск пройдёт 4
5 5C   уравнений, при двух неисправностях 4

4 1C   уравне-

ние. Если неисправностей больше двух, то ни одно из уравнений не пройдёт контроль 
на допуск. Во всех остальных случаях результатом работы алгоритма будет отказ диа-
гностики. Идентификация неисправного датчика проводится путём анализа уравнений 
сравнения, прошедших контроль на допуск. 

Беспороговые методы являются математически эквивалентными [24]; наиболее 
наглядную физическую интерпретацию из них имеет метод сравнения со средним. В 
этом методе уравнение сравнения строится как сумма квадратов разностей между из-
мерениями и их оценками. Оценки измерения рассчитываются с помощью соотноше-
ния (1), в котором в качестве X  используется оценка измеряемого вектора X̂ , полу-
ченная в соответствии с соотношением (2). Если уравнение сравнения не проходит кон-
троль на допуск, неисправным считается датчик, для которого нормированная разность 
между измерением вектора и его оценкой максимальна. Для диагностики и идентифи-
кации второй неисправности проводится вторая итерация в том же цикле обработки. 

Сравнение эффективности диагностики для рассмотренных выше базовых мето-
дов проводилось методом математического моделирования. Моделирование работ ал-
горитмов проводилось для двух оптимальных конфигураций – «Конус» и «Додекаэдр» 
– при отсутствии неисправностей, при одной неисправности и двух неисправностях при 
всевозможных сочетаниях исправных и неисправных датчиков. Результаты оценива-
лись процентным соотношением между четырьмя возможными результатами работы 
алгоритма: 1) правильная диагностика; 2) ложное выявление неисправностей при от-
сутствии невыявленных неисправностей; 3) невыявление неисправностей; 4) отказ диа-
гностики, означающий невозможность принятия решения о том, какие датчики неис-
правны, на основе анализа уравнений сравнения. 

Как показали результаты моделирования, для всех рассмотренных методов эф-
фективность диагностики для конфигурации «Додекаэдр» выше, чем для конфигурации 
«Конус». При отсутствии неисправностей наиболее эффективным оказался метод голо-
сования: он даёт 100-процентную правильную диагностику для обеих оптимальных 
конфигураций. При использовании метода инвариантов возникают отказы диагностики 
(для «Додекаэдра» в 2,1 % случаев, для «Конуса» – в 2,2 % случаев). Для метода срав-
нения со средним имеют место случаи ложного выявления отказов (для «Додекаэдра» в 
2,5 % случаев, для «Конуса» в 2,7 % случаев). 

На рис. 4, 5 приведены результаты моделирования работы алгоритмов КДПН при 
одной и двух неисправностях при отсутствии погрешностей исправных датчиков. При 
одной неисправности частота ложного выявления отказов равно нулю для всех мето-
дов. Частота правильной диагностики наиболее высока для метода сравнения со сред-
ним (рис. 4); при этом, в отличие от пороговых методов, он не имеет случаев отказов 
диагностики.  
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Рис. 4. Результаты моделирования при одной неисправности 

 
Метод сравнения со средним имеет наиболее высокую вероятность правильной 

диагностики и при двух неисправностях (рис. 5). Однако, в отличие от пороговых ме-
тодов, он имеет достаточно высокую частоту ложного выявления отказов (6,4 %) и не-
приемлемо высокую для рассматриваемых применений частоту невыявления отказов 
(15,2 %). И для метода голосования, и для метода инвариантов решающие правила для 
идентификации исправных и неисправных датчиков основаны на достаточно жёстких 
условиях: число уравнений сравнения, прошедших и не прошедших контроль на до-
пуск, должно быть строго определённым. Это приводит к высокой частоте отказов диа-
гностики (36,5 % для метода инвариантов, 65,8 % для метода голосования). И тот, и 
другой методы могут быть модифицированы путём ослабления условий принятия ре-
шений о неисправных датчиках [2; 25; 26]. Было разработано и промоделировано не-
сколько модифицированных методов голосования и методов инвариантов. Наиболее 
эффективный из них основан на методе инвариантов и позволяет повысить вероятность 
правильной диагностики с 58,4 до 67,0 %. Задача выбора алгоритма диагностики требу-
ет дальнейшей проработки. 

Общепринято, что при шести измерительных осях возможны диагностика и пари-
рование одной и двух возможных неисправностей. Однако как видно из результатов 
моделирования, даже при отсутствии погрешностей исправных датчиков ни один из 
методов не даёт 100-процентную вероятность правильной диагностики не только для 
двух, но и для одной неисправности. 

Это обусловлено тем, что при определённых характеристиках погрешностей дат-
чиков результаты диагностики становятся недостоверными, при этом при наличии по-
грешностей исправных датчиков эффективность диагностики снижается [2;25]. Причи-
ны возникновения отказов диагностики, ложного выявления неисправных датчиков и 
невыявления неисправных датчиков можно разделить на две группы. 
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Рис. 5. Результаты моделирования при двух неисправностях 
 
 
 

Первая из них связана с взаимной компенсацией неисправностей. В этом случае 
могут отказать два или более датчиков со сколь угодно большими значениями неис-
правностей, но уравнения сравнения, в которые входят показания неисправных датчи-
ков, проходят контроль на допуск. В работе [24] показано, что такой случай, причём 
для всех методов диагностики, возникает, в частности, когда вектор неисправностей 
представляет собой линейную комбинацию столбцов матрицы Н. Для этого случая до-
стоверность диагностики может быть повышена путём увеличения количества датчи-
ков, находящихся в «горячем» резерве. Для обеспечения отказоустойчивой работы при 
k одновременных неисправностях датчиков одного типа необходимо 2 3k   измери-
тельных осей [5], то есть для диагностики двух неисправностей осей должно быть семь. 

Вторая группа условий связана с близостью к допусковым константам либо по-
грешностей исправных датчиков, либо неисправностей. Если величина неисправности 
отказавшего датчика близка к допусковой константе, то она может компенсироваться 
погрешностями исправных датчиков. С другой стороны, возможны случаи, когда 
большие по значению погрешности исправных датчиков могут приводить к отказам 
диагностики и ложному выявлению неисправностей. Возможным решением этой про-
блемы может быть реализация алгоритмов контроля и диагностики с двумя уровнями 
допусков, что требует дополнительной проработки с учётом моделей шумов измерения 
и неисправностей реальных датчиков. 
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Заключение 

Использование шести ДУС и шести акселерометров для построения БИИБ со 
структурной избыточностью позволяет гарантированно диагностировать один неис-
правный датчик и с относительно большой вероятностью – два неисправных датчика 
одного типа.  

Сравнение двух оптимальных конфигураций при двух возможных отказах показа-
ло, что с точки зрения точности измерения вектора «Додекаэдр» предпочтительней, 
чем «Конус».  

С точки зрения эффективности диагностики конфигурация «Додекаэдр» также 
предпочтительней: для неё вероятность правильной диагностики выше, а вероятность 
невыявления неисправностей ниже, чем для «Конуса». Однако окончательное решение 
о выборе конфигурации измерительных осей целесообразно принимать с учётом техни-
ческих и эксплуатационных характеристик БИИБ совместно с разработчиком измери-
тельного блока. 

Из результатов исследований следует, что ни один из методов не даёт  
100-процентную вероятность правильной диагностики не только для двух, но и для од-
ной неисправности. Этот вопрос требует дальнейших исследований с учётом моделей 
шумов измерения и неисправностей реальных датчиков. 
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A Strapdown Inertial Measurement Unit (SIMU) with structural redundancy intended for improving 
fault-tolerance and accuracy of inertial navigation systems for space applications is considered. The 
SIMU includes six angular rate sensors and six accelerometers, which allows for identification and 
correction of one fault with high probability and two faults with lower probability for each type of 
sensor. Known theoretical and practical techniques developed and used in this area are briefly 
described. The problem of optimization of measurement axes orientation is considered. The accuracy 
of estimation of the measured vector projections in the orthogonal instrument coordinate system serves 
as the criterion of optimization. A solution of this problem for no faults, one fault, and two faults is 
proposed. Algorithms of failure detection, identification and correction (FDIC) are analyzed. The 
results of testing FDIC basic algorithms with the help of mathematical simulation are considered. 
Optimal measurement axes configurations are compared with each other from the FDIC efficiency 
point of view. It is shown that neither of the methods yields 100-percent correct diagnostics not only 
for two faults but for one fault as well. Possible sources of incorrect diagnostics are analyzed. 
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Представлены результаты аналитического исследования точности оценивания систематических 
погрешностей бортовых навигационных измерений, которые, наряду с вектором, 
характеризующим движение центра масс космического робота, включены в вектор уточняемых 
параметров. В качестве первичных навигационных параметров, измеряемых бортовыми 
средствами космического робота, выбраны дальность до орбитального ориентира, 
относительная скорость его движения и углы между направлениями на орбитальный ориентир и 
навигационные звёзды, одна из которых находится в плоскости орбиты космического робота, а 
направление на вторую совпадает с нормалью к этой плоскости. Определены условия, при 
выполнении которых существует возможность уточнения расширенного вектора определяемых 
параметров. При оценивании систематических погрешностей измерений введены допущения о 
центральном гравитационном поле Земли, нормальном законе распределения погрешностей 
измерений с известными дисперсиями и постоянстве искомых систематических погрешностей. 
Получены аналитические выражения ковариационных матриц, позволяющие оценить 
предельно достижимую точность решения поставленной задачи в зависимости от вида 
навигационных измерений, дисперсий погрешностей измерений и количества измерений в 
течение выбранного мерного интервала. Представленные результаты могут найти применение 
при обосновании путей повышения точности автономной навигации космического робота при 
выполнении режима диагностирования технического состояния орбитального объекта. 

Автономная навигация; космический робот; орбитальный объект; систематические 
погрешности измерений; бортовые средства измерения; аналитические оценки точности 
навигации. 

Цитирование: Голяков А.Д., Ричняк А.М. Оценивание систематических погрешностей результатов навигацион-
ных измерений бортовыми средствами космического робота // Вестник Самарского университета. Аэрокосмиче-
ская техника, технологии и машиностроение. 2018. Т. 17, № 1. С. 45-54.  DOI: 10.18287/2541-7533-2018-17-1-45-54 

 
Введение 

Измерения навигационных параметров, выполняемые бортовыми астрономиче-
скими и радиотехническими средствами космического робота (КР) при диагностике 
технического состояния орбитального объекта [1], содержат неизбежные погрешности, 
которые, в зависимости от характера проявления и причин возникновения, подразде-
ляются на случайные и систематические. Эффективным способом борьбы со случай-
ными погрешностями является статистическая обработка результатов бортовых изме-
рений [2], в том числе с использованием адаптивных методов [3], позволяющая повы-
сить точность решения навигационной задачи. 

Систематические погрешности измерений навигационных параметров могут 
оставаться постоянной величиной или закономерно изменяться в течение орбитального 
полёта КР. Источниками систематических погрешностей могут быть не только исполь-
зуемый метод измерения, но и несовершенство бортовых средств измерений, а также 
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воздействие факторов космического пространства, в условиях которых эти измерения 
проводятся [4–6]. Например, одним из источников систематических погрешностей аст-
рономических средств измерений являются периодические тепловые деформации кор-
пуса астродатчика. 

Задача выявления и оценивания с последующим исключением из результата из-
мерений систематических погрешностей может выполняться различными способами, в 
том числе путём периодического эталонирования бортового астрономического прибора 
[7] или путём включения систематических погрешностей в вектор уточняемых пара-
метров, который в результате этого принимает расширенный вид [8]. 

Целью настоящей работы являются аналитические исследования точности расши-
ренного вектора уточняемых параметров, содержащего, наряду с вектором параметров 
движения центра масс КР, систематические погрешности астрономических и радиотех-
нических приборов. 

 
Постановка задачи 

Рассмотрим один из режимов работы КР, в котором, с целью диагностирования 
технического состояния орбитального объекта (ОО), космический робот и ОО находят-
ся на достаточно близком расстоянии друг относительно друга. Для постоянного кон-
троля расстояния между КР и ОО, с целью предотвращения столкновения с ОО, на бор-
ту КР осуществляется решение навигационной задачи по измерениям угловых и линей-
ных навигационных параметров в течение заданного временного интервала. 

В качестве первичных навигационных параметров, измеряемых в течение этого 
интервала, рассмотрим углы «звезда – ОО», дальность до ОО и скорость её изменения. 
Предположим, что продолжительность интервала навигационных измерений принята 
равной одному витку КР вокруг Земли, движение КР происходит в центральном грави-
тационном поле по околокруговой орбите. При этом систематические погрешности ре-
зультатов измерений первичных навигационных параметров остаются постоянны-
ми, т.е. математическую модель измерений можно представить в виде 
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измерений; D  – вектор систематических погрешностей измерений. 
Тогда расширенный вектор параметров, уточняемых в процессе решения навига-

ционной задачи, запишем следующим образом: 
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где )(tQ  – вектор параметров движения центра масс КР в момент времени t  в выбран-
ной системе координат. 

Оценивание точности вектора (1) выполним по методике, предложенной в моно-
графии [9], т.е. будем полагать, что уточняемый вектор соответствует моменту начала 
навигационных измерений 0t . Характеристикой точности расширенного вектора (1), 

соответствующего моменту времени 0t , является ковариационная матрица )( 0tKQ . 

Движение КР рассмотрим в подвижной орбитальной системе координат zyx ,, , 
начало которой совпадает с центром масс КР, ось x  (радиальная ось) совмещена с про-
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должение радиуса-вектора КР, ось y  (трансверсальная ось) лежит в плоскости опорной 
орбиты КР, ось z  (нормальная ось) совпадает с нормалью к плоскости опорной орбиты 
КР. 

С учётом сделанных допущений искомый расширенный вектор определяемых па-
раметров принимает вид 

 
T

210000000p ]...)()()()()()([)( nDDDtZtZtYtXtYtXtQ   ,  (2) 
 

где )( 0tX , )( 0tY , )( 0tZ  – координаты КР в момент времени 0t ; )( 0tX , )( 0tY , )( 0tZ  – со-

ставляющие вектора скорости КР в момент времени 0t ; jD  – систематическая по-

грешность результатов измерений j -го измерителя навигационного параметра 

( nj ,1 ); n  – количество измерителей первичных навигационных параметров. 
Для определения параметров движения центра масс КР воспользуемся методом 

навигации, основанным на сравнении истинных измерений первичных навигационных 
параметров, содержащих случайные погрешности, с измерениями, которые выполня-
ются «идеальными» (не содержащими погрешностей) бортовыми средствами при дви-
жении КР по опорной (расчётной) орбите. При этом будем полагать, что опорная орби-
та КР имеет форму окружности известного радиуса or , а погрешности истинных изме-

рений угловых и линейных параметров являются некоррелированными и подчиняются 
нормальному закону распределения с известными дисперсиями. 

 
Оценивание систематической погрешности  
результатов измерений углов «звезда – ОО» 

Предположим, что для определения параметров движения КР используется аст-
рономический метод навигации, основанный на измерениях углов «звезда – ОО» [1; 5]. 
Будем также полагать, что орт первой звезды совмещён с плоскостью опорной орбиты 
КР, а орт второй звезды – с бинормалью к этой плоскости. 

В соответствии с принятыми допущениями трансверсальная координата КР не 
наблюдаема по измерениям углов «звезда – ОО» [1]. Поэтому искомый расширенный 
вектор принимает вид 

 
T

21000000p ])()()()()([)(  tZtZtYtXtXtQ  ,                          (3) 
 

где 1  и 2  – систематические погрешности измерений углов «первая звезда – ОО» 

( 1 ) и «вторая звезда – ОО» ( 2 ) соответственно. 
Поскольку параметры, характеризующие движение КР в плоскости орбиты, не за-

висят от параметров, характеризующих движение относительно плоскости орбиты, а 
корреляционные связи между систематическими погрешностями 1  и 2  отсут-
ствуют, можно выполнить декомпозицию задачи поиска корреляционной матрицы и 
записать вектор (3) в виде двух независимых векторов 
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tQ .                                                       (4) 

Здесь )( 0
1

1p tQ   – вектор, содержащий параметры движения КР внутри плоскости его ор-

биты и систематическую погрешность измерения угла 1 : 
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 T10000
1

1p )()()()(  tYtXtXtQ  ; 

 
)( 0

2
2p tQ   – вектор, содержащий параметры движения КР относительно плоскости его 

орбиты и систематическую погрешность измерения угла 2 : 
 

 T2000
2

2p )()()(  tZtZtQ  . 

 
Корреляционная матрица вектора (4) принимает квазидиагональный вид: 
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где )( 0

1
1 tKQ

  и )( 0
2
2 tKQ

  – ковариационные матрицы погрешностей оценивания векторов 

)( 0
1

1 tQp
  и )( 0

2
2 tQp
  по измерениям углов 1  и 2  соответственно; 0  – прямоугольная 

матрица, элементы которой равны нулю. 
На основании методики, изложенной в [9], получаем ковариационную матрицу 

погрешностей оценивания вектора )( 0
1

1 tQp
 по измерения угла 1 : 
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.    (5) 

 
Здесь oD  – расстояние между ОО и КР, находящемся на опорной орбите; 2

  – диспер-

сия погрешности измерения угла «звезда – ОО»; N  – количество измерений угла 

«звезда – ОО» в течение интервала навигационных измерений; )( 0
1
1 tkQ

  – симметриче-

ская матрица, которую можно представить следующим образом: 
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; 

 

1  – орбитальное склонение первой звезды; o  – орбитальная круговая скорость КР на 

опорной орбите. 
Анализ выражения (5) показывает, что дисперсии погрешностей составляющих 

вектора параметров движения КР в плоскости его орбиты 

 T0000
1

1 )()()()( tYtXtXtQ   
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зависят от расстояния между КР и ОО, радиуса орбиты КР и орбитального склонения 
первой звезды.  

Выражения для расчёта среднеквадратических отклонений погрешностей оценок 
вектора )( 0

1
1 tQ   имеют следующий вид: 
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где 1

Xk , 1
X

k   и 1
Y

k   – коэффициенты ошибок навигации [5; 7; 9], которые рассчитыва-

ются по формулам: 
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  – среднеквадратическое отклонение погрешности измерения угла «звезда – ОО». 
Графики зависимостей коэффициентов ошибок навигации КР по координате X  и 

составляющим вектора скорости )( 0tX и )( 0tY  от орбитального склонения первой 

звезды 1  приведены на рис. 1. 
Как следует из графиков (рис. 1), коэффициенты ошибок навигации КР при вари-

ациях угла склонения звезды от 0 до 90 градусов изменяются в достаточно широком 
диапазоне значений ).3,45,1(   Наибольшую чувствительность к углу склонения звезды 
проявляет коэффициент ошибок оценок радиальной составляющей вектора скорости 
КР. 

Из выражения (5) получим соотношение для оценки дисперсии систематической 
погрешности измерения угла 1 : 
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Рис. 1. Графики зависимостей коэффициентов ошибок навигации КР 

от орбитального склонения первой звезды: 

координата X; составляющая скорости xV ;  составляющая скорости yV  

 
Ковариационная матрица погрешностей оценивания расширенного векто-

ра )( 0
2

2p tQ   по измерениям угла 2 имеет диагональный вид 
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С помощью соотношения (8) находим выражение для расчёта оценки дисперсии 

систематической погрешности измерения угла 2 : 
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N

2
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 .      (9) 

 
Из выражений (7) и (9) следует, что дисперсии оценок систематических погреш-

ностей 1  и 2  связаны линейной зависимостью с дисперсиями погрешностей из-

мерений углов 1  и 2  и обратно пропорциональны количеству измерений N . При 

этом в отличие от дисперсий других составляющих вектора )( 0
1

1 tQp
  дисперсии оценок 

1  и 2 не зависят от расстояния между КР и ОО ( oD ), высоты полёта КР и орби-

тального склонения навигационной звезды ( 1 ). Анализ выражений (6) и (8) показыва-

ет, что систематическая погрешность 2  оценивается с более высокой точностью по 

сравнению с систематической погрешностью 1 . 
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Оценивание систематической погрешности  
результатов измерений дальности до ОО 

Поскольку по измерениям дальности до ОО параметры, характеризующие движе-
ние центра масс КР по нормали к плоскости его орбиты, не наблюдаются [5], рассмот-
рим возможность уточнения расширенного вектора, компонентами которого являются 
параметры движения центра масс КР в плоскости его орбиты и систематическая по-
грешность измерения дальности до ОО: 

 
TD

p DtYtXtYtXtQ ])()()()([)( 00000   ,   (10) 
 

где D  – систематическая погрешность измерения дальности до ОО. 
Исследования наблюдаемости вектора (10) показали, что возможность уточнения 

этого вектора отсутствует. Поэтому найдём ковариационную матрицу погрешностей 
оценки вектора 
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Применяя известную методику [9], получаем искомую матрицу 
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где 2
D  – дисперсия погрешностей измерений дальности до ОО; DN  – количество из-

мерений дальности до ОО, выполняемых бортовыми средствами КР. 
Из выражения (12) находим соотношение для расчёта дисперсии оценки система-

тической погрешности D : 
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Из соотношения (13) следует, что дисперсия оценки систематической погрешно-
сти D  не зависит от высоты полёта КР и расстояния до ОО, а определяется только та-
кими характеристиками дальномера, как его точность и оперативность (быстродей-
ствие). При этом между оценкой систематической погрешности D  и другими состав-
ляющими вектора (11) существуют корреляционные связи. 

 
 
 

Оценивание систематической погрешности  
результатов измерений скорости изменения дальности до ОО 

Исследуем возможность определения систематической погрешности измерения 
скорости изменения дальности до ОО ( D ), т.е. относительной радиальной скорости 
между ОО и КР. В связи с тем, что по измерениям D  трансверсальная координата не 
наблюдается [1], рассмотрим расширенный вектор вида 
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где D  – систематическая погрешность измерения относительной скорости до ОО. 
Исследования наблюдаемости вектора (14) показали, что введение систематиче-

ской погрешности в состав уточняемых параметров приводит к тому, что происходит 
потеря принципиальной возможности его определения. Поэтому найдём точность оце-
нивания вектора, содержащего радиальную и трансверсальную составляющие скорости 
КР и систематическую погрешность D : 

 
T

0001p ])()([)( DtYtXtQ D   .     (15) 
 

Искомая ковариационная матрица погрешностей оценивания вектора (15) имеет 
вид 
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где 2
D  – дисперсия погрешностей измерений относительной скорости до ОО; D

N   – 

количество измерений относительной скорости до ОО, выполняемых бортовыми сред-
ствами КР. 

В соответствии с ковариационной матрицей (16) дисперсия оценки систематиче-
ской погрешности D  рассчитывается по формуле 
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Из соотношения (17) следует, что дисперсия оценки систематической погрешно-
сти D  не зависит от высоты полёта КР и расстояния до ОО, а определяется показате-
лями точности и оперативности (быстродействия) измерителя относительной скорости 
движения КР и ОО. 

 
 

Заключение 

Представлены результаты аналитического исследования точности оценивания си-
стематических погрешностей навигационных измерений, которые, наряду с вектором, 
характеризующим движение центра масс КР, включены в вектор уточняемых парамет-
ров. В качестве первичных навигационных параметров, измеряемых бортовыми сред-
ствами КР, выбраны углы между направлениями на орбитальные ориентиры и навига-
ционные звёзды, дальность до ориентира и относительная скорость его движения. 
Определены условия, при выполнении которых существует возможность уточнения 
расширенного вектора определяемых параметров.  

Получены аналитические выражения ковариационных матриц, позволяющих оце-
нить предельно достижимую точность решения поставленной задачи, в том числе сред-
неквадратические отклонения погрешностей систематических ошибок. Например, если 
среднеквадратические погрешности измерения первичных навигационных параметров 
(углов, дальности и относительной скорости) составляют 10 угл. с; 0,5 м и 0,005 м/с, то 
при условии, что в течение измерительного интервала проводятся 100 измерений, сред-
неквадратические погрешности искомых параметров достигают от 1 до 2,3 угл. с (в за-



                    Авиационная и ракетно-космическая техника 

53 

висимости от расположения навигационной звезды относительно плоскости орбиты 
КР), 0,16 м и 0,76 мм/с соответственно. 

Представленные результаты могут найти применение при обосновании способа 
повышения точности навигации КР при выполнении режима диагностирования техни-
ческого состояния ОО. 
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The article presents the results of an analytical study of the accuracy of estimating systematic optical 
errors of onboard navigation measurements that, along with the vector characterizing the motion of the 
center of mass of the space robot, are included in the vector of the parameters to be specified. The 
range to the orbital reference point, the relative speed of its motion and the angles between the 
directions to the orbital landmark and to the navigational stars, one of which is in the plane of the space 
robot’s orbit, and the direction to the second one coincides with the normal to this plane are chosen as 
the primary navigation parameters to be measured by the space robot onboard facilities. The conditions 
that make it possible to specify the augmented vector of the parameters to be determined are defined. 
Estimating the systematic errors of measurements we make assumptions about the central gravitational 
field of the Earth, the normal law of measurement errors with known variances and the constancy of 
the unknown systematic errors. Analytical expressions of the covariance matrices that make it possible 
to estimate the maximum achievable accuracy of solving the task depending on the kind of 
navigational measurements, variances of measurement errors and the number of measurements during 
a selected measuring interval are obtained. The presented results can be applied to justify the ways of 
improving the accuracy of the autonomous navigation of a space robot in diagnosing the technical 
condition of an orbital object. 

Autonomous navigation; space robot; orbital object; systematic measurement errors; onboard 
measuring instruments; analytical study of navigation accuracy. 
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Беспилотные летательные аппараты имеют огромный потенциал и перспективы в расширении 
области применения: от фото- и видеосъёмки до обеспечения сотовой связи и ретрансляции 
сигналов. Самарским национальным исследовательским университетом имени С.П. Королёва 
разрабатывается атмосферный псевдоспутник, который должен функционировать исключи-
тельно за счёт солнечной энергии. Проведено исследование эффективности использования фо-
тоэлектрических преобразователей в составе бортовой аппаратуры атмосферного псевдоспут-
ника на базе беспилотного летательного аппарата «Фотон-601». Выполнен сравнительный ана-
лиз различных типов фотоэлектрических преобразователей из аморфного кремния. Разработана 
математическая модель и приведены расчёты площади покрытия солнечными элементами для 
выработки достаточной для функционирования мощности. Для соответствующей площади по-
крытия приведён расчёт массы солнечных элементов. Также в целях снижения массы беспилот-
ного летательного аппарата и, как следствие, энергопотребления разработана методика матема-
тического расчёта минимальной и достаточной необходимой ёмкости аккумуляторной батареи, 
исходя из максимального количества солнечной энергии, которую возможно преобразовать в 
течение суток. Проанализированы результаты лётных испытаний и обозначены перспективы 
использования фотоэлектрических преобразователей в составе солнечных батарей атмосферных 
псевдоспутников 

Атмосферный псевдоспутник; беспилотный летательный аппарат; солнечные элементы; фо-
тоэлектрические преобразователи; аморфный кремний; коэффициент фотоэлектрического 
преобразования. 
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Введение 

На базе Центра беспилотных систем Самарского национального исследователь-
ского университета имени академика С.П. Королёва реализуется проект атмосферного 
псевдоспутника (АПС) на основе беспилотного летательного аппарата (БПЛА) «Фотон-
601» с солнечными панелями, установленными на левой и правой консолях крыла [1;2]. 
БПЛА «Фотон-601» - среднеплан нормальной аэродинамической схемы с двухкилевым 
оперением, поршневым двигателем «Valach 4-stroke» (мощность 10 л.с., объём 120 см3) 
и тянущим винтом постоянного шага. Фюзеляж типа «монокок» выполнен из компози-
ционного материала – стеклопластика. Система посадки и спасения БПЛА состоит из 
вытяжного и основного парашютов, а также воздушного посадочного амортизатора. 
Тактико-технические характеристики БПЛА «Фотон-601» приведены в табл. 1. 

 
Таблица 1. Тактико-технические характеристики БПЛА «Фотон-601» 

Параметр Значение 

Скорость в горизонтальном полёте, км/ч 70-120 

Максимальная вертикальная скорость, м/с 6 

Максимальная допустимая высота полёта, м 3500 

Дальность полёта, км 100 

Взлётная масса, кг до 60 
Размах крыла, м 5,2 

Площадь крыла, м2 2,3 

 
В основные задачи атмосферного псевдоспутника (АПС) входит: 
 дистанционное зондирование Земли в видимом диапазоне спектра;  
 мультиспектральная съёмка; 
 метеонаблюдение; 
 ретрансляция связи. 
В результате анализа установлено, что для решения поставленных задач АПС 

должен удовлетворять тактико-техническим требованиям, приведённым в табл. 2. 
 

Таблица 2. Тактико-технические требования к АПС 

Параметр Значение 

Продолжительность полёта Не менее 30 суток 
Дальность радиопередачи Не менее 150 км 
Высота полёта (ночь/день) 15 / 20 км 
Режим управления Инерциальная навигационная система  

с коррекцией GPS/ГЛОНАСC 
Ручное пилотирование 

Масса целевой аппаратуры До 30 кг 
Целевая аппаратура Повторитель-усилитель радиосигнала 

Аэрофотоаппаратура 
Радиолокационная станция 

Двигатель Бесколлекторный электрический 

Система энергоснабжения Солнечная энергия 
Литий-серные аккумуляторы 

 
Одной из проблем при разработке АПС является выбор бортового источника пи-

тания. В космической аппаратуре получили широкое распространение преобразователи 
солнечной энергии в электрическую. Полученный опыт открывает перспективы их ис-
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пользования при разработке современных автономных БПЛА [3]. Благодаря солнечным 
батареям летательные аппараты смогут находиться в полёте достаточно продолжитель-
ное время, не используя при этом традиционное топливо. В светлое время суток в усло-
виях избыточной солнечной радиации происходит заряд аккумуляторов, который впо-
следствии позволяет питать бортовые системы в условиях недостаточной освещённо-
сти. Использование солнечных батарей позволяет повысить автономность АПС, сни-
зить массогабаритные показатели бортовых электронных средств. 

 
Кремниевые фотоэлектрические преобразователи  

На сегодняшний день основными источниками энергии для космической борто-
вой аппаратуры являются фотоэлектрические преобразователи ФЭП [4]. Наибольшее 
применение получили кремниевые ФЭП.  

Для экспериментальных полётов БПЛА была выбрана модель ФЭП TCM-15F, 
представляющая собой кремниевый солнечный фотоэлектрический модуль на гибкой 
пластиковой основе. Максимальная мощность ФЭП составляет 15 Вт ±5%, номиналь-
ное напряжение 12 В. Модуль лёгкий, тонкий, погодостойкий, обладает двухсторонней 
чувствительностью. В летний ясный день модуль способен выработать до 90 Вт·ч элек-
троэнергии. Имеет малый размер и массу, устойчив к механическим повреждениям, 
прост в эксплуатации и хранении, имеет низкую стоимость. Недостатком является не-
высокий (около 8%) коэффициент фотоэлектрического преобразования (КФП), обу-
словленный, в том числе, фундаментальными свойствами материала.  

В табл. 3 приведены технические характеристики ТСМ-15F. Все параметры при-
ведены при стандартных условиях освещения: спектр АМ-1,5, 1000 Вт/м2 (прямой сол-
нечный свет, Солнце в зените), температура воздуха +25 оС.  

 
Таблица 3. Технические параметры ФЭП ТСМ-15F 

Параметр Значение 

Напряжение холостого хода, В 21±5% 

Напряжение при работе на нагрузку, В 17±5% 

Ток при работе на нагрузку, А 0,9±5% 

Мощность, Вт 15±5% 

Габариты, мм 600*265*1,5 

Масса, кг 0,33 

Температура эксплуатации и хранения, оС -40…+50 
 
В соответствии с расчётами, чтобы обеспечить бортовое оборудование БПЛА 

«Фотон-601» электроэнергией, вырабатываемая мощность с учётом потерь в цепях 
преобразователях напряжения должна составлять 100 Вт. 

Исходя из конструкции и характеристик БПЛА, свойств ФЭП можно записать 
следующие выражения для расчёта площади покрытия ФЭП и массы солнечных пане-
лей: 
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где потрР  – мощность, потребляемая БПЛА; панS  – площадь одной солнечной панели; 

панР  – мощность, вырабатываемая одной панелью; панm  – масса одной солнечной пане-

ли. 
Подставив в (1) и (2) значения из табл. 3, получим, что для выработки требуемых 

100 Вт необходима площадь покрытия ФЭП 1,06S   м2 с массой 2,2m   кг.  
В результате лётных испытаний БПЛА «Фотон-601», оснащённого ФЭП из 

аморфного кремния TCМ-15F, установлено, что данными солнечными панелями воз-
можно полностью обеспечить энергетические потребности аппарата. 

 
Фотоэлектрические преобразователи  

на основе арсенида галлия 

В отличие от БПЛА, АПС будет работать на электрическом двигателе, который и 
будет потреблять основную долю мощности. Эквивалентная мощность двигателя 
«Valach 4-stroke» составляет 7400 Вт. Согласно (1), необходимая площадь покрытия 
солнечными батареями на основе кремниевых ФЭП TCМ-15F равна 78,44двS   м2 и 

слишком велика для размещения на поверхность крыла БПЛА «Фотон-601. Поэтому 
необходимо использовать для ФЭП альтернативный материал, имеющий больший ко-
эффициент фотоэлектрического преобразования (КФП).  

Суммарная мощность потребления системами АПС составляет 21,5 кВт. Для 
энергоснабжения АПС наиболее эффективными являются ФЭП на основе арсенида 
галлия GaAs. Они имеют высокий теоретический КФП, так как ширина запрещённой 
зоны у них близка к оптимальному значению для полупроводниковых преобразовате-
лей солнечной энергии (1.4 эВ). КФП арсенид-галлиевых солнечных батарей доходит 
до 35-40 %, а максимальная рабочая температура – до +150 оС. 

Вследствие более высокого уровня поглощения солнечного излучения, определя-
емого прямыми оптическими переходами в GaAs, и высокого КФП на их основе могут 
быть получены ФЭП со значительно меньшей, по сравнению с кремнием, толщиной. 
Принципиально достаточно иметь толщину фотопреобразователя 5-6 мкм для получе-
ния КФП порядка не менее 20 %, тогда как толщина кремниевых элементов не может 
быть менее 50-100 мкм без заметного снижения их КФП. Данный фактор позволяет со-
здавать лёгкие плёночные GaAs ФЭП, для производства которых потребуется сравни-
тельно мало исходного материала. 

КФП преобразователя из GaAs больше КФП кремниевых ФЭП примерно в три 
раза. Следовательно для выработки одинаковой мощности необходима площадь в три 
раза меньше, и тогда 0,35S   м2, соответственно для энергообеспечения электрическо-

го двигателя необходима площадь 26,15двS   м2. 

Расчёт площади покрытия батареями БПЛА даёт представление о габаритах АПС, 
а именно о необходимости большого размаха крыла (65-70 м) и относительно малой 
взлётной массы АПС – 350 кг. 

 
 

Заключение 

Наилучшей альтернативой кремниевым ФЭП являются преобразователи из арсе-
нида галлия. Такие ФЭП смогут полностью обеспечить потребности аппарата, что поз-
волит использовать БПЛА «Фотон-601» в качестве атмосферного псевдоспутника.  
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Unmanned aerial vehicles have enormous potential and prospects in expanding the field of application 
from photo and video to providing cellular communications and relaying signals. An atmospheric 
pseudo satellite that is expected to function exclusively at the expense of solar energy is being 
developed at S.P. Korolyov Samara National Research University. A study of the efficiency of using 
photoelectric converters in the onboard equipment of an atmospheric pseudo satellite based on the 
unmanned aerial vehicle Foton-601 was carried out. A comparative analysis of various types of 
photovoltaic converters made of amorphous silicon was performed. A mathematical model was 
developed and the area of solar cells coating required to generate sufficient power was calculated. The 
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mass of the solar cells for the appropriate coating area was calculated. Also, in order to reduce the 
mass of an unmanned aerial vehicle and, as a result, its energy consumption, a method of mathematical 
calculation to determine minimum and sufficient required battery capacity was developed, on the basis 
of the maximum amount of solar energy that can be converted within 24 hours. The results of flight 
tests were analyzed and the prospects for the use of photoelectric converters as components  of solar 
cells of atmospheric pseudo satellites were specified. 

Atmospheric pseudo satellite; unmanned aerial vehicle; solar cells; photoelectric converters; 
amorphous silicon; photoelectric conversion coefficient. 
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Рассмотрено решение задачи расчёта долговечности реальной детали газотурбинного 
двигателя, имевшей в эксплуатации проблемы, связанные с появлением трещин, исчерпанием 
несущей способности и нелокализованным разрушением вследствие развития трещины, 
возникшей по механизму малоцикловой усталости материала в межлабиринтной зоне детали. 
Проектный анализ детали, выполненный инженерными методами, соответствующими 
нормативной методологии, принятой на момент проектирования, не предполагал проблем с 
прочностью, связанных с малоцикловой усталостью. Массовые проявления дефекта «трещины в 
радиусе перехода центрирующего пояска фланца дефлектора» привели к необходимости 
проведения оценки безопасности дальнейшей эксплуатации изделий с данными деталями до 
выработки назначенного ресурса. По результатам металлургических исследований сделан 
вывод о причинах возникновения и введён комплекс технологических мероприятий по 
предотвращению данных дефектов в будущем. Приведено несколько методик оценки 
малоцикловой усталости, используемых в процессах проектирования и разработки двигателей в 
условиях отсутствия банка данных по свойствам материалов при «жёстком» цикле нагружения. 

Газотурбинный двигатель; турбина; циклическая долговечность; малоцикловая усталость; 
дефект; ресурс; усталостные трещины; напряжённо-деформированное состояние; 
эквивалентные циклические испытания. 

Цитирование: Кочерова Е.Е. Сравнительный анализ методик оценки малоцикловой усталости деталей газотур-
бинного двигателя на примере дефлектора диска турбины высокого давления // Вестник Самарского университе-
та. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение. 2018. Т. 17, № 1. С. 61-71.  DOI: 10.18287/2541-
7533-2018-17-1-61-71 

 

Введение 

При стендовых эквивалентно-циклических испытаниях одного из опытных двига-
телей серии НК было получено нелокализованное разрушение дефлектора с началом по 
полотну в зоне между первым и вторым лабиринтами. Аналогичный дефект на серий-
ном двигателе стал причиной катастрофы самолёта. На ряде серийных дефлекторов по-
сле соответствующих циклических наработок были обнаружены трещины различной 
протяжённости и глубины в той же зоне. Разрушения во всех случаях квалифицирова-
лись как малоцикловая усталость (МЦУ) [1;2] и связывались как с повышенной цикли-
ческой нагруженностью, так и с неблагоприятной технологической наследственностью 
материала [3], привнесённой при механической обработке межлабиринтной зоны (по-
вышенный уровень наклёпа, низкая чистота обработки поверхности). 

По результатам металлургических исследований был реализован комплекс меро-
приятий по снижению уровня технологического повреждения материала в труднообра-
батываемых (межлабиринтных) зонах дефлекторов. Он включал в себя: перевод меха-
нической обработки на станки с числовым программным управлением для исключения 
рисков, связанных с человеческим фактором; удаление слоя материала с грубым наклё-
пом от лезвийной обработки посредством абразивно-жидкостной обработки; коррек-
цию направления обработки микрошариками межлабиринтной зоны для улучшения ис-
ходного состояния поверхности детали, в том числе и зоны проявления дефекта [4]. 



Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение      Т. 17, № 1, 2018 г. 

62 

В целях предотвращения появления подобного дефекта на вновь изготавливаемых 
двигателях конструкция дефлектора принципиально изменена посредством снятия 
нижнего лабиринта, что исключило наличие наиболее опасной зоны детали.  

В то же время в эксплуатации остаётся свыше сорока двигателей с дефлекторами 
прежней конструкции и поэтому необходимо оценить безопасность эксплуатации дан-
ных изделий в рамках установленного ресурса [5;6]. 

В настоящий момент требуемые согласно [5] результаты натурных испытаний об-
разцов, вырезанных из соответствующих деталей (или заготовок), при «жёстком» цикле 
нагружения при различных коэффициентах асимметрии цикла зачастую отсутствуют. 
Поэтому возникает необходимость в разработке методик оценки МЦУ на основе име-
ющихся результатов испытаний образцов при «мягком» цикле нагружения. В данной 
работе проводится сравнительный анализ известных методик и разработанной методи-
ки оценки МЦУ с учётом влияния коэффициента асимметрии цикла.  

 
Методики оценка циклической долговечности 

Приведём четыре методики оценки циклической долговечности дефлектора по 
малоцикловой усталости.  

Методика расчётной оценки по уравнению Мэнсона-Коффина (методика 1). В 
соответствии с нормами прочности расчёт циклической долговечности может быть вы-
полнен с использованием модифицированного уравнения Мэнсона-Коффина, методика 
расчёта приведена в нормах прочности [5]. 

Методика расчётно-экспериментальной оценки с использованием кривых 
МЦУ, полученных на гладких образцах при симметричном цикле (методика 2). В 
инженерной практике для предварительных оценок часто используется упрощённый 
подход, при котором оценка циклической долговечности производится с использовани-
ем кривых МЦУ материала, полученных на гладких образцах по максимальному значе-
нию i – максимального главного напряжения в цикле [7-10]. Такая оценка предполага-
ет отнулевой цикл изменения напряжения в расчётной точке конструкции, что при 
наличии пластической деформации в первом цикле нагружения реальной конструкции 
не соответствует действительности. Кривые МЦУ для гладких образцов из сплава ЭК79 
приведены на рис. 1.  

 
 

 
а 
 

б

Рис. 1. Кривые МЦУ для сплава ЭК79, гладкие образцы: 
а – t = 20С, данные из справочника ВИАМ; б – t = 650С, данные ПАО «Кузнецов»  

(верхняя кривая для P = 0,5; средняя – для P = 0,95; нижняя – для P = 0,995) 
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Методика расчётно-экспериментальной оценки с использованием кривых 
МЦУ, полученных на образцах с концентратором при симметричном цикле (мето-
дика 3). Методика строится на моделировании процесса испытаний образцов в про-
граммном комплексе Ansys с учётом кривых деформирования сплава ЭК79 для получе-

ния зависимости  lgi разрf N  , где i  – эквивалентные размахи полной деформа-

ции, разрN
 
– число циклов до разрушения. Зависимости i  от разрN  строятся по трём 

точкам аппроксимирующих линейных зависимостей амплитуды напряжений от числа 

циклов нагружения до разрушения  lg разрf N   для доверительных вероятностей 

P = 0,5; 0,95; 0,995 следующим образом: 
 значения амплитуды напряжений в нетто-сечении пересчитываются в соответ-

ствующие амплитуды растягивающей нагрузки, прикладываемой по торцам моделей 
образцов; 

 производится несколько циклов упругопластического анализа процесса нагруз-
ка – разгрузка – нагрузка – разгрузка (имитация последовательных циклов нагружения 
образцов при испытаниях) для диапазона нагрузок с пластическими деформациями в 
первом цикле (получение установившегося цикла деформирования); 

 после установления факта получения установившегося цикла деформирования 
в вершине надреза определяются упругие и пластические компоненты деформаций для 
моментов разгрузки и нагрузки, размахи компонентов упругой и пластической дефор-
маций и эквивалентный размах (интенсивность размахов) деформаций, так же как и 
при использовании уравнения Мэнсона-Коффина [5]; 

 по полученным значениям строятся кривые МЦУ в форме зависимости 

 разрε lgi f N  , показанные на рис. 2; 

 полученные кривые МЦУ в размахах деформации используются для расчёта 
долговечности. 
 
 

а б 
 

Рис. 2. Кривые МЦУ сплава ЭК79 в деформационном представлении: 
а – t = 20С (верхняя кривая для P = 0,5; нижняя – для P = 0,95); 

б – t = 650C (верхняя кривая для P = 0,5; средняя – для P = 0,95; нижняя – для Р = 0,995) 
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Методика расчётно-экспериментальной оценки с учётом влияния коэффици-
ента асимметрии цикла (методика 4). Наличие достаточно большого объёма экспе-
риментальных данных по МЦУ образцов с различными концентраторами напряжений 
позволяет построить поле характеристик малоцикловой усталости для материала с учё-
том асимметрии цикла [4;10].  

Предлагается следующая методика построения поля характеристик МЦУ, которая 
заключается: 

 в построении аппроксимирующих зависимостей  р цσ f N , где 
рσ  –

разрушающие напряжения, 
цN  – число циклов до разрушения для гладких образцов и 

образцов с концентраторами радиусов 0,1r   мм и 0,3r   мм для температур 20С, 

550С, 650С по результатам имеющейся серии испытаний с P  0,995; 
 определении циклов нагружения всех типов образцов на каждом уровне темпе-

ратуры, соответствующих разрушению для некоторого принятого набора долговечно-
стей, например 1000, 2500, 5000, 10 000 циклов; 

 анализе по методике расчётно-экспериментальной оценки циклической долго-
вечности с использованием кривых МЦУ, полученных на образцах с концентраторами 
напряжений установившегося цикла напряжённо-деформированного состояния (НДС) 
всех типов образцов на каждом уровне температуры для каждой долговечности; 

 выборе характерной характеристики НДС для использования в анализе цикли-
ческой долговечности исходя из НДС в расчётной точке рассчитываемой детали. При 
сложном трёхмерном НДС оптимальным будет выбор эффективных размахов (ампли-
туд) и эквивалентного среднего значения интенсивности полной деформации в цикле; 
при близком к одномерному НДС – амплитуды и среднего значения максимального 
компонента напряжения в цикле; 

 построении поля характеристик постоянной разрушающей долговечности в ко-
ординатах a  – амплитудные напряжения цикла, m  – средние напряжения цикла или 

i  – размах деформаций цикла, m  – средние деформации цикла для набора значений 

разрушающей наработки; 
 определении разрушающей наработки по полученным из анализа НДС детали 

значениям a , m  или i , m . 
 

На рис. 3 приведено поле 
характеристик МЦУ сплава 
ЭК79 при 650С, полученных по 
такой методике в координатах 

a , m  с линейной (по типу диа-

граммы Гудмана) аппроксима-
цией [11].  

Вариант построения харак-
теристик в напряжениях был вы-
бран исходя из анализа НДС де-
флектора в зоне проявления де-
фекта. 

  
Рис. 3. Поле характеристик МЦУ сплава ЭК79 при 650С 

с учётом формы цикла нагружения 
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При получении поля характеристик не учитывались данные для образцов с надре-
зом радиусом 0,1 мм в связи с большим разбросом полученных значений разрушающих 
долговечностей и трудностями, возникшими при обработке результатов и связанными, 
по-видимому, с некорректностью упругопластической модели материала при больших 
пластических деформациях. 

 
Оценка напряжённо-деформированного cостояния 

Для использования методики 1 необходимо иметь оценки напряжённо-
деформированного состояния (НДС) критической зоны дефлектора по результатам 
структурного анализа [10] модели в характерные моменты расчётного типового полёт-
ного цикла (ТПЦ) и испытательного цикла эквивалентно-циклических испытаний (ИЦ 
ЭЦИ). Результаты оценки НДС приведены на рис. 4. 

 

а 
 

б 
 

в г 

Рис. 4. НДС критической зоны дефлектора  
(значения представлены в условных единицах, х10 для перевода в МПа): 

а – максимальное радиальное напряжение в ПЦ (начало max режима); 
б – радиальное напряжение в дефлекторе после остановки двигателя (разгрузка); 
в – максимальное радиальное напряжение в ИЦ «нагрузка» (начало первой площадки max ре-

жима); 
г – минимальное радиальное напряжение в ИЦ «разгрузка» (остановка двигателя между ис-

пытательными циклами) 
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Реверс упругой деформации в зоне дефекта практически полностью обусловлен 
наличием пластической деформации при нагружении. Пластические деформации при-
ведены на рис. 5. 

 

а 
 

б 
 

Рис. 5.Установившиеся пластические деформации: 
а – максимальная интенсивность полной деформации в ИЦ; 
б – максимальная радиальная пластическая деформация в ИЦ 

 
Результаты оценки малоцикловой усталости  

Ниже приведены результаты оценки малоцикловой усталости по четырём мето-
дикам. 

Методика 1 (уравнение Мэнсона-Коффина). Исходные данные и результаты 
анализа для ТПЦ приведены в табл. 1. Исходные данные, а именно линейные деформа-
ции , ,x y z    и угловые деформации , ,xy xz zy   , для определения размаха полной пла-

стической деформации i  получены из расчёта НДС. 

 
Таблица 1. Исходные данные и результаты расчёта эффективного размаха деформаций  
полного цикла нагружения 

Компоненты x  y  z  xy  xz  zy  i  

max 0,528 0,034 0,197 0,09 0 0 
0,62 

min –0,319 –0,015 0,168 0,0513 0 0 

 
Разрушающее количество полных (0-max-0) циклов при ЭЦИ разрN  2900 ц. 

Разрушающее количество элементарных (малый газ-max-малый газ) циклов при 
ЭЦИ разрN  125 500 ц. 

Коэффициент соответствия элементарных (малый газ-max-малый газ) циклов 

элК  0,023. 

По результатам анализа расчётное значение допустимой наработки в полных цик-
лах (запуск с выходом на максимальный режим с последующей остановкой и охлажде-
нием) для дефлекторов составляет 580 циклов (запусков), коэффициент приведения 
элементарных циклов составляет 

элK  = 0,023. 
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Методика 2 (гладкие образцы, симметричный цикл). Результаты приведены на 
рис. 6, где NK  – коэффициент запаса. 

 

 
 

Рис. 6. Результаты анализа по кривым МЦУ для гладких образцов:  

разрN  4600 циклов, допN  920 циклов ( 1  , NK  5)  

или разрN  3000 циклов, допN  600 циклов ( 3  , NK  5) 

 
При использовании «грубой» оценки циклической долговечности по кривым 

МЦУ гладких образцов и максимальному напряжению цикла расчётное значение допу-
стимой наработки допN  в полных циклах (количестве запусков с выходом на макси-

мальный режим) для дефлекторов составляет 600 циклов при P  0,995.  
Методика 3 (образцы с концентраторами, симметричный цикл). Результаты 

анализа с использованием кривых МЦУ в размахах эффективной деформации i  в за-

висимости от количества разрушающих циклов разрN  при коэффициенте запаса NK = 5 

приведены на рис. 7. 
 

 
Рис. 7. Результаты анализа по кривым МЦУ в эффективных размахах деформации:  

разрN  4800 циклов, допN  960 циклов (P = 0,995, NK = 5) 
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По результатам анализа расчётное значение допустимой наработки допN  в полных 

циклах (количестве запусков с выходом на максимальный режим) для дефлекторов со-
ставляет 960 циклов (запусков).  

Методика 4. Результаты анализа МЦУ с учётом асимметрии цикла напряжений 
приведены на рис. 8. 
 
 

 
 

Рис. 8. Результаты анализа МЦУ с учётом асимметрии цикла: 

разрN  2600 циклов, допN  520 циклов (P = 0,995, NK = 5) для полётного цикла; 

разрN  2500 циклов, допN  500 циклов (P = 0,995, NK = 5) для испытательного цикла 

 
 

При использовании поля характеристик постоянной разрушающей долговечности 
в координатах a m  , построенного по результатам обработки данных МЦУ образцов с 

концентраторами напряжений, расчётное значение допустимой наработки допN  в пол-

ных циклах (количество запусков с выходом на максимальный режим) для дефлекторов 
составляет 520 циклов (запусков) при анализе по ТПЦ и 500 полных циклов при анали-
зе испытательного цикла. Коэффициент соответствия испытательного цикла полётному 
составляет ck  0,93 (испытательный цикл «жёстче» полётного).  

 
 

Выводы 

По результатам расчётного анализа при P  0,995 и NK = 5 в зависимости от ме-

тода оценки расчётная долговечность дефлектора без учёта технологического повре-
ждения составила 580 полных циклов при использовании уравнения Мэнсона-Коффина 
(методика 1) и 520–960 полных циклов нагружения для трёх вариантов использования 
данных испытаний стандартных образцов (методики 2–4). 

Оценка циклической долговечности на основе использования уравнения Мэнсона-
Коффина (методика 1) для эксплуатируемой детали может быть использована только на 
этапе проектных работ, как и указано в [5].  
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Первые две расчётно-экспериментальные методики (методики 2, 3) могут приме-
няться для «грубой» оценки циклической долговечности. Это связано со следующим.  

В методике 2 используются кривые МЦУ, полученные на гладких образцах, и ис-
пользуются максимальные главные напряжения при отнулевом цикле изменения 
напряжений, что при наличии пластической деформации в первом цикле нагружения 
приводит к приближённым результатам. В методике 3 используются кривые МЦУ, по-
лученные на образцах с концентратором, но отсутствует учёт изменения коэффициента 
асимметрии цикла деформирования в расчётном узле. 

Методика оценки циклической долговечности с учётом влияния коэффициента 
асимметрии цикла (методика 4) даёт возможность определить разрушающую долговеч-
ность с наибольшей точностью, так как учитываются практически все факторы, влия-
ющие на образец в процессе испытаний. 
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This article presents an example of calculating the durability of a real part of a gas turbine engine. The 
part under examination had problems in its operation due to origination of cracks, exhaustion of load 
bearing capacity and non-localized fracture owing to crack development arising as a result of low-
cyclic fatigue of material in the inter-labyrinth zone of the part. The part design analysis carried out 
with the use of engineering methods in conformity with the standard procedure accepted at the time of 
design did not presuppose any strength problems owing to low-cyclic fatigue. Mass manifestations of 
the defect “crack in the radius of the deflector flange center pilot transition” called for the necessity of 
evaluating the safety of subsequent use of products containing these parts before they reach the end of 
their assigned service life. Based on the results of metallurgical studies, a conclusion of the causes of 
defects was made and a complex of technological measures to prevent these defects in the future was 
proposed. Some methods of evaluating low-cyclic fatigue are presented in the article. They are widely 
used in engine design and development at the present time (in the absence of a data bank on the 
properties of materials under the “hard” loading cycle). 

Gas turbine engine; turbine; cycle life; low-cycle fatigue; defect; life; design and development; fatigue 
cracks; stress-strained state; equivalent cyclic tests. 
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При разработке биротативных вентиляторов для перспективных авиационных двигателей 
нового поколения с закапотированными лопатками (CRTF) важно обеспечить хорошие 
акустические и аэродинамические характеристики. В обеспечение аэродинамических и 
акустических исследований исходного варианта модели перспективного биротативного 
вентилятора CRTF1 с 1 54*

в ,   в заглушенной камере на стенде Ц3-А (ЦИАМ) были 

разработаны его экспериментальная и математическая модели и проведены расчёты 
стационарных вязких трёхмерных течений и интегральных характеристик. Приведены 
результаты сравнения расчётных в приближении «mixing plane» и экспериментальных данных 
CRTF1. Данное сравнение должно показать правомочность проектирования биротативного 
вентилятора CRTF2A в приближении «mixing plane» без учёта нестационарного 
взаимодействия. Указанные сравнения расчётных и экспериментальных данных демонстрируют 
хорошее совпадение при 92прn % . При  92прn %  совпадение расчётных и 

экспериментальных данных удовлетворительное – максимальная погрешность не превышает 
2%. Представлены результаты газодинамической оптимизации формы углепластиковой лопатки 
закапотированного биротативного вентилятора с использованием 3D-обратной задачи. Отличие 
углепластиковой лопатки от сплошной титановой лопатки заключается в более толстых 
передней и задних кромках и увеличенной максимальной толщине профиля. 

Газотурбинный двигатель; биротативный закапотированный вентилятор; газодинамические 
характеристики; оптимизация; решение 3D-обратной задачи; утолщённые лопатки. 

Цитирование: Милешин В.И., Панков С.В., Фатеев В.А., Щипин С.К. Оптимизация утолщённых лопаток бирота-
тивного закапотированного вентилятора на основе решения 3D-обратной задачи для улучшения его 
газодинамических характеристик // Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и 
машиностроение. 2018. Т. 17, № 1. С. 72-86.  DOI: 10.18287/2541-7533-2018-17-1-72-86 

 
Введение 

На первом этапе была спроектирована модель биротативного закапотированного 
вентилятора (CRTF1, Европейская программа «VITAL») со сплошными титановыми 
лопатками (рис. 1, 2). 

Проектирование CRTF1 (биротативный вентилятор, вариант 1) велось на основе 
3D-методов расчёта стационарных и нестационарных вязких течений в рамках уравне-
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ний Навье-Стокса, включая 3D-акустические расчёты. На основе полученных результа-
тов были уменьшены источники тонального шума, на основе аэродинамической 
оптимизации был получен коэффициент полезного действия (КПД) 0 92*

ад ,   при 

 100прn %  [1; 2]. 

 

 
 

Рис. 1. Биротативный вентилятор CRTF1 с титановыми лопатками (вид спереди) 
 
 
 

 
 

Рис. 2. Биротативный закапотированный вентилятор CRTF1  
со сплошными титановыми лопатками (продольный разрез) 

 
 
Однако при переходе к углепластиковой лопатке с утолщёнными на 20…30% по 

высоте лопатки передними и задними кромками и максимальной толщиной профиля по 
сравнению с лопатками первого и второго роторов CRTF1 КПД снижается при одних и 
тех же режимных параметрах (обороты первого и второго роторов 1 2n ,n , противодавле-

ние на выходе из расчётной области) [3-5]. 
Для восстановления КПД CRTF2А (биротативный вентилятор, вариант 1 с утол-

щёнными углепластиковыми лопатками) был использован алгоритм 3D-обратной 
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задачи для перепроектирования венцов CRTF2А на основе заданного распределения 
аэродинамической нагрузки вдоль хорды и высоты лопатки.  

Для восстановления КПД второго варианта модели биротативного вентилятора 
CRTF2В с углепластиковыми лопатками [4] был использован генетический алгоритм. 

В настоящей работе для повышения КПД CRTF2А в рабочей точке при 95прn %  

предлагается использовать метод решения 3D-обратной задачи для построения опти-
мальных лопаток роторов биротативного вентилятора и распределение нагрузки (в 
качестве граничного условия, необходимого для решения 3D-обратной задачи), взятое 
в точке максимума КПД характеристики CRTF2А, полученной из решения прямой за-
дачи при  95прn %  [6-10]. 

Чтобы понять основные газодинамические причины увеличения КПД в точке его 
максимума, необходимо сравнить распределения линий постоянства числа Маха (изо-
махи) вдоль профиля лопатки на указанных режимах работы CRTF.   

3D-расчёты показали, например, что в рабочей точке вентилятора максимальное 
значение числа Маха перед скачком уплотнения maxM 1 4,  на периферии первого ро-

тора R1 (первый ротор), а в точке максимума КПД maxM 1 2, , что и приводит к 

существенному повышению КПД R1. 
Все три модели биротативных вентиляторов программы «VITAL» – CRTF1, 

CRTF2А, CRTF2В были спроектированы на степень двухконтурности 10m  , степень 
сжатия 1 54*

в ,   и окружной скорости на периферии первого ротора R1 284вU   м/с. 

 
1. Сравнение расчётных и экспериментальных данных  

на модели CRTF1 

В обеспечение аэродинамических и акустических исследований исходного вари-
анта модели перспективного биротативного вентилятора CRTF1 с 1 54*

в ,   в 

заглушенной камере на стенде Ц3-А (ЦИАМ) были разработаны его экспериментальная 
и математическая модели и проведены расчёты стационарных вязких трёхмерных тече-
ний и интегральных характеристик. Диаметр экспериментальной модели вентилятора 
составляет 0,5588 м (22”). Для акустических и аэродинамических испытаний вдоль раз-
личных рабочих линий на выходе в наружном контуре устанавливаются сменные 
сопла, различающиеся площадью минимального сечения ( nD  595 мм, 603 мм, 

618 мм). Для определения напорных характеристик и запасов устойчивости применяет-
ся дроссельное устройство в наружном контуре (рис. 3). Степень двухконтурности 
вентилятора регулируется дросселем внутреннего контура в конфигурации с наружним 
соплом или с дросселем наружного контура.  

 

 
 

Рис. 3. Дроссельное устройство в наружном контуре 
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В данной работе будут представлены результаты сравнения расчётных в прибли-
жении «mixing plane» и экспериментальных данных CRTF1. Данное сравнение должно 
показать правомочность проектирования биротативного вентилятора CRTF2A в при-
ближении «mixing plane» без учёта нестационарного взаимодействия. 

Метод определения интегральных (дроссельных) характеристик CRTF [9], а также 
параметров течений основан на численном решении трёхмерных уравнений Навье-
Стокса, осреднённых по Рейнольдсу [4-8]. Применяется распространённый неявный 
вариант метода установления по схеме Годунова [11-14] повышенного порядка точно-
сти по пространственным координатам и полуэмпирические модели турбулентности с 
пристеночными функциями. Для определения турбулентной вязкости применяется ал-
гебраическая модель либо однопараметрические или двухпараметрические 
дифференциальные модели турбулентности [14-16]. Представленные результаты были 
получены с использованием только алгебраической модели турбулентности Болдуина-
Ломакса.  

Для сравнения расчётных и экспериментальных данных вентилятора CRTF1 были 
выбраны как интегральные, так и локальные характеристики. В качестве интегральных 
характеристик представлены зависимости вдоль рабочей линии от приведённых оборо-
тов прn  степени сжатия * *

CDP/  , адиабатического КПД * *
ad ad .CDP/  , приведённого 

расхода пр пр .CDPG / G , отнесённые к соответствующим величинам в рабочей точке на 

крейсерском режиме при 95прn % . Указанные сравнения расчётных и эксперимен-

тальных данных приведены на рис. 4-6 и демонстрируют хорошее совпадение при 
92прn % . При 92прn %  совпадение расчётных и экспериментальных данных удовле-

творительное – максимальная погрешность не превышает 2%. На рис. 4-6 и далее CDP 
– cruise design point – проектная точка на крейсерском режиме.  
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Рис. 4. Отношение *(расч. или эксп.) к величине * в «CDP, 95прn % » 
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Рис. 5. Отношение *

ad  (расч. или эксп.) к величине *
ad  в «CDP  95прn % » 
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Рис. 6. Отношение расходов (расч. или эксп.) к величине расхода в «CDP,nпр.=95%» 
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На рис. 7-8 приведены сравнения локальных параметров. На рис. 7, а приведены 
расчётные и экспериментальные распределения по высоте канала степени сжатия *  за 
вторым ротором R2 в рабочей точке при 100прn %  для трёх сопел на выходе наружно-

го контура. На рис. 7, б для этой же рабочей точки и для трёх сопел приведены 
распределения по высоте адиабатического КПД *

ad . 

 

а б 
 

Рис. 7. Сравнение расчётных (3D-RANS) и экспериментальных  
радиальных распределений параметров потока *  и *

ad   за R2, 100прn %  

( 0h   – втулка, 1h   – периферия) 
 

Эти сравнения демонстрируют хорошее совпадение расчётных и эксперименталь-
ных данных для номинального и закрытого сопел ( nD  603 мм и nD  595 мм). Для 

открытого сопла ( nD  618 мм) совпадение удовлетворительное – максимальная по-

грешность не превышает 1,4%. 
На рис. 8, а приведены расчётные и экспериментальные распределения углов по-

тока за первым R1 по высоте канала в рабочей точке при прn 90% для трёх сопел 

наружного контура вентилятора CRTF1. На рис. 8, б точно такие же зависимости при-
ведены для оборотов прn 100%. Анализ этих рисунков показывает хорошее 

совпадение расчётных и экспериментальных данных для закрытого сопла ( nD  595 мм) 

на обоих оборотах. Для базового сопла ( nD  603 мм) хорошее совпадение расчётных и 

экспериментальных данных получено только для оборотов прn 90% и удовлетвори-

тельное – для прn 100%. Для открытого сопла ( nD  618 мм) сравнение показало 

удовлетворительное совпадение расчётных и экспериментальных данных как для 

прn 90%, так и для прn 100%. Максимальная величина расхождения между расчёт-

ными и экспериментальными данными при этом составляла 2…3 градуса. 
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а  

б
 

Рис. 8. Сравнение расчётных (3D-RANS) и экспериментальных углов потока за R1: 

а – 90прn % ; б – 100прn %  ( 0h   – втулка, 1h   – периферия) 

 
В принципе, проведённые сравнения показали правомочность использования 

приближения «mixing plane» для расчёта характеристик и проектирования венцов биро-
тативного вентилятора. Некоторое расхождение между расчётными и 
экспериментальными данными при оборотах 92прn % , по-видимому, связано с нели-

нейными эффектами в определении геометрии лопатки в горячем состоянии. Проверка 
этой гипотезы будет проделана в процессе следующих экспериментальных исследова-
ний вентилятора CRTF2A. 

Укажем также, что сквозные расчёты вязких трёхмерных течений при проектиро-
вании и оптимизации роторов всех вентиляторов выполнены в приближении «mixing 
plane». В этом приближении не учитывается нестационарное взаимодействие венцов, 
поскольку для получения стационарных решений поток осредняется по шагу в межвен-
цовом зазоре. Энтропия при этом возрастает, что моделирует потери на выравнивание 
шаговой неравномерности из-за смешения. 

В качестве граничных условий на входе задаются распределения полного давле-
ния и полной температуры (стандартная атмосфера 101325 Па, 288,15 К), 
распределения угла между вектором скорости и меридиональной плоскостью, а также 
угла между проекцией вектора скорости на меридиональную плоскость и осью венти-
лятора; на периодических границах выполняется условие периодичности; на 
поверхностях непротекания – пристеночные функции. На выходе задаётся величина 
статического давления у втулки, а распределение давления по высоте канала находится 
из условия приближённого радиального равновесия с учётом остаточной закрутки 
(возможно нулевой). 

Расчётная сетка имела 160*58*40 ячеек в первом роторе, 185*58*40 ячеек во вто-
ром. Вдоль профилей первого и второго роторов на сторонах давления и разрежения 
было примерно 100 ячеек. 
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В горячем состоянии величины радиальных зазоров между лопатками первого ро-
тора и наружным корпусом составляют 0,34…0,36 мм, а во втором роторе величина 
радиального зазора составляет примерно 0,28…0,26 мм. В радиальных зазорах было 
восемь ячеек расчётной сетки. 

 
2. Оптимизация лопаточных венцов первого и второго ротора  

биротативного вентилятора CRTF2A  
на основе решения трёхмерной обратной задачи 

Оптимизация лопаточных венцов биротативного вентилятора CRTF проводится 
на основе решения обратной задачи в трёхмерной постановке с помощью программно-
го комплекса 3D-INVERSE.EXBL [6], разработанного в ЦИАМ.  

Обратная задача строится на задании предпочтительного распределения статиче-
ского давления на поверхности лопатки, заданной толщине лопатки и разности 
статических давлений (называемой нагруженностью) в соответствующих точках лопат-
ки. Входные и выходные газодинамические параметры берутся из решения прямой 
задачи расчёта течения в модели биротативного вентилятора и остаются неизменными 
в процессе решения обратной задачи. 

Решение обратной задачи находится с использованием подвижной расчётной сет-
ки (изменение потоков расхода, импульса и энергии, обусловленные движением граней 
ячейки, учитываются). Поэтому каждый шаг по времени начинается с определения из-
менения поверхностей лопатки с последующим построением новой вычислительной 
сетки. 

Обратная задача обеспечивает эффективность и работоспособность роторов биро-
тативного вентилятора CRTF2A в широком диапазоне оборотов вала (54…106,5%). 

 
3. Оптимизация рабочего колеса первого ротора 

биротативного вентилятора CRTF2A на оборотах n= 95% 

Для повышения КПД CRTF2A в рабочей точке при n  95% предлагается исполь-
зовать распределение нагрузки, взятое в точке максимума КПД характеристики 
CRTF2A, приведённой на рис. 9. 
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Рис. 9. Характеристики CRTF2A. Схема оптимизации 
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Так как процедура оптимизации R1 на основе решения 3D-обратной задачи иден-
тична оптимизации R2, то все детальные шаги этой оптимизации приведены только для 
R2. Результаты решения 3D-обратной задачи для R1 будут приведены в разделе 5. 

4. Оптимизация рабочего колеса второго ротора
биротативного вентилятора CRTF2A на оборотах n = 95% 

Для повышения КПД R2 CRTF2A в рабочей точке при прn 95% предлагается ис-

пользовать распределение нагрузки, взятое в точке максимума КПД характеристики 
CRTF2A, полученной из решения прямой задачи при прn 95% (рис. 9,10).  

Чтобы понять основные газодинамические причины увеличения КПД в точке его 
максимума, необходимо сравнить распределения изомах вдоль профиля лопатки на 
указанных режимах работы CRTF2A [3]. На рис. 10 показаны распределения изомах в 
межлопаточном канале и вдоль профиля лопатки в периферийном сечении R2 CRTF2A. 

Исходная лопатка R2 CRTF2A 
в проектной точке 

Исходная лопатка R2 CRTF2A 
в точке максимума КПД 

а 

б 

Рис. 10. Распределение изомах в межлопаточном канале и вдоль профиля лопатки в периферийном 
сечении R2 CRTF2A при 95прn %  в проектной точке и в точке максимума КПД: 

а – распределение изоэнтропического числа Маха по профилю R2; 
б – CRTF2A. Сечение 98% от высоты лопатки (R2) 

Из сравнения этих рисунков видно, что в точке максимума КПД вентилятора чис-
ло Маха перед скачком уплотнения для исходной лопатки R2 CRTF2A на 0,05…0,18 
меньше, чем число Маха перед скачком уплотнения для исходной лопатки R2 CRTF2A 
в рабочей точке. Это и приводит к существенному повышению КПД R2 в точке макси-
мума КПД. Однако величина нагрузки в точке оптимума КПД больше, чем в рабочей 
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точке (так как степень сжатия *  в точке max КПД больше *  в проектной точке, 
рис. 9).  

а 

б 

в 

Рис. 11. Ротор R2: а – 3% высоты лопатки; 
б – 50% высоты лопатки; в – 98% высоты лопатки 

Поэтому необходимо выполнить 
калибровку этого распределения нагруз-
ки, сохранив её прежнюю величину 
(рис. 11). Это важное требование необ-
ходимо для сохранения согласования 
венцов CRTF2A. 

Анализ первого модифицированно-
го (после решения 3D-обратной задачи) 
варианта рабочего колеса R2 в точке ра-
бочей линии на оборотах  прn 95% 

показывает, что при высоте лопатки 
0 100h %   обтекание лопатки R2 в 
составе биротативного вентилятора 
CRTF2A происходит на режимах с вы-
битой ударной волной, что хорошо 
видно на рис. 10.  

Наличие выбитой ударной волны 
существенно снижает запасы газодина-
мической устойчивости и КПД второго 
ротора биротативного вентилятора 
CRTF2A. На основе трёхмерной обрат-
ной задачи рабочее колесо R2 было 
перепроектировано ещё раз с целью 
снижения интенсивности выбитой удар-
ной волны и более равномерного 
распределения аэродинамической 
нагрузки вдоль хорды профиля лопатки.  

С этой целью были вновь модифи-
цированы распределения статического 
давления на стороне разрежения лопатки 
во всех сечениях лопатки R2 от втулки 
до периферии.  

На рис. 11 показан пример такой 
модификации для трёх сечений лопатки 
R2 при h  3%, 50% и 98%. Видно, что 
для модифицированного распределения 
статического давления уменьшена высо-
та скачка давления на поверхности 
разрежения лопатки. Под нагрузкой по-
нимается площадь между двумя 
кривыми, соответствующими статиче-
скому давлению на корыте и спинке. 

Анализ рис. 12, 13 показывает, что модифицированная лопатка R2 обеспечивает 
снижение числа Маха перед скачком уплотнения приблизительно на М 0,05…0,18 в 
диапазоне 0 90h %  . 

Исходный 
Модифицированный 

Исходный 
Модифицированный 

Исходный 
Модифицированный 
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Рис. 12. Сравнение исходного CRTF1 и модифицированного CRTF2A с утолщёнными кромками 
 100прn % . Сторона давления 

Исходный Модифицированный 

Рис. 13. Сравнение исходного CRTF1 и модифицированного CRTF2A с утолщёнными кромками: 
изомахи, шаг 0,1; 100прn %

Втулка

Среднее 
сечение 

Периферия 

Исходный Модифицированный
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5. Расчёт интегральных и локальных характеристик
биротативного вентилятора CRTF2A  

после 3D-оптимизации его венцов 

После 3D-обратной задачи полученное окончательное решение для профилей ло-
паток R1 и R2 при прn 95% было использовано в модели биротативного вентилятора 

CRTF2A для расчёта его характеристик на основе решения прямой задачи. 
На основе программного комплекса «3D-IMP-MULTI» был проведён сквозной 

расчёт 3D-вязкого течения в биротативном вентиляторе CRTF2A при прn 50…106,5%. 

На рис. 9 показаны результаты расчёта характеристик по прямой задаче в моди-
фицированном варианте CRTF2A при прn 95…100%.  

На рис. 12, 13 приведены расчёты обтекания биротативных вентиляторов CRTF1 
и CRTF2A на оборотах прn 100%. 

Анализ полученных результатов показывает, что в модифицированном варианте 
биротативного вентилятора CRTF2A уменьшились углы атаки на лопатку первого ро-
тора R1 и число Маха в периферийном сечении R1 снизилось на М 0,2 по 
сравнению с исходным вариантом биротативного вентилятора CRTF1. Анализ распре-
деления чисел Маха по поверхности спинки ротора R2 показывает, что число Маха 
перед замыкающим скачком уплотнения снизилось на М 0,2 по сравнению с исход-
ным вариантом лопатки ротора R2 CRTF1. 

Проведённая оптимизация первого и второго ротора биротативного вентилятора 
CRTF2A позволила существенно улучшить газодинамические характеристики вентиля-
тора в рабочей точке вдоль линии рабочих режимов:  

прn 95%; 1
*
ad .R +0,2%, 2

*
ad .R +3,4%, в целом для вентилятора *

ad  +1,8%; 

прn 100%; 1
*
ad .R  1,3%, 2

*
ad .R +3,9%, в целом для вентилятора *

ad  +1,2%; 

прn 106,5%; 1
*
ad .R  1,7%, 2

*
ad .R +3,3%, в целом для вентилятора *

ad  +0,6%. 

Заключение 

Рассмотрены два варианта модели вентилятора: прототип с тонкими титановыми 
лопатками CRTF1 и новый оптимизированный вентилятор CRTF2A. CRTF2A модели-
рует биротативный вентилятор перспективного двигателя с широкохордными 
лопатками из композитных материалов. Поэтому лопатки CRTF2A имеют большую 
толщину, включая толщину передней и задней кромки. Биротативный вентилятор с 
утолщёнными лопатками должен иметь высокие аэродинамические, прочностные и 
акустические характеристики, как и вентилятор CRTF1. Проведённая оптимизация би-
ротативного вентилятора CRTF2А на основе решения 3D-обратной задачи позволила 
повысить КПД этого вентилятора по сравнению с CRTF1: *

ad  +1,8% при прn 95%; 
*
ad  +1,2% при прn 100%; *

ad  +0,6% при прn 106,5%. 
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When developing counter-rotating fans for advanced aircraft engines with ducted blades (CRTF), it is 
very important to ensure high acoustic and aerodynamic characteristics. To provide investigations of 
aerodynamic and acoustic performance of the original version of an advanced counter-rotating CRTF1 
fan model with 1 5*

f ,   in the C-3A anechoic chamber (CIAM), its experimental and mathematical

models were developed and 3D steady viscous flow and integral characteristics were calculated. The 
paper presents a comparison of data computed by “mixing plane” approximation and the experimental 
CRTF1 data. This comparison shall demonstrate the validity of designing the CRTF2A second version 
without taking unsteady interaction into consideration. These comparisons of computed and measured 
data give evidence of good agreement at 92corn % . The degree of coincidence between the computed 

and experimental data at 92corn %  is satisfactory – maximum error is  2%. This paper presents 

some results of gasdynamic and aeroacoustic optimization of the configuration of a ducted fan carbon 
composite blade on the basis of the solution of a 3D-inverse problem [3]. A distinctive feature of a 
carbon composite blade as compared with a solid titanium blade is thicker leading and trailing edges 
and increased maximum blade profile thickness. 

Gas turbine engine; gasdynamic characteristics; ducted counter-rotating fan; 3D-inverse problem 
solution; optimization; thickened blade. 
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Представлены результаты газодинамической и аэроакустической оптимизации формы лопатки 
незакапотированного биротативного винтовентилятора с использованием 3D-обратной задачи. 
На основе нестационарных 3D уравнений Навье-Стокса выявлено, что одним из основных 
источников тонального шума является взаимодействие концевых вихрей первого ротора со 
вторым и потенциальное взаимодействие роторов. С использованием метода 3D-обратной 
задачи аэродинамическая нагрузка была перераспределена по высоте лопаток первого и второго 
роторов таким образом, чтобы уменьшить интенсивность концевых вихрей и потенциальное 
взаимодействие роторов при возможном увеличении тяги винтовентилятора. Для проверки 
акустических характеристик модифицированного винтовентилятора проведено моделирование 
тонального шума исходного и модифицированного винтовентиляторов с использованием 
аэроакустического программного комплекса ЦИАМ 3DAS. Получено ближнее акустическое 
поле и диаграммы направленности в дальнем поле. Тональный шум вентилятора был снижен на 
4 дБ для режимов взлёта и посадки без потерь тяги и коэффициента полезного действия. 

Открытый биротативный винтовентилятор; тональный шум; диаграмма направленности; 
3D-обратная задача; 3D уравнения Навье-Стокса; аэродинамические характеристики 
винтовентилятора. 

Цитирование: Милешин В.И., Россихин А.А., Панков С.В., Щипин С.К. Оптимизация незакапотированных лопа-
ток винтовентилятора на основе 3D-обратной задачи с целью уменьшения его тонального шума // Вестник Самар-
ского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение. 2018. Т. 17, № 1. С. 87-99.  
DOI: 10.18287/2541-7533-2018-17-1-87-99 

Введение 

Принципиальным моментом при разработке и оптимизации биротативных винто-
вентиляторов является обеспечение требуемого уровня акустической эмиссии при со-
хранении высоких аэродинамических характеристик [1]. Для этого необходимо иметь 
ряд инструментов для расчёта и оптимизации аэродинамических и акустических харак-
теристик винтовентиляторов. 

В ЦИАМ была разработана и верифицирована математическая модель биротатив-
ного вентилятора [2], которая позволяла рассчитывать с высокой степенью точности 
аэродинамические и акустические характеристики открытых биротативных винтовен-
тиляторов. 
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Ключевым моментом этой модели является определение уровня акустической 
эмиссии в источнике. Предварительные расчёты 3D-вязкого потока с учётом нестацио-
нарного взаимодействия венцов исходного варианта винтовентилятора показали, что 
основными источниками тонального шума является потенциальное газодинамическое 
взаимодействие роторов, а также взаимодействие концевых вихрей от лопаток первого 
ротора со вторым ротором. За лопатками второго ротора концевые вихри от лопаток 
обоих венцов могут взаимодействовать друг с другом. Следовое взаимодействие мало 
из-за больших диаметров винта и им можно пренебречь. Таким образом, для расчёта 
ротор-ротор взаимодействия было принято решение ограничиться нелинейными невяз-
кими уравнениями для возмущений. 

Наличие подобной математической модели, а также понимание механизмов гене-
рации тонального шума позволяет приступить к оптимизации биротативного винтовен-
тилятора с целью снижения тонального шума в источнике. 

 
Описание метода 

На рис. 1 приведена общая схема исследования и оптимизации биротативного 
винтовентилятора и названия солверов ЦИАМ, которые решают соответствующие за-
дачи. 

 

 
Рис. 1. Общая схема исследования и оптимизации биротативного винтовентилятора 

 

Анализ поля течения в биротативном вентиляторе 

Расчет стационарного  
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Сначала при помощи программного комплекса ЦИАМ «3D-IMP-MULTI» для рас-
чёта 3D вязких трёхмерных течений сжимаемого газа (в рамках уравнений Навье-
Стокса в приближении «Mixing plane») проводится расчёт стационарного вязкого поля 
течения в винтовентиляторе [3]. Метод адаптирован для учёта системы регулирования, 
кинематических и других особенностей биротативных винтовентиляторов. Для реше-
ния уравнений Навье-Стокса используется неявная схема, порядок точности которой по 
пространственным координатам выше второго, а также алгебраическая модель турбу-
лентности Болдуина-Ломакса с пристеночными функциями.  

На основе результатов этого расчёта проводится анализ аэродинамических харак-
теристик биротативных винтовентиляторов. В этом приближении предварительно вы-
полнены расчёты основных эксплуатационных режимов – «Взлёт» ( 0пН ,  0пМ  , 

229 7в .прU ,  м/с.); «Отрыв, набор» (МСА, пН  1 км, 0 35пМ , , 235 4в .прU ,  м/с); 

«Крейсер» (МСА, пН  11 км, 0 75пМ , , 207 5в .прU ,  м/с). Затем расчёт повторяется 

на более подробной сетке для того, чтобы получить среднее стационарное поле течения 
для расчёта акустических источников ротор-ротор взаимодействия. 

Расчёт акустических источников ротор-ротор взаимодействия в ближнем поле 
проводится при помощи нелинейных невязких уравнений для возмущений программ-
ным комплексом ЦИАМ 3DAS [2]. Программный комплекс 3DAS для пространствен-
ной аппроксимации и аппроксимации по времени использует схемы вычислительной 
акустики (CAA). Дискретизация по пространству построена на основе метода конечных 
объёмов с использованием обобщённой на метод конечных объёмов DRP (Dispersion 
Relation Preserving Scheme) схемы [4]. Для дискретизации уравнений по времени ис-
пользована оптимизированная 4-шаговая схема Рунге-Кутты (LDDRK – Low Dissipation 
and Dispersion Runge-Kutta Schemes) второго порядка [5].  Для расчёта акустических 
характеристик в дальнем поле используется подход Ffowcs Williams и Hawkings [6], ко-
торый интегрирован в тот же комплекс программ. 

Акустический расчёт позволяет выявить основные источники шума. Затем прово-
дится их анализ и выработка рекомендаций на изменение конфигурации серийного 
винтовентилятора с целью их устранения или минимизации до нужных величин. 

Изменение конфигурации производится таким образом, чтобы сохранить аэроди-
намические и режимные характеристики вентилятора (тягу, обороты и др.). Это делает-
ся с помощью изменения стреловидности профилей лопастей. 

Изменение стреловидности производится с помощью утилит профилирования ло-
паток, а изменение формы профилей – с помощью решения обратной задачи с условием 
сохранения заданной тяги. 

Для решения обратной задачи используется программный комплекс ЦИАМ  
3D-INVERSE.EXBL [7-9]. 

 
 

Оптимизация винтовентилятора 

В соответствии с вышеописанной методикой были проведены аэродинамические 
и акустические расчёты исходного варианта вентилятора (рис. 2, вариант V0) и моди-
фицированного варианта (рис. 3, вариант V1). 
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Рис. 2. Исходный вариант винтовентилятора  V0 
 

 

Рис. 3. Модифицированный вариант винтовентилятора V1 
 

 
Оптимизация проводилась для режима «Взлёт» ( 0 0H , M  ). 
Расчётная область и расчётная сетка для расчёта стационарного вязкого поля те-

чения в винтовентиляторе показана на рис. 4. Сетка содержит 1006440 ячеек между 
двумя соседними лопастями.  

 

  

Рис. 4. Расчётная область и расчётная сетка для расчёта  
стационарных аэродинамических характеристик вентилятора в приближении «mixing plane» 
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На рис. 5, a приведено поле чисел Маха в осевом и цилиндрических (60% высоты 
лопатки) сечениях для исходного варианта винтовентилятора V0. Как видно из полу-
ченных результатов, концы лопаток первого и второго роторов очень сильно нагруже-
ны, что приводит к значительному потенциальному взаимодействию роторов на конце-
вых сечениях. Большой перепад давления между спинкой и корытом на концах лопаток 
приводит также к генерации значительных концевых вихрей и сильному шуму от взаи-
модействия вихрей, сходящих с первого ротора, со вторым ротором. 

На рис. 5, б приведено поле числа Маха в осевом и цилиндрических (60% высоты 
лопатки) сечениях модифицированного винтовентилятора V1. Сравнивая с распределе-
нием давления исходной конфигурации, видим, что концы лопаток первого и второго 
роторов существенно разгружены, что привело к снижению потенциального взаимо-
действия роторов в концевых сечениях и уменьшило интенсивность концевых вихрей. 
Стационарный расчёт показал, что модифицированный вентилятор имеет на 8% больше 
тяги по отношению к исходному. 

 

  

а 

 
 

б 

 

Рис. 5. Поле числа Маха в осевом и цилиндрических (60% высоты лопатки) сечениях: 
a – исходный винтовентилятор V0;  б – модифицированный винтовентилятор V1 

 



Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение      Т. 17, № 1, 2018 г. 

92 

Таким образом, после анализа структуры источников тонального шума были 
выработаны следующие рекомендации: 

1. Разнести концы лопастей без изменения зазора на втулке; изменить 
стреловидность первого винта на обратную и максимально увеличить прямую 
стреловидность второго винта. Это приведёт к снижению вихревого и потенциального 
взаимодействия на концах винта (рис. 3). 

2. Перераспределить нагрузку по размаху лопасти винта, разгрузив концевые 
сечения и подгрузив средние сечения.  

3. Перераспределить нагрузку по хорде профиля, уменьшив её величину в 
окрестности передней кромки. 

На рис. 3 показан модифицированный вариант винтовентилятора. Для изменения 
стреловидности лопастей была использована утилита профилировки. Для 
перераспределения нагрузки решалась 3D-обратная задача, причём новое 
распределение давления по поверхности лопаток задавалось так, чтобы суммарная тяга 
винта существенно не изменялась. 

Укажем, что обратная задача [7-9] строится на задании предпочтительного 
распределения статического давления на поверхности лопатки, заданной толщине 
лопатки и разности статических давлений (называемой нагруженностью) в 
соответствующих точках лопатки. Входные и выходные газодинамические параметры 
берутся из решения прямой задачи о течении в биротативном винтовентиляторе и 
остаются неизменными в процессе решения обратной задачи. 

Анализ исходного варианта V0 первого рабочего колеса R1 в точке рабочей линии 
на оборотах n  100% показывает, что при высоте лопатки 80% h  100% максимум 
нагрузки ( iniL ) расположен в окрестности передней кромки лопатки, что хорошо видно 

на рис. 6. Указанный максимум нагрузки iniL  снижает коэффициент полезного действия 

вентилятора и может являться источником генерации тонального шума. На основе 
трёхмерной обратной задачи рабочее колесо R1 было перепроектировано с целью 
получения более равномерного распределения нагрузки modL  вдоль хорды лопатки. С 

этой целью были модифицированы распределения статического давления на стороне 
разрежения лопатки во всех сечениях от втулки до периферии. На рис. 6 показан 
пример такой модификации для четырёх сечений лопатки по высоте: h  50%, 65%, 
80% и 95%. На рисунке видно, что для модифицированного распределения 
статического давления обрезан пик давления в окрестности передней кромки. Но если 
для сечений лопатки 80% h  100% нагрузка была уменьшена ( mod iniL L ), то для 

сечений лопатки 35% h  80% нагрузка на лопатку была увеличена ( mod iniL L ), чтобы 

компенсировать её уменьшение на периферии лопатки и в окрестности передней 
кромки. Для этого линия модифицированного распределения статического давления 
проводилась подобно линии для исходного давления на спинке лопатки, но несколько 
ниже исходной линии. Это необходимо для сохранения суммарной нагрузки в каждой 
лопатке. Здесь под нагрузкой понимается площадь между двумя кривыми, 
соответствующими статическому давлению на корыте и спинке. 

Далее для каждой ячейки конечно-разностной сетки при constx   вычисляется 
разность статических давлений на корыте и спинке лопатки, которая потом остаётся 
постоянной во время решения 3D-обратной задачи и используется в этой задаче в 
качестве граничного условия на поверхности лопатки. 3D обратная задача решается на 
основе программного комплекса 3D-INVERSE.EXBL, разработанного в ЦИАМ.  

Аналогичная процедура перераспределения нагрузки по поверхности лопатки 
была применена и для второго ротора R2. 
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                                                   a                                                                                 б                              
 

Рис. 6. Распределение давления и сравнение профилей: 

a – распределение статического давления по спинке и корыту профиля по высоте лопатки ( h ) 
первого ротора R1 для исходного и модифицированного вариантов винтовентилятора; 

б – сравнение профилей для четырёх сечений высоты лопатки ( h ) первого ротора R1  
для исходного и модифицированного вариантов винтовентилятора 

 
 

На рис. 7 приведено мгновенное поле нестационарного статического давления ис-
ходного V0 и модифицированного V1 вариантов винтовентилятора в сечении, прохо-
дящем через середину хорды конца лопатки второго ротора. Как видно из рисунка, 
снижение нагрузки на концах лопаток ротора привело к перераспределению статиче-
ского давления. У модифицированного варианта V1 уменьшилась зона низкого давле-
ния на конце верхней части лопатки и максимум зоны повышенного давления сместил-
ся ближе к оси вентилятора. Это привело к снижению шума (с точки зрения 
потенциального взаимодействия) из-за смещения зон максимальных возмущений в зо-
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ну более низких относительных скоростей. Подобная модификация лопаток на первом 
роторе приводит к снижению интенсивности концевых вихрей и снижению шума взаи-
модействия концевого вихря первого ротора со вторым ротором. 

 

 
 

 
 

Рис. 7. Мгновенное поле нестационарного статического давления на втором роторе  
для исходного (слева) и модифицированного (справа) вариантов винтовентилятора  

в сечении, проходящем через середину хорды конца лопатки R2 
 

Для нестационарного расчёта акустических характеристик комплексом программ 
3DAS сетка была достроена до полного периода по угловой координате, как это пока-
зано на рис. 8, и разбита на блоки по границам твёрдых поверхностей и интерфейсов 
скользящих сеток. Таким образом, сетка для нестационарного расчёта содержит 210 
блоков и 1 792 000 ячеек. Размер ячеек сетки между винтами и окружным направлени-
ем позволяет адекватно разрешить волны с частотами не больше чем 500 Гц. 

 

  

Рис. 8. Расчётная сетка в продольном (слева) и поперечном (справа) сечениях  
переднего колеса винтовентилятора 

 
На рис. 9 приведено нестационарное поле статического давления установленного 

по времени нестационарного решения в цилиндрическом сечении на расстоянии 
1 54R ,  м от оси винта исходного винтовентилятора V0. На рис. 10 приведено неста-

ционарное поле статического давления установленного по времени нестационарного 
решения в цилиндрическом сечении на расстоянии 1 54R ,  м от оси винта модифици-
рованного винтовентилятора V1.  
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Рис. 9. Поле нестационарного статического давления  
исходного варианта винтовентилятора (установившийся периодический режим) 

 
 

 

 
 

Рис. 10. Поле нестационарного статического давления модифицированного варианта 
винтовентилятора (установившийся периодический режим) 

 
Для предсказания тонального шума в дальнем поле были использованы уравнения 

Ffowcs – Williams и Hawkings. При помощи этих уравнений значения возмущений с по-
верхности интегрирования пересчитываются в дальнее звуковое поле. При расчёте из-
лучения шума винтовентилятора регистрация давления производилась в точках, уда-
лённых от его центра на расстоянии 50R   м и расположенных по окружности с шагом 
20 градусов.  

На рис. 11 приведено сравнение диаграмм направленности суммарных уровней 
звукового давления модифицированного V1 и исходного варианта V0 винтовентилято-
ра. На рис. 12 показано снижение суммарного уровня шума в различных направлениях 
для модифицированного винтовентилятора по отношению к исходному варианту V0. 
Видно, что наибольшее снижение суммарного уровня шума достигается для углов, 
меньших 50 градусов. Для этого же диапазона углов наблюдается максимум интенсив-
ности излучения, что обеспечивает снижение шума винтовентилятора в целом.  
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Рис. 11. Диаграмма направленности суммарного уровня звукового давления, снятая на R=50 м  

для исходного и модифицированного вариантов винтовентилятора 
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Рис. 12. Снижение суммарного уровня шума в различных направлениях  

для модифицированного винтовентилятора 
 
 

На рис. 13 приведено сравнение расчётных диаграмм направленности суммарных 
уровней звукового давления с данными натурного эксперимента, проведённого на экс-
периментальном самолёте для трёх вариантов винтовентиляторов с различным рассто-
янием между винтами. Как видно, результаты расчёта хорошо согласуются с результа-
тами эксперимента. Расхождение в диаграмме направленности для углов в диапазоне 
30-130 градусов не превышает 5 дБ. В двух крайних точках расхождение составляет 7-
10 дБ.  

 
 

Рис. 13.  Диаграмма направленности суммарного уровня звукового давления  
для трёх вариантов винтовентиляторов с различным расстоянием между винтами 
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Проведённый пересчёт в EPNdB показывает, что модифицированный вариант 
вентилятора V1 шумит слабее на 2 EPNdB на режиме «Взлёт» (в одной контрольной 
точке). При этом модифицированный вентилятор имеет на 8% больше тяги, чем исход-
ный. 

По описанной выше методологии оптимизации лопастей вентилятора были рас-
смотрены ещё пять конфигураций лопаток. Данные конфигурации отличались от вари-
анта V1 величиной нагруженности и, соответственно, тягой винтовентилятора.  

На рис. 14 приведены значения тяги шести вариантов винтовентилятора 
(V1…V6), а на рис. 15 – уровни снижения шума относительно исходного варианта. Из 
приведённых результатов можно отметить варианты V5 и V6, которые дают макси-
мальное снижение шума на 4 EPNdB в одной контрольной точке для режимов взлёта и 
посадки, однако с некоторым снижением тяги. Интересна модификация V2, которая 
имеет увеличенную на 26% тягу относительно исходного варианта V0 и при этом на 0,7 
EPNdB меньший уровень шума. 
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Рис. 14. Значения тяги шести вариантов винтовентилятора V1÷V6  
в процентах от тяги исходного варианта V0 
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Рис. 15. Значения снижения уровней шума для шести вариантов винтовентилятроа V1÷V6  
относительно исходного варианта V0 

 
Заключение 

На основе разработанного метода проведена оптимизация биротативного винто-
вентилятора на режиме взлёта. Показано, что модифицированный вариант вентилятора 
шумит слабее на 2 EPNdB на режиме «Взлёт» (в одной контрольной точке) и при этом 
имеет на 8% больше тяги по отношению к исходному варианту. 
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The paper presents some results of gas-dynamic and aero-acoustic optimization of the blade profile of 
an unducted counter-rotation fan (CRF) by using a 3D inverse problem. It was established on the basis 
of unsteady-state 3D Navier-Stokes equations that the interaction of tip vortices of the first and second 
rotors as well as potential interaction of the rotors is one of the key sources of tonal noise. Using the 
3D solver of the inverse problem, aerodynamic loads are redistributed along the height of the blades of 
R1 and R2 rotors so as to reduce tip vortex intensity and potential rotor interaction in case of possible 
increase of the CRF thrust. To check the acoustic characteristics of the modified CRF, tonal noise 
modeling was carried out for the original and modified CRFs using CIAM’s aero-acoustic 3DAS 
solver for the solution of unsteady-state equations. The near acoustic field and directivity diagrams in 
the far field were found. The fan tonal noise in take-off and landing was decreased by 4 dB without 
any thrust or efficiency losses. 

Unducted counter-rotating fan; tonal noise; directivity diagrams; 3D-inverse problem solution;  
3D Navier-Stokes equations; fan aerodynamic characteristics. 
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Рассмотрены вопросы выбора материалов для создания размеростабильных несущих 
конструкций оптико-электронных комплексов космического назначения. Представлены физико-
механические характеристики успешно применяемых и перспективных композитов, 
полученные теоретически и экспериментально. Проведён сравнительный анализ характеристик 
углепластиков в зависимости от процентного содержания наполнителя в матрице композита, а 
также в зависимости от модуля упругости угольного волокна. Получены экспериментальные 
данные по характеристикам углепластиков на основе различных волокон. Теоретически и 
экспериментально исследована зависимость коэффициента линейного температурного 
расширения (КЛТР) различных углепластиков с однонаправленной и квазиизотропной 

структурой. Показана устойчивость величины КЛТР, близкой к 6 11 10 С   , в области 

объёмного содержания наполнителя 50-60%. Проведено сопоставление КЛТР и модулей 
упругости углепластиков с соответствующими характеристиками оптических стёкол элементов 
конструкции телескопов. Обсуждается задача разработки композита с величиной КЛТР, 
характерной для титановых сплавов. Даны рекомендации по применению рассмотренных 
композиционных материалов при создании размеростабильных космических конструкций. 

Композиты; конструкции; размеростабильность; углеродные волокна; эпоксидное связующее; 
углепластики; проектирование. 

Цитирование: Биткин В.Е., Жидкова О.Г., Комаров В.А.  Выбор материалов для изготовления размеростабильных 
несущих конструкций // Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машино-
строение. 2018. Т. 17, № 1. С. 100-117.  DOI: 10.18287/2541-7533-2018-17-1-100-117 

 
Введение 

При проектировании и производстве несущих конструкций космического назна-
чения, связанных с оптическими и радиотехническими устройствами, помимо традици-
онных требований необходимой прочности и жёсткости при минимуме массы добавля-
ется требование размерной термостабильности [1]. В табл. 1 приведены для сравнения 
основные физико-механические свойства ряда материалов, используемых в этих кон-
струкциях [2-5]. 

Указанные металлические материалы при некоторой близости удельных механи-
ческих характеристик имеют различную и большую, в случае алюминиевых сплавов, 
величину коэффициента линейного термического расширения α (КЛТР), что создаёт 
предпосылки для появления сложных и нежелательных температурных деформаций 
прецизионных конструкций в эксплуатации. Это особенно проявляется, когда различ-
ные материалы используются совместно. Поэтому в табл. 1 полезно отметить практи-
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чески полное совпадение КЛТР титанового сплава и различных оптических стёкол в 
широком диапазоне их плотностей от 2,5 до 4,6 г/см3. Особого внимания заслуживает 
также уникальное свойство углеродных волокон удлиняться при охлаждении (и наобо-
рот) в широком интервале температур, то есть иметь отрицательную величину КЛТР. В 

частности, волокно ВМН-4 в интервале температур 200-320 К имеет 60,8 10     К-1 и 

при 280 К 61 10     К-1. Это свойство углеродных волокон в сочетании с большой 
величиной КЛТР полимерных связующих позволяет управлять термоупругими харак-
теристиками композитов, вплоть до создания материала с КЛТР близким к нулю. 

 
Таблица 1. Свойства основных материалов, используемых в прецизионных космических конструкциях 

Материал 
Плотность, 

кг/м3 

Модуль  
упругости, 

ГПа 

Удельная 
прочность, 

км 

КЛТР,  
·10-6 °С-1 

Алюминиевый сплав АК4-1 2700 72 14÷18 23,5 
Титановый сплав ВТ-8 4500 120 20÷27 8,0÷9,2 

Углепластик 

однонаправленный 
(вдоль основы) 

1500 120÷300 70÷105 –1,2÷–0,5 

с квазиизотропной 
структурой 

 50÷110 35÷42 –0,1÷1,5 

Материалы для 
астрономических 
зеркал 

Астроситалл  
СО-115М 

2460 93,9 0,03 0±0,15 

Карбид кремния SiC 3220 270 0,14 2,0 
Оптические стёкла 2520÷4650 – – 7,6÷8,5 
Эпоксидные смолы 1200÷1400 3,1÷3,8 – 50÷70 

 
Матрицей в полимерных композиционных материалах (КМ) служат термореак-

тивные эпоксидные, фенолформальдегидные, цианат-эфирные, бисмалеимидные и дру-
гие смолы, что определяет как температуру эксплуатации изделия с применением дан-
ного материала, так и характеристики материала и конструкции в целом. Наиболее вос-
требованными и предпочтительными с точки зрения весового совершенства конструк-
ции и её термоупругих характеристик на сегодняшний день являются углепластики на 
основе эпоксидных смол. 

Углепластики по ряду характеристик превосходят металлы и часто являются 
наиболее приемлемыми материалами для создания несущих космических конструкций 
с требуемыми критериями размерной стабильности. При этом такие особенности уг-
лепластиков, как неоднородность структуры, различие физико-механических характе-
ристик компонентов, синхронность создания материала и конструкции, открывают ши-
рокие возможности управления свойствами материала и ликвидации многих промежу-
точных операций, что, в свою очередь, расширяет возможности реализации конструк-
ций с заданными свойствами и снижает трудоёмкость создания продукции в триаде 
«материал – конструкция – технология» [6; 7]. 

В связи с большой номенклатурой углеродных нитей, тканей и препрегов, цель 
данной статьи – обобщить определённый опыт создания композитов из отечественных 
компонентов с заданной величиной КЛТР в условиях промышленного производства. 

 
Отечественные материалы,  

применяемые в углепластиках 

Углепластики, как правило, содержат большое количество наполнителя. Он обра-
зует жёсткий скелет, препятствующий деформации полимера. После полимеризации 
при охлаждении связующее сжимается и подвергается всестороннему растяжению. 
Объёмная деформация при этом может составлять несколько процентов. Таким обра-
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зом, уже в ненагруженном состоянии композита матрица должна выдерживать значи-
тельные механические деформации без разрушения и нарушения адгезии на границе с 
волокном. Как показывают микроскопические исследования, эпоксидные смолы значи-
тельно лучше других связующих выдерживают подобные условия. Эпоксидные связу-
ющие обладают комплексом благоприятных свойств, определивших их широкое при-
менение в производстве конструкций из композитов. Они обладают высокими механи-
ческими и адгезионными характеристиками, позволяющими достаточно полно исполь-
зовать свойства армирующих волокон. Технологичность этих связующих и способ-
ность длительное время находиться в недоотверждённом состоянии позволяют изго-
тавливать на их основе предварительно пропитанные и частично отверждённые полу-
фабрикаты (препреги) [8; 9]. 

Как правило, все волокна, применяемые в композиционных материалах, имеют 
небольшой диаметр, что обуславливает связанное с «масштабным эффектом» проявле-
ние высокой прочности ряда материалов. Характеристики углеродных волокон, выпус-
каемых в России промышленно, приведены в табл. 2 [10]. 

 
 

Таблица 2. Физико-механические характеристики непрерывных углеродных волокон,  
выпускаемых в России 

 

 

 

Марка  
наполнителя 

Число 
филоментов 
в нити, шт. 

Предел прочности 
при растяжении, 

МПа 

Модуль  
упругости, 

ГПа 

Деформация 
разрушения, 

% 

Линейная 
плотность, 

мг/м 

Плотность, 
кг/м3 

Нить 

УКН-5000 
5000 

10000 
2500 180÷240 1,2 

410 
900 

1750 

УКН-5000П 
2500 
5000 

3000 20÷250 1,2 
205 
400 

1730 

УКН-П0,1 
2500 
5000 

10000 
4000÷4500 200÷250 1,5 

125 
250 
410 

1750 

«Гранит-П» 5000 3000÷3500 320÷400 0,9 400 1800 
«Кулон-

24П» 
5000 2500÷3000 450÷550 0,6 400 1970 

«Кулон» 5000 2500÷4000 550÷600 0,6 400 1970 
«Урал Н-

15» 
6600 1800 60÷80 2,0÷2,5 205 1450 

«Урал Н-
24» 

6600 1500 80÷100 1,5÷2,0 205 1470 

Лента 

ЛУ-П/0,1 – 2800÷3000 250÷280 1,0 – 1750 
«Элур-П» – 2700÷3200 220÷250 1,2 – 1700 
ЛУ-24П – 2500÷3000 320÷350 0,8 – 1800 

«Урал Т-24» – 1000÷1500 60 2,0 – 1470 
ТМ-24 – 3000 60 2,0 – 1470 

Тесьма 

«Урал-15» – 1800 60÷80 2,0÷2,5 – 1450 
«Урал-24» – 1500 80÷100 1,5÷2,0 – 1470 
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Методика анализа характеристик  
композиционного материала 

Простой эмпирический подход к выбору композиции оптимального состава КМ 
невозможен в силу разнообразия исходных компонентов с широким спектром физико-
механических и химических свойств. В данной работе используются  известные струк-
турные соотношения, выражающие связь физико-механических свойств композита со 
свойствами исходных компонентов [11-13]. 

Исходные термоупругие свойства наполнителя и матрицы, их объёмное содержа-
ние в КМ и углы ориентации монослоёв являются управляемыми параметрами при со-
здании слоистых композитов с заданными термомеханическими свойствами.  

Первоначально, исходя из паспортных данных на материал наполнителя и связу-
ющего, проводится анализ свойств монослоя композиционного материала. 

Свойства монослоя композита в соответствии с законом механической смеси мо-
гут быть оценены с использованием следующих соотношений: 

 

 1 1B ME E v E v   ; 

 

 
 

2

2

11 1

1
B M

B M B M

v vv v

E E E E v E v

      
 

 
; 

 

12

1 1

B M

v v

G G G


  ; 

 

 21 1B Mv v     ; 

 

1 12 2 21E E  ; 
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
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        
 2

1
1 1 1 1

1
B B M M

B B M M B M
B M
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 
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 
       , 

 
где   – объёмная доля волокон; 1E  – продольный модуль упругости слоя; 2Е  – попе-

речный модуль упругости слоя; 12G  – средний модуль сдвига слоя; 1  	– КЛТР матери-

ала вдоль волокон; 2  – КЛТР материала поперёк волокон; 12 21,   – коэффициенты 

Пуассона слоя; , , , , ,M B M B M BE E G G    – модули упругости, модули сдвига, коэффи-

циенты линейного термического расширения матрицы и волокон. 
Упругие постоянные в плоскости пакета слоистого композита вычисляются через 

его структурные параметры следующим образом: 
 

2
22 33 23

x

Q
E

Q Q Q



; 
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2
11 33 13

y

Q
E

Q Q Q



; 

 

2
11 22 12

xy

Q
G

Q Q Q



; 
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22 33 23
xy
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1
x T yx T x xy T

x

Q Q Q
E H

     ; 
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1
y T xy T y xy T
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Q Q Q
E H
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H
       . 

 
Здесь , ,x y xyE E G  – средние модули упругости, модуль сдвига слоистого КМ; ,xy yx   – 

средние коэффициенты Пуассона слоистого КМ; , ,x y xy    – средние КЛТР слоистого 

пакета КМ; H  – суммарная толщина пакета КМ; ,ij iTQ Q  	– обобщённые жёсткости 

слоистого КМ ( , 1,2,3i j  ): 
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  2 2 2
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    3     1 1 21 2 2 2 12 1
1
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n
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T i i i

i
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где i  – угол армирования монослоя композита; ih  – толщина i-го монослоя. 

Анализ приведённых зависимостей показывает, что, варьируя углы армирования 
слоёв пакета  , можно получить термомеханические характеристики композита, поз-
воляющие свести к минимуму как деформации конструкции от воздействия температу-
ры, так и создать двуоснотермонейтральные структуры пакета КМ. Эти возможности 
могут быть в значительной степени расширены путём использования методов техноло-
гического воздействия, выбора режима отверждения, степени армирования композита и 
др. [13]. КЛТР в направлении оси Z может быть оценён величиной порядка 30∙10-6 °С-1. 

 
Результаты расчёта термомеханических характеристик  

композиционных материалов 

В табл. 3, 4 приведены полученные расчётным путём термомеханические харак-
теристики однонаправленных углепластиков и углепластиков с квазиизотропной струк-

турой  
2

0 / 45 / –45 / 90о о о о

n
  на основе ленты ЛУ-П/0,1-А 1 (ГОСТ 28006-88), КУЛОН-

500/0,07 (СТО 75969490-007-2009), связующего ЭНФБ (ТУ 1-596-36-2005) для различ-
ных значений модуля упругости волокна и процентного содержания наполнителя в КМ. 
В расчёте приняты средние значения физико-механических характеристик эпоксидного 
связующего. 

Расчёт термомеханических характеристик пакета композиционного материала 
проводился с использованием соотношений, приведённых в [11-13]. 

 
Таблица 3. Термомеханические характеристики однонаправленного углепластика и углепластика  

с укладкой  
2

0 / 45 / –45 / 90о о о о

n
  на основе ленты ЛУ-П/0,1 (ГОСТ 28006-88)  

и связующего ЭНФБ (ТУ 1-596-36-2005), полученные расчётным способом 

Про-
центное 
содер-
жание 

волокна 
Vв,% 

Модуль 
упру-
гости 

волокна 
Ев, ГПа 

Расчётные значения характеристик  
однонаправленного углепластика 

Расчётные значения характеристик 
углепластика с укладкой  

(0о/+45о/-45о/90о)2n 

Ех, 
ГПа 

Еу, 
ГПа 

Gxy, 
ГПа 

μху μух 
αх·10-6,

С-1 
αу·10-6,

С-1 
Ех, Еу, 
ГПа 

Gxy, 
ГПа 

μху, 
μух 

αх·10-6,
αу·10-6,

С-1 

58 
250 146,50 6,50 4,97 0,305 0,014 -0,568 30,368 55,13 21,19 0,301 1,101 
265 155,20 6,53 4,98 0,305 0,013 -0,604 30,378 58,05 22,29 0,302 0,992 
280 163,91 6,55 4,99 0,305 0,012 -0,635 30,386 60,96 23,38 0,304 0,881 

62 
250 156,40 7,67 5,90 0,299 0,015 -0,665 27,475 59,56 22,97 0,297 1,002 
265 165,70 7,70 5,92 0,299 0,014 -0,695 27,487 62,70 24,14 0,298 0,894 
280 174,97 7,74 5,94 0,299 0,013 -0,722 27,486 65,83 25,32 0,300 0,793 
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Таблица 4. Термомеханические характеристики однонаправленного углепластика и углепластика  

с укладкой  
2

0 / 45 / –45 / 90о о о о

n
  на основе ленты КУЛОН-500/0,07 (СТО 75969490-007-2009)  

и связующего ЭНФБ (ТУ 1-596-36-2005), полученные расчётным способом 

 
 

На рис. 1, 2 приведены полученные расчётным способом физико-механические 

характеристики пакета КМ для укладки  0 0 0

2
0 / / 90

n
  и степени армирования слоя 

0,6ВV  . В качестве композиционного материала рассмотрен углепластик на основе 

углеленты ЛУ-П/0,1 и связующего ЭНФБ [10]. 
 
 

 
 

Рис. 1. Зависимость КЛТР композита от угла армирования Ө  
для углепластика на основе углеродной ленты ЛУ-П/0,1 и связующего ЭНФБ  

(степень армирования 0,6ВV  , схема армирования  0 0 0

2
0 / / 90

n
 ) 

 

Про-
центное 
содер-
жание 

волокна 
Vв, % 

Модуль 
упру-
гости 

волокна 

Расчётные значения характеристик  
однонаправленного углепластика 

Расчётные значения характеристик 
углепластика с укладкой  

 
2

0 / 45 / –45 / 90о о о о

n
  

Ев, ГПа 
Ех, 

ГПа 
Еу, 

ГПа 
Gxy, 
ГПа 

μху μух 
αх·10-6,

С-1 
αу·10-6,

С-1 
Ех, Еу, 
ГПа 

Gxy, 
ГПа 

μху, 
μух 

αх·10-6,
αу·10-6,

С-1 

58 
450 262,50 6,72 5,07 0,305 0,008 -0,848 30,438 93,96 35,74 0,314 0,160 
500 291,50 6,75 5,09 0,305 0,007 -0,882 30,447 103,66 39,39 0,316 0,031 
550 320,50 6,77 5,10 0,305 0,006 -0,911 30,455 113,35 43,05 0,317 -0,087 

62 
450 280,37 7,98 6,06 0,299 0,009 -0,901 27,536 101,15 38,53 0,312 0,119 
500 311,37 8,02 6,08 0,299 0,008 -0,931 27,544 111,52 42,43 0,314 -0,007 
550 342,37 8,05 6,10 0,299 0,007 -0,955 27,550 121,89 46,34 0,315 -0,122 
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Рис. 2. Зависимость упругих характеристик композита от угла армирования Ө 
для углепластика на основе углеродной ленты ЛУ-П/0,1 и связующего ЭНФБ 

(степень армирования  60%ВV  , схема армирования  0 0 0

2
0 / / 90

n
 ) 

 
 
Из табл. 3 и рис. 1 следует, что квазиизотропная структура композита на основе 

ленты ЛУ-П/0,1 и эпоксидного связующего имеет расчётную величину КЛТР 1∙10-6 °С-1. 
Определённая переориентация половины слоёв позволяет получить работоспособную 
структуру композита с КЛТР в одном направлении 3∙10-6 °С-1. Однако это уже анизо-
тропная структура с низкими характеристиками сдвиговой жёсткости и прочности 
(рис. 2). 

Практический интерес с точки зрения достижения требований по размерной ста-
бильности несущих конструкций оптико-электронных комплексов представляют уг-
лепластики с коэффициентом линейного термического расширения, близким к КЛТР 
материалов, применяемых для астрономических зеркал, а также материалов (например, 
титановые сплавы), применяемых в закладных и накладных элементах для крепления 
элементов и самих конструкций к ответным частям. Теоретический анализ термомеха-
нических характеристик композитов показывает, что для схемы армирования (0º/+45º/-
45º/90º)2n композиционный материал на основе углеленты КУЛОН-500/0,07 при содер-
жании волокна 58% для среднего значения модуля упругости наполнителя имеет КЛТР, 
близкий к значению КЛТР материала Астроситалл СО-115М. 

На рис. 3 показана расчётная зависимость КЛТР квазиизотропной структуры ком-
позита на основе ленты ЛУ-П/0,1 и эпоксидного связующего от объёмной доли волок-
на.  

Зависимость имеет существенно нелинейный характер. В практически важной об-
ласти со степенью армирования 0,55÷0,62 КЛТР имеет величину 1∙10-6 °С-1, что свиде-
тельствует об относительной нечувствительности композита в этой зоне к количеству 
связующего, которое может варьироваться в силу технологических причин.  
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Рис. 3. Зависимость КЛТР от процентного содержания волокна 
для углепластика на основе ленты ЛУ-П/0,1 и связующего ЭНФБ 

со схемой армирования  
2

0 / 45 / –45 / 90о о о о

n
  

 
Но, с другой стороны, попытка найти структуру на этих компонентах с КЛТР  

8∙10-6 °С-1 (как у титана) приводит к композиту с содержанием волокна ВV  12,5% и 

большой чувствительностью КЛТР к ВV . Поэтому данная структура представляет толь-

ко теоретический интерес. Квазититановый композит можно создать только со значи-
тельно более жёстким полимером или с добавлением слоёв волокон с большим поло-
жительным α. 

 
Экспериментальные исследования углепластиков 

С целью оценки достоверности и уточнения расчётных значений термомеханиче-
ских характеристик углепластика проводятся экспериментальные исследования, вклю-
чающие изготовление плоских образцов композита с однонаправленными слоями и вы-
бранными укладками, вычисляются коэффициенты вариации физико-механических ха-
рактеристик. Назначаются их величины или поправочные коэффициенты для практиче-
ских расчётов конструкций. 

Испытания слоистых волокнистых композиционных материалов характеризуются 
рядом особенностей и отличаются от металлов различными типами нагружения. Ани-
зотропия и неоднородность волокнистых КМ, а также практически полное отсутствие 
пластических деформаций в углепластике при всех возможных видах разрушения обу-
словливают значительные трудности при получении объективных характеристик даже 
при одноосном нагружении [14; 15]. Поэтому обоснование выбора образца часто требу-
ет более значительных усилий, чем проектирование конструктивного элемента из ком-
позита. Создание однородного поля деформаций на рабочем участке – необходимое 
условие корректности проведения испытаний. 

Принцип Сен-Венана в анизотропных материалах по сравнению с традиционными 
изотропными материалами проявляется в резком расширении зон краевого эффекта, 
что требует увеличения длины образца. Длина рабочей части образцов при сжатии 
ограничивается возможностью потери их устойчивости [16]. 
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Для экспериментальной оценки в данной работе выбраны схемы армирования уг-

лепластика –  0º
n
 и  

2
0 / 45 / –45 / 90о о о о

n
 . 

Образцы для определения характеристик изготовлены из препрега на основе угле-
лент ЛУ-П/0,1 и КУЛОН-500/0,07 и связующего ЭНФБ методом автоклавного формо-
вания. Формование образцов производилось при давлении 5÷7∙10-1МПа в течение 6 ча-
сов и температуре 160÷170ºС [17]. После режима формования листы, предназначенные 
для изготовления образцов для физико-механических испытаний, проходят термообра-
ботку при температуре формования. Из листов, прошедших термообработку, изготавли-
вались образцы для экспериментального определения характеристик композиционного 
материала. 

Достоверность определения экспериментальных значений обеспечивалась испы-
таниями не менее пяти образцов. Коэффициенты вариации определялись в процентах 
соотношением: 

 

 2

1

1

100 

n

ср ii

ср

x x
nк

x







, 

 

где хi – экспериментальное значение исследуемой величины для i-го образца; хср – 
среднее значение этой же величины. 

Испытания образцов по определению физико-механических характеристик мате-
риалов с выбранными схемами армирования на растяжение и сжатие проводились в 
нормальных климатических условиях по ГОСТ 25.601, ГОСТ 25.602 [18; 19] соответ-
ственно. Испытания на сдвиг в плоскости армирования композита проводились по 
ГОСТ Р 50578 [20] методом перекашивания пластины. 

Испытания образцов на растяжение, сжатие и сдвиг проводились на универсаль-
ной разрывной машине 1958У-10-1 с постоянной скоростью деформирования 5 мм/мин. 
Деформации при проведении испытаний на растяжение и сжатие измерялись при по-
мощи тензорезисторов типа КФ 5П1-5-200-Б-12, наклеенных с двух сторон на образцы 
в продольном и поперечном направлении для измерения продольных и поперечных де-
формаций образцов. Такая схема измерения деформаций позволяет компенсировать по-
грешности, вызванные возможным перекосом образцов в захватах из-за геометриче-
ской неточности их изготовления. При проведении испытаний на сдвиг тензорезисторы 
КФ 5П1-5-200-Б-12 наклеивались под углом 45º к направлению действия нагрузки с 
каждой стороны образца в середине рабочей зоны. Регистрация деформаций проводи-
лась с помощью измерительной системы СИИТ-3. Запись диаграммы деформаций про-
изводится с использованием лабораторного двухкоординатного прибора ЛКД-4. 

Для определения механических характеристик углепластика при растяжении ис-
пользовались плоские образцы, вырезанные из многослойных пластин под углами 0º и 
90º к оси укладки слоёв. Длина образцов 250 мм, ширина 12 мм, рабочая зона 70 мм. 

Нагружение образцов при растяжении осуществлялось с использованием клино-
вых захватов, имеющих точное позиционирование образца по оси прилагаемой нагруз-
ки (ширина захватов изготовлена по ширине образца). Предотвращение разрушения от 
контактных напряжений в местах их закрепления достигалось с помощью наклеенных 
стеклотекстолитовых накладок. Длина накладок выбиралась в соответствии с требова-
ниями ГОСТ 25.601 [18] и условиями обеспечения сдвиговой прочности клеевого со-
единения.  

При испытаниях на сжатие использовались плоские образцы шириной 10 мм по 
основе – для однонаправленной укладки и шириной 15 мм по утку – для однонаправ-
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ленной укладки и других укладок во всех направлениях. При определении прочност-
ных характеристик длина образцов составляла  120 4,5h  мм ( h  – толщина образца), 

при определении модуля упругости при сжатии – 150 мм. Рабочая зона при определе-
нии прочностных характеристик составляла 4,5h , при определении модуля упругости – 
30 мм. 

Нагружение образцов при сжатии проводилось на приспособлении, предотвра-
щающем потерю устойчивости образца – части приспособления, зажимающие образец, 
перемещаются по направляющим. Предотвращение разрушения от контактных напря-
жений в местах их закрепления обеспечивалось распределением давления на образец 
при помощи прижимных пластин из мягких сплавов (алюминий) и плавного снятия 
напряжений на выходе из захвата посредством небольших текстолитовых вставок. 

Испытания образцов на сдвиг проводились на образцах углепластика размером 
150×150 мм с усиливающими накладками из стеклотекстолита [20]. 

В табл. 5, 6 представлены физико-механические характеристики углепластиков на 
основе углеленты ЛУ-П/0,1 и связующего ЭНФБ, полученные экспериментально. Со-
держание наполнителя в матрице 60%. 

Полученные экспериментальные значения модуля упругости, модуля сдвига и ко-
эффициентов Пуассона хорошо согласуются с расчётными. Значения коэффициента 
вариации находятся в пределах от 2,45 до 6,58%, что приемлемо для композиционных 
материалов. 

 
 

Таблица 5. Результаты физико-механических испытаний однонаправленного углепластика 
на основе углеленты ЛУ-П/0,1 и связующего ЭНФБ вдоль направления основы 

Определяемый 
показатель 

№  
образца 

Результат  
испытаний по 

каждому образцу 

Среднее значение  
показателя 

Коэффициент 
вариации,% 

Модуль  
упругости при 
растяжении, 

ГПа 

1 
2 
3 
4 
5 

148 
138 
144 
149 
148 

145 2,93 

Предел  
прочности при 

растяжении, 
МПа 

1 
2 
3 
4 
5 

935 
889 
910 
876 
951 

912 3,41 

Коэффициент 
Пуассона 

1 
2 
3 
4 
5 

0,298 
0,295 
0,276 
0,281 
0,271 

0,284 4,16 

Модуль  
упругости при 
сжатии, ГПа 

1 
2 
3 
4 
5 

171 
160 
160 
166 
171 

166 3,32 

Предел  
прочности при 
сжатии, МПа 

1 
2 
3 
4 
5 

892 
870 
890 
811 
769 

884 5,74 
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Таблица 6. Результаты физико-механических испытаний углепластика с укладкой  
2

0 / 45 / –45 / 90о о о о

n
   

на основе углеленты ЛУ-П/0,1 и связующего ЭНФБ 
 

Определяемый 
показатель 

Направление 
вырезки 

№  
образца 

Результат  
испытаний по 

каждому образцу 

Среднее значение 
показателя 

Коэффициент 
вариации,% 

Модуль  
упругости при 
растяжении, 

ГПа 

0º 

1 
2 
3 
4 
5 

55,0 
55,2 
53,6 
59,2 
57,4 

56,1 3,92 

90º 

1 
2 
3 
4 
5 

54,6 
56,8 
55,3 
56,6 
51,9 

55,0 3,59 

Предел  
прочности при 

растяжении, 
МПа 

0º 

1 
2 
3 
4 
5 

252 
258 
256 
247 
269 

256 3,20 

90º 

1 
2 
3 
4 
5 

260 
273 
281 
291 
269 

275 4,30 

Коэффициент 
Пуассона 

0º 

1 
2 
3 
4 
5 

0,318 
0,310 
0,287 
0,331 
0,306 

0,310 5,22 

90º 

1 
2 
3 
4 
5 

0,326 
0,327 
0,335 
0,310 
0,325 

0,325 2,79 

Модуль  
упругости при 
сжатии, ГПа 

 

0º 

1 
2 
3 
4 
5 

58,5 
54,6 
56,8 
58,6 
59,4 

57,6 3,33 

90º 

1 
2 
3 
4 
5 

57,6 
56,4 
55,2 
58,1 
58,7 

57,2 2,45 

Модуль сдвига, 
ГПа 

0º 

1 
2 
3 
4 
5 

21,4 
19,3 
20,3 
18,9 
21,6 

20,3 5,96 

90º 

1 
2 
3 
4 
5 

21,0 
22,4 
18,9 
19,6 
20,8 

20,5 6,58 
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Одной из важных характеристик материала, влияющей на размерную стабиль-
ность изделия, является коэффициент линейного термического расширения. Результаты 
экспериментального определения КЛТР углепластика с укладкой 

 
2

0 / 45 / –45 / 90о о о о

n
  на основе углеленты ЛУ-П/0,1 и связующего ЭНФБ для степени 

армирования слоя 0,6вV   приведены в табл. 7. 

Образцы для определения коэффициента линейного термического расширения из-
готавливались в форме прямоугольного параллелепипеда размерами 5×5×50 мм. Испы-
тания проводились на кварцевом дилатометре ДКВ-7А для автоматической регистрации 
теплового расширения полимерных материалов. Измерение температурной деформации 
образца производится вдоль его длинной стороны. Образцы подвергались термообра-
ботке при температуре формования, а также термоциклированию в диапазоне темпера-
тур от минус 50ºС до +100ºС и дегазации в барокамере при давлении от (1,33·10-2) до 
(1,33·10-6) Па и температуре (100±5)ºС. Измерение КЛТР проводилось в диапазоне тем-
ператур от минус 50ºС до +50ºС. 

 
Таблица 7. Результаты испытаний по определению КЛТР углепластика на основе углеленты ЛУ-П-0,1  

и связующего ЭНФБ (степень армирования слоя 0,6вV  ) с укладкой  
2

0 / 45 / –45 / 90о о о о

n
  

Определяемый 
показатель 

Направление 
вырезки 

№  
образца

Результат  
испытаний по 

каждому  
образцу 

Среднее  
значение  

показателя 

Коэффициент  
вариации,% 

КЛТР после 
термообработки, 

10-6, С-1 

0º 

1 
2 
3 
4 
5 

1,09 
1,13 
0,98 
1,08 
1,18 

1,09 6,77 

90º 

1 
2 
3 
4 
5 

1,43 
1,13 
1,38 
1,27 
1,36 

1,30 8,98 

КЛТР после 
термоциклиро-

вания,  
10-6, С-1 

0º 

1 
2 
3 
4 
5 

0,93 
0,93 
0,83 
0,92 
0,83 

0,89 5,98 

90º 

1 
2 
3 
4 
5 

1,16 
1,20 
1,17 
1,13 
1,21 

1,17 2,73 

КЛТР после  
дегазации 
10-6, С-1 

0º 

1 
2 
3 
4 
5 

0,88 
0,98 
0,88 
0,98 
1,18 

0,98 12,5 

90º 

1 
2 
3 
4 
5 

1,10 
0,98 
1,11 
1,09 
1,00 

1,06 5,78 

 



                       Машиностроение и машиноведение 

113 

В табл. 8, 9 представлены средние значения физико-механических характеристик, 
полученные экспериментально, для углепластиков на основе углелент ЛУ-П/0,1, КУ-
ЛОН-500/0,07 и связующего ЭНФБ. 

 
Таблица 8. Усреднённые значения физико-механических характеристик однонаправленных  
углепластиков, полученные экспериментально 

Характеристика 

Углепластик 

на основе углеродной ленты 
ЛУ-П/0,1 и связующего ЭНФБ 

на основе углеродной ленты  
КУЛОН-500/0,07  

и связующего ЭНФБ  
Модуль упругости  
при растяжении по основе, ГПа 

145 245,2 

Модуль упругости  
при растяжении по утку, ГПа 

5 5,88  

Предел прочности  
при растяжении по основе, МПа 

912 - 

Модуль сдвига, ГПа 5 5,2  
Коэффициент Пуассона 0,284 0,290 
КТЛР по основе 10-6, С-1 -0,5 -0,5 ÷ -0,7 
КТЛР по утку 10-6, С-1 34 34 

 
 
Таблица 9. Усреднённые значения физико-механических свойств углепластиков с укладкой 

 
2

0 / 45 / –45 / 90о о о о

n
 , полученные экспериментально 

Характеристика 

Углепластик 

на основе углеродной ленты 
ЛУ-П/0,1 и связующего ЭНФБ 

на основе углеродной ленты  
КУЛОН-500/0,07  

и связующего ЭНФБ  
Модуль упругости  
по направлению 0°, ГПа 

56,1 88,21 

Модуль упругости  
по направлению 90°, ГПа 

55,00 87,02 

Предел прочности  
при растяжении по основе, МПа 

256 - 

Предел прочности  
при растяжении по утку, МПа 

275 - 

Модуль сдвига, ГПа 20,4 32,74 
Коэффициент Пуассона 0,330 0,310 
КТЛР по основе 10-6, С-1 0,89÷1,15 0,18 ÷ 0,19 
КТЛР по утку 10-6, С-1 1,06÷1,30 0,18 ÷ 0,19 

 
Заключение 

Анализ результатов расчётных и экспериментальных исследований термомеханиче-
ских характеристик слоистого композита на основе углеродных наполнителей ЛУ-П/0,1, 
КУЛОН-500/0,07 и эпоксидного связующего ЭНФБ позволяет сделать следующие  
выводы. 

1. В условиях мелкосерийного и штучного производства достигнуто полное каче-
ственное совпадение теоретических прогнозов и экспериментально замеренных харак-
теристик образцов с коэффициентами вариации в пределах 6% по механике и 9% по 
КЛТР. 

2. Максимальное отличие замеренных модулей упругости и пределов прочности 
слоистого композита с квазиизотропной структурой от расчётных составляет величину 
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порядка 15%, как правило, в минус. С учётом стабильности экспериментальных данных 
это расхождение может быть учтено в практических расчётах соответствующей поправ-
кой коэффициента безопасности. 

3. Рассмотренная квазиизотропная структура слоистого композита на основе от-
носительно низкомодульной и недорогой ленты ЛУ-П/0,1 и эпоксидного связующего 
имеет стабильную величину КЛТР порядка 110-6°С-1, не чувствительную к колебаниям 
количества полимера. 

4. Создание квазититанового углепластика с КЛТР α=810-6°С-1 на основе рас-
смотренной композиции представляется проблематичным и требует поиска других ре-
шений – смены связующего, использования гибридных армирующих материалов и т.д. 

5. Для создания лёгких размеростабильных конструкций повышенной прочности 
и жёсткости может быть использована высокомодульная лента типа КУЛОН-500/0,1 с 
перспективным цианат-эфирным связующим, обладающим рядом полезных свойств 
для конструкций оптических телескопов космического назначения. 
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The article deals with the problems of choosing materials for producing dimensionally stable load-
carrying structures of space optical electronic complexes. Physical and mechanical properties of 
successfully applied and promising composite materials obtained by theoretical and experimental 
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research are presented. A comparative analysis of properties of carbon-filled plastics is given 
according to the percentage of filler content in a composite matrix and the elastic modulus of carbon 
fiber. Experimental data related to the properties of carbon-filled plastics based on various fibers are 
presented. The dependence of the temperature coefficient of linear expansion (TCLE) of various 
carbon-filled plastics with unidirectional and quasi-isotropic structures is studied theoretically and 

experimentally. The stability of TCLE is shown to be approximately equal to 6 11 10 С    in the area 
with 50-60% volume filler content. The TCLEs and elastic moduli of carbon-filled plastics and optical 
glasses of telescope elements are compared. The task of developing a composite material with a TCLE 
value characteristic of titanium alloys is discussed. Recommendations for applying the analyzed 
composite materials in the development of dimensionally stable space structures are given. 

Composite materials; structures; dimensional stability; carbon fiber; epoxy binder; carbon-filled 
plastics; design. 
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Механическим методом определены остаточные напряжения в опасном сечении зубчатых 
колёс, изготовленных из материала и по технологиям, принятым в авиационном 
двигателестроении. Изучено влияние на остаточные напряжения способа изготовления 
зубчатых колёс, химико-термической обработки, упрочнения и покрытия. Существующие 
технологии изготовления зубчатых колёс приводят к значительному рассеиванию остаточных 
напряжений, особенно после химико-термической обработки. Поэтому в каждой партии 
деталей результаты подвергались статистической обработке и на эпюрах остаточных 
напряжений приведены средние значения. Показана возможность получения распределения 
остаточных напряжений в опасном сечении зуба шестерни по первоначальным деформациям 
образца-свидетеля, что позволяет сохранить исследуемую деталь. В качестве образца-свидетеля 
использовалась пластина, изготовленная из того же материала, что и зубчатое колесо, и 
прошедшая упрочняющие технологические операции вместе с исследуемой деталью. Изучено 
влияние остаточных напряжений на сопротивление усталости зубчатых колёс по критерию 
среднеинтегральных остаточных напряжений, который учитывает как величину, так и характер 
распределения  остаточных напряжений в опасном сечении зубчатых колёс.  

Зубчатые колёса; образец-свидетель; первоначальные деформации; остаточные напряжения; 
сопротивление усталости. 
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шиностроение. 2018. Т. 17, № 1. С. 118-127.  DOI: 10.18287/2541-7533-2018-17-1-118-127 

 

Введение 

Технологические остаточные напряжения, возникающие в поверхностном слое 
деталей с концентраторами в процессе их изготовления, оказывают существенное вли-
яние на сопротивление усталости. К таким деталям, в частности, относятся зубчатые 
колёса авиационных газотурбинных двигателей, входящие в состав редукторов (короб-
ки моторных и самолётных агрегатов, редукторы турбовинтовых двигателей). В ходе 
исследований рассматривалось влияние сжимающих остаточных напряжений в поверх-
ностном слое впадин зубчатых колёс на приращение предела выносливости при изгиб-
ном нагружении. 
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Зубчатые колёса изготавливались из материала 12Х2Н4А по стандартной техно-
логии, принятой в авиационном двигателестроении. Зубья имели эвольвентный про-
филь, у их основания – поднутрение в форме удлинённой гипоциклоиды (рис. 1), сде-
ланное для выхода инструмента в процессе шлифования боковой поверхности с целью 
повышения кинематической точности зубчатой передачи. На рис. 1 показано опасное 
сечение А – А зуба шестерни, там где зарождается и развивается трещина усталости. 

 
Постановка задачи 

Наиболее точно влияние остаточных напряжений на предел выносливости дета-
лей с концентраторами напряжений оценивается по критерию среднеинтегральных 
остаточных напряжений [1-4]: 
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где   z  – осевые (     – меридиональные для зубчатых колёс) остаточные напря-

жения в опасном сечении детали по толщине поверхностного слоя y; 
крt

y  – рас-

стояние от поверхности опасного сечения детали до текущего слоя, выраженное в до-

лях крt ; крt – критическая глубина нераспространяющейся трещины усталости, возни-

кающей в опасном сечении упрочнённой детали при работе на пределе выносливости. 
 

 
Рис. 1. Схема нагружения зуба и опасное сечение  

 

Использование критерия ост  требует знания достаточно точного распределения 

остаточных напряжений по толщине упрочнённого поверхностного слоя деталей в 
опасных сечениях, так как характер распределения остаточных напряжений оказывает 
существенное влияние на предел выносливости [4]. Из всего разнообразия методов 
определения остаточных напряжений только механические методы [5] дают возмож-
ность получения распределения остаточных напряжений по толщине упрочнённого 
слоя. Недостатком механических методов является разрушение исследуемой детали 
при вырезке образцов, а также решение трудоёмкой задачи определения связи между 
перемещениями (деформациями) образцов при удалении слоёв и остаточными напря-
жениями. 
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Остаточные напряжения зубчатых колёс 

Меридиональные   
остаточные напряжения во впадинах зубчатых колёс опре-

делялись по методике, изложенной в [6;7]. Исследовалось влияние различной техноло-
гии изготовления зубчатых колёс на распределение остаточных напряжений в опасном 
сечении впадин шестерён. В табл. 1 приведены варианты технологического цикла и 
номера партий. 

Основная масса образцов подвергалась химико-термической обработке, включа-
ющей в себя цементацию на глубину 1,0-1,3 мм при температуре 925оС в течение 7 ча-
сов; нормализацию при температуре 870оС в течение 50-60 минут; высокий отпуск при 
температуре 650оС в течение 4-5 часов; закалку в масле при температуре 790оС в тече-
ние 30-35 минут и низкий отпуск при температуре 150оС в течение 2 часов. Подобная 
технология создаёт в поверхностном слое мартенситную структуру с высокой твёрдо-
стью 60-63 HRC, повышающую износостойкость боковых поверхностей зубьев зубча-
тых колёс. 

 
Таблица 1. Варианты технологии изготовления партий зубчатых колёс 

№ партии 
Количество 

образцов 

Модуль,  
число зубьев, угол 

зацепления, αо 
Технология изготовления 

1 9 3, 25, 25 долбление 
2 28 то же фрезерование, термообработка, пескоструйная 

обработка, шлифование, оксидирование, обдувка 
дробью 

3 24 то же фрезерование, термообработка, пескоструйная 
обработка, шлифование, оксидирование 

4 11 то же долбление, термообработка, пескоструйная 
обработка 

5 10 то же фрезерование, термообработка, пескоструйная 
обработка, шлифование 

6 18 то же фрезерование, термообработка, пескоструйная 
обработка, шлифование, оксидирование, 
упрочнение микрошариками 

7 33 2, 37, 20 фрезерование, термообработка, пескоструйная 
обработка, шлифование, оксидирование, обдувка 
дробью 

8 12 3, 25, 25 фрезерование 
9 12 то же фрезерование, термообработка 

10 10 то же фрезерование, термообработка, пескоструйная 
обработка 

 
Наблюдалось существенное рассеяние остаточных напряжений в пределах каж-

дой партии шестерён, поэтому в каждой партии исследовалось по 10-25 деталей, ре-
зультаты подвергались статистической обработке [8], на эпюрах остаточных напряже-
ний (рис. 2, а) показаны средние значения. 

Сравнение двух способов формообразования зубьев (долбление, партия 1 и фре-
зерование, партия 8) показывает, что фрезерование приводит к более высоким по вели-
чине сжимающим остаточным напряжениям (рис.2, а). Однако в обоих случаях оста-
точные напряжения малы и имеют наибольший в сравнении с другими партиями ше-
стерён коэффициент вариации. 

После химико-термической обработки сжимающие остаточные напряжения зна-
чительно увеличиваются (партия 9) (рис.2, б) и  существенно снижается их рассеяние. 
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а                                                                                      б 

 
Рис. 2. Остаточные напряжения в поверхностном слое впадин зубчатых колёс:  

а – 1 – партия 1, 2 – партия 8; б – 1 – партия 8, 2 – партия 9 
 
 
 

Последующая за химико-термической обработкой обдувка металлическим пес-
ком, применяемая в качестве зачистной операции для удаления окалины, приводит к 
резкому увеличению сжимающих остаточных напряжений во впадинах шестерён (пар-
тии 10, 4) (рис. 3, а). Однако наряду с ростом остаточных напряжений происходит су-
щественное увеличение их рассеяния. Это связано, по-видимому, с тем, что пес-
коструйная обработка является ручной нерегламентированной операцией. Следует от-
метить, что большое рассеяние остаточных напряжений не устраняется последующими 
операциями. Это указывает на необходимость регламентации операции обдувки метал-
лическим песком. 

 
 

 
а                                                                                       б 

 
Рис. 3. Остаточные напряжения в поверхностном слое впадин зубчатых колёс: 

а – 1 – партия 4, 2 – партия 10; б – кривая 1 – партия 2, 2 – партия 5 
 
 
 

Упрочнение дробью рабочей поверхности профиля зуба позволяет повысить сжи-
мающие остаточные напряжения во впадинах шестерён (партия 2 в сравнении с парти-
ей 5, рис. 3, б), коэффициент вариации также увеличивается. Обращает на себя внима-
ние относительно небольшой прирост сжимающих остаточных напряжений (около 
20%), средний уровень которых ниже уровня напряжений, характерных для исследуе-
мого материала после аналогичного режима обдувки дробью [9]. 
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Высокое рассеяние и небольшой относительный прирост сжимающих остаточных 
напряжений можно объяснить тем, что дробь попадает на дно впадины в основном не 
по нормали, а по касательной после отскока от рабочей поверхности профиля зуба. По-
добное объяснение находит своё подтверждение и в работе [10]. Для создания бóльших 
сжимающих остаточных напряжений на дне впадины, определяющих сопротивление 
усталости зуба при изгибе, следует усовершенствовать существующую обработку дро-
бью или ввести в технологический процесс специальную упрочняющую обработку дна 
впадин шестерён. 

Упрочнение шестерён микрошариками на ротационной установке УСМ-1 (диа-
метр шариков – 0,1-0,315 мм, число оборотов ротора – 2600 об/мин, время обработки – 
4 мин) даёт примерно такой же эффект, что и упрочнение дробью (партии 1 и 7 в срав-
нении с 1 и 6). 

Применение покрытия шестерён – оксидирования (партия 3 по сравнению с пар-
тией 5) практически не изменяет остаточных напряжений в поверхностном слое впадин 
(рис. 4). 

 
 

 
 

Рис. 4. Остаточные напряжения в поверхностном слое впадин зубчатых колёс: 
 1 – партия 3, 2 – партия 6, 3 – партия 5 

 
 
 

Остаточные напряжения  
по первоначальным деформациям образца-свидетеля 

Для сохранения исследуемой детали исследовалась возможность применения  
расчётно-экспериментального метода [11] определения остаточных напряжений в дета-
лях с концентраторами по первоначальным деформациям образца-свидетеля, обрабо-
танного одновременно с деталями, с использованием конечно-элементного моделиро-
вания. В качестве образца-свидетеля использовалась пластина, изготовленная из того 
же материала, что и зубчатое колесо, и прошедшая упрочняющие технологические опе-
рации вместе с исследуемой деталью. 

Расчёт остаточного напряжённого состояния во впадинах зубьев шестерён выпол-
нен методом конечно-элементного моделирования с использованием САЕ-системы 
PATRAN/NASTRAN [11;12]. Методика расчёта основана на предположении, что при-
меняемый для контроля технологической операции упрочнения образец-свидетель 
(пластина) и исследуемая деталь (зубчатое колесо) получают одинаковые первоначаль-
ные деформации. Вначале на модели пластины были определены первоначальные де-
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формации, где в качестве исходных данных использовалась расчётно-
экспериментальная зависимость остаточных напряжений по толщине упрочнённого 
слоя образца-свидетеля ( )z f a   (рис. 5). Затем на модели зубьев колеса уже с исполь-

зованием в качестве исходных данных первоначальных деформаций были определены 
остаточные напряжения во впадинах зуба колеса.  

 
 

 
 

Рис. 5. Остаточные напряжения образца-свидетеля 
 
 
 

На рис. 6 показано распределение остаточных напряжений, полученное по перво-
начальным деформациям образца-свидетеля. 

 
 

 
 

Рис. 6. Распределение остаточных напряжений  
в опасном сечении впадины зубчатого колеса 

 
 
 

Определение предела выносливости 

Влияние остаточных напряжений во впадинах зубчатых колёс на приращение 
предела выносливости Δ R  проводилось по критерию среднеинтегральных остаточных 

напряжений ост  [1;4;11] по формуле 

 

R ост    ,                 (2) 
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где   – коэффициент влияния поверхностного упрочнения на предел выносливости 

по критерию среднеинтегральных остаточных напряжений ост , определяемого по 

формуле (1). Через крt
 
обозначена максимально возможная глубина нераспространяю-

щейся усталостной трещины, возникающей при работе детали на пределе выносливо-
сти, которая в настоящем исследовании рассчитывалась по зависимости [2] 
 

0 0216 0 0216 6 2 0 134 ммкрt , h , , ,    , 

 
где 6 2 ммh ,  – размер опасного сечения зуба шестерни в месте образования и разви-
тия усталостной трещины (рис. 1). 

С целью оценки влияния технологии изготовления зубчатых колёс на предел вы-
носливости были проведены испытания на усталость при отнулевом положительном 
цикле; база испытаний – 3×106 циклов нагружения. 

Испытания осуществлялись по методу «лестницы» [8], позволяющему при срав-
нительно небольшом количестве образцов определить среднее значение предела вы-
носливости R  и его среднеквадратичное отклонение. Результаты испытаний на уста-

лость и значения среднеинтегральных остаточных напряжений ост  приведены в 

табл. 2, где   – амплитудное значение предела выносливости, которое при отнулевом 

цикле нагружения определяется как 2R / . 

 
Таблица 2. Значения среднеинтегральных остаточных напряжений в поверхностном слое впадин  
зубчатых колёс и результаты испытаний на усталость 

№ партии ост , МПа R ,  МПа  , МПа R , МПа   

1 -22,9 572 286 – – 
2 -285 866 433 147 0,516 
3 -195 778 389 103 0,528 
4 -214 844 422 136 0,636 
5 -185 775 388 102 0,551 
6 -221 858 429 143 0,647 
 
В соответствии с формулой  (2) коэффициент влияния поверхностного упрочне-

ния 
 
на предел выносливости по критерию среднеинтегральных остаточных напря-

жений определялся в виде отношения Δ R ост  . Из данных табл. 2 следует, что сред-

нее значение коэффициента    составляет 0,566, что соответствует величине этого 

коэффициента для образцов и деталей с аналогичной концентрацией напряжений [4]. 
 
 

Выводы 

Зубчатые колёса, изготовленные по стандартной технологии, принятой в авиаци-
онном двигателестроении, имеют у поверхности дна впадин сжимающие остаточные 
напряжения, оказывающие положительное влияние на увеличение предела выносливо-
сти. Уровень остаточных напряжений характеризуется большим рассеянием, что связа-
но с присутствием в технологическом цикле ручных нерегламентируемых операций 
(обдувка металлическим песком для удаления окалины после химико-термической об-
работки). Целесообразно регламентировать эту операцию посредством механизации.    
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С увеличением критерия среднеинтегральных остаточных напряжений ост  пре-

дел выносливости зубчатых колёс увеличивается. Среднее значение коэффициента вли-
яния поверхностного упрочнения  на предел выносливости исследованных партий 

шестерён составляет 0,566. 
 
 

Библиографический список 

1. Павлов В.Ф. О связи остаточных напряжений и предела выносливости при из-
гибе в условиях концентрации напряжений // Известия высших учебных заведений. 
Машиностроение. 1986. № 8. С. 29-32. 

2. Павлов В.Ф. Влияние на предел выносливости величины и распределения оста-
точных напряжений в поверхностном слое детали с концентратором. Сообщение I. 
Сплошные детали // Известия высших учебных заведений. Машиностроение. 1988. № 8. 
С. 22-26. 

3. Павлов В.Ф. Влияние на предел выносливости величины и распределения оста-
точных напряжений в поверхностном слое детали с концентратором. Сообщение II. 
Полые детали // Известия высших учебных заведений. Машиностроение. 1988. № 12. 
С. 37-40. 

4. Павлов В.Ф., Кирпичёв В.А., Вакулюк В.С. Прогнозирование сопротивления 
усталости поверхностно упрочнённых деталей по остаточным напряжениям. Самара: 
Самарский научный центр РАН, 2012. 125 с. 

5. Иванов С.И. К определению остаточных напряжений в цилиндре методом ко-
лец и полосок // Сб. трудов «Остаточные напряжения». Вып. 53. Куйбышев: Куйбы-
шевский авиационный институт, 1971. С. 32-42. 

6. Иванов С.И., Трофимов Н.Г., Шатунов М.П., Ермолаев В.М., Ковалкин Ю.П., 
Фрейдин Э.И. Способ определения остаточных напряжений в шестернях: авторское 
свидетельство СССР № 1439380; опубл. 23.11.1988; бюл. № 43. 

7. Шатунов М.П., Ковалкин Ю.П. Применение метода конечных элементов для 
определения остаточных напряжений во впадинах шестерён. Деп. в ВНИИТЭМР, 1986. 
№ 301. 27 с. 

8. Степнов М.Н. Статистическая обработка результатов механических испытаний. 
М.: Машиностроение, 1972. 232 с. 

9. Кузнецов Н.Д., Цейтлин В.И., Волков В.И. Технологические способы повыше-
ния надёжности и ресурса деталей газотурбинных двигателей // Сборник статей «Новые 
технологические процессы и надёжность ГТД». Вып. 3. М.: ЦИАМ, 1975. С. 12. 

10. Туровский М.Л., Шифрин И.М. Концентрация напряжений в поверхностном 
слое цементованной стали // Вестник машиностроения. 1970. № 11. С. 37-40. 

11. Вакулюк В.С., Кирпичёв В.А., Павлов В.Ф., Сазанов В.П. Прогнозирование 
предела выносливости поверхностно упрочнённых образцов с концентраторами напря-
жений // Вестник Уфимского государственного авиационного технического универси-
тета. 2013. Т. 17, № 1 (54). С. 45-49. 

12. Сазанов В.П., Чирков А.В., Самойлов В.А., Ларионова Ю.С. Моделирование 
перераспределения остаточных напряжений в упрочнённых цилиндрических образцах 
при опережающем поверхностном пластическом деформировании // Вестник Самар-
ского государственного аэрокосмического университета имени академика 
С. П. Королёва (национального исследовательского университета). 2011. № 3 (27), ч. 3. 
С. 171-174. 

 
 



Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение      Т. 17, № 1, 2018 г. 

126 

RESIDUAL STRESSES AND FATIGUE RESISTANCE 
OF TOOTHED WHEELS 

 
© 2018  

V. S. Vakulyuk Doctor of  Science (Engineering), Professor of the Department of Strength of 
Materials;  
Samara National Research University, Samara, Russian Federation; 
vak.v.s@yandex.ru 

Yu. P. Kovalkin Candidate of Science (Engineering), Associate Professor of the Department of 
Strength of Materials; 
Samara National Research University, Samara, Russian Federation; 
sopromat@ssau.ru 

V. P. Sazanov Candidate of Science (Engineering), Associate Professor of the Department of 
Strength of Materials;  
Samara National Research University, Samara, Russian Federation; 
sazanow@mail.ru 

V. К. Shadrin Candidate of Science (Engineering), Associate Professor of the Department of 
Strength of Materials;  
Samara National Research University, Samara, Russian Federation; 
shadrinvk@gmail.com 

 
Residual stresses in the dangerous section of toothed wheels made of materials and according to 
practices accepted in aviation engine construction have been determined using a mechanical method. 
The influence of the technology of manufacturing of toothed wheels, thermo-chemical treatment, 
hardening and coating on the residual stresses has been examined. Current technologies of 
manufacturing toothed wheels lead to significant dispersion of residual stresses, especially after 
thermo-chemical treatment. Therefore, the results have been statistically processed for each batch of 
parts and the average values are shown on the residual stress diagrams. We demonstrate the possibility 
of determining residual stress distribution in the dangerous section of a wheel tooth by the initial 
deformations of the reference specimen, which makes it possible to keep the part under examination 
unimpaired. A plate made of the same material as the toothed wheel and hardened simultaneously with 
the part under examination was used as a reference specimen. The influence of residual stresses on the 
fatigue resistance of toothed wheels by the average integral residual stresses criterion that takes into 
account both the value of residual stresses and the nature of their distribution in the dangerous section 
of toothed wheels was examined. 

Toothed wheels; reference specimen; initial deformations; residual stresses; fatigue resistance. 
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Рассмотрены зависимости характеристик малоцикловой и многоцикловой усталости от 
критерия среднеинтегральных остаточных напряжений. Обозначена существенная роль данных 
характеристик в обеспечении надёжности авиационной техники. Исследование проводилось для 
болтов М6 из титанового сплава ВТ6 при различных способах наведения остаточных 
напряжений. Во всех случаях зависимости носят квадратичный характер. Дальнейший анализ 
показал, что при изменении остаточных напряжений между приращениями циклической 
долговечности и предельной амплитудой цикла существует линейная зависимость. Данный 
вывод справедлив для всех рассмотренных способов наведения остаточных напряжений. 
Указанные приращения являются линейными функциями от критерия среднеинтегральных 
остаточных напряжений. Приведена методика определения приращения предельной амплитуды 
цикла с использованием критерия среднеинтегральных остаточных напряжений. Особое 
внимание уделено способу нахождения коэффициента влияния остаточных напряжений на 
предельную амплитуду цикла при постоянном среднем напряжении. Обоснован подход к 
определению приращения циклической долговечности по известному значению приращения 
предельной амплитуды цикла, определяемому с использованием критерия среднеинтегральных 
остаточных напряжений. 

Остаточные напряжения; малоцикловая усталость; многоцикловая усталость; циклическая 
долговечность; предельная амплитуда цикла; резьбовая деталь; упрочнение. 

Цитирование: Злобин А.С. Связь характеристик малоцикловой и многоцикловой усталости резьбовых деталей с 
остаточными напряжениями // Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и маши-
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Введение 

Резьбовые соединения являются типичными элементами авиационных конструк-
ций. В практике эксплуатации авиационной техники встречаются разрушения резьбо-
вых соединений, приводящие к выходу из строя узлов. 

Анализ отказов соединений ряда отечественных двигателей показывает, что 
наиболее часто разрушения происходят в резьбовых соединениях опор, коробок отбора 
мощности, редукторов, а также в агрегатах и элементах крепления коммуникаций мас-
ляных и топливных систем. В таких узлах соединения подвержены воздействию значи-
тельных постоянных и переменных усилий, а разрушения имеют главным образом 
усталостный характер [1]. 

Поэтому важной является задача обеспечения и повышения надёжности резьбо-
вых деталей, особенно их долговечности (как одного из основных свойств надёжности). 

При воздействии переменных нагрузок долговечность, как правило, определяется 
характеристиками сопротивления усталости: циклической долговечностью N  (в обла-
сти малоцикловой усталости) и предельной амплитудой цикла Ra  (в области много-

цикловой усталости). Поэтому при разработке авиационных конструкций должны про-
водиться достоверные оценки данных характеристик, учитывающие весь комплекс 
условий работы, а также технологическую наследственность (особенности изготовле-
ния) деталей. 
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На практике для повышения характеристик сопротивления усталости (соответ-
ственно и надёжности) широко применяется метод поверхностного упрочнения дета-
лей. Наибольший эффект от его использования достигается в условиях концентрации 
напряжений (характерной для резьбовых соединений) с учётом того, что разрушение 
происходит, как правило, в местах нарушения призматической формы. Таким образом, 
возникает необходимость установить связь между остаточными напряжениями и со-
противлением усталости для указанной группы деталей. 

 
Задача исследования 

В настоящее время поставленная задача с большой степенью успеха решена в об-
ласти многоцикловой усталости [2-7]. Разработана методика прогнозирования сопро-
тивления усталости деталей с остаточными напряжениями, позволяющая определить 
предельную амплитуду цикла Ra  с использованием критерия среднеинтегральных 

остаточных напряжений ост . С точки зрения физического смысла данный критерий 

представляет собой остаточные напряжения на дне трещины с точностью до постоян-
ного коэффициента, зависящего от радиуса у дна трещины и её глубины. 

В этом случае предельная амплитуда цикла для детали с остаточными напряжени-
ями определяется по формуле 

 
 0 ( )m

Ra Ra ост      , (1) 

 
где Ra  – предельная амплитуда цикла для детали с остаточными напряжениями;  

0
Ra  – предельная амплитуда цикла для детали без остаточных напряжений; ( )m

  – ко-

эффициент влияния остаточных напряжений на предельную амплитуду цикла при 
среднем напряжении m . 

Из (1) следует выражение для определения приращения Ra  предельной ампли-

туды цикла: 
 

 ( )m
Ra ост     . (2) 

 
В свою очередь, критерий среднеинтегральных остаточных напряжений ост  

определяется по формуле [2] 
 

 
 1

2
0

2

1

z
ост d



 

 
 

, (3) 

 
где  z   – осевые остаточные напряжения в наименьшем сечении детали с концен-

тратором; 
кр

y

t
   – расстояние от дна концентратора до текущего слоя, выраженное в 

долях крt ; крt  – критическая глубина нераспространяющейся усталостной трещины, 

возникающей при работе деталей на пределе выносливости [6]. 
Использование зависимости (2) для определения приращения предела выносливо-

сти деталей с остаточными напряжениями показало хорошее совпадение с эксперимен-
тальными данными. Поэтому возникла задача поиска возможности распространения 
данного подхода на область малоцикловой усталости. 
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Результаты исследования 

В работе [8] показано, что при постоянном среднем напряжении цикла m  для 

резьбовых деталей существует квадратичная зависимость (рис. 1) между циклической 
долговечностью N и критерием среднеинтегральных остаточных напряжений ост , 

уровень которых, в свою очередь, определялся способом формирования резьбы. 
Дальнейший анализ результатов испытаний [9] на многоцикловую усталость бол-

тов М6 из сплава ВТ16 показал, что зависимость между предельной амплитудой цикла 

Ra  и критерием среднеинтегральных остаточных напряжений ост  также носит квад-

ратичный характер при постоянном среднем напряжении цикла m  (рис. 2). 

 

 
Рис. 1. Зависимость циклической долговечности  N y  болтов М6 из сплава ВТ16  

от критерия среднеинтегральных остаточных напряжений  ост x  

 при различных способах формирования резьбы и среднем напряжении цикла 350m  МПа 

 
 

 
Рис. 2. Зависимость предельной амплитуды цикла  Ra y  болтов М6 из сплава ВТ16  

от критерия среднеинтегральных остаточных напряжений  ост x   

при различных способах формирования резьбы и среднем напряжении цикла 350m  МПа 

,

МПа
ост
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Таким образом, на основании проведённых исследований [8; 9] получаем зависи-
мости для циклической долговечности N и предельной амплитуды Ra  следующего ви-

да: 
 

 
 
 

2

2

;

,

ост N ост N ост N

Ra ост ост ост

N a b c

a b c

  

    

  

   
 (4) 

 
где , , , , , N N Na b c a b c    – некоторые константы. 

Тогда для приращений циклической долговечности N  и предельной амплитуды 
цикла Ra  получим линейные функции: 
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 (5) 

 
В то же время на основании результатов испытаний [9] можно построить график 

зависимости циклической долговечности N от предельной амплитуды цикла Ra  

(рис. 3). Из графика видно, что данная зависимость носит линейный характер. 
 
 

 
Рис. 3. Зависимость циклической долговечности  N y  болтов М6 из сплава ВТ16 

от предельной амплитуды цикла  Ra x   

при различных способах формирования резьбы и среднем напряжении цикла 350 МПаm   
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Аналогичные результаты получены для рассмотренных в работе [8] случаев, ко-
гда уровень остаточных напряжений определялся диаметром d заготовки под накаты-
вание резьбы (высотой профиля резьбы) и способом упрочнения поверхностным пла-
стическим деформированием (рис. 4, 5 соответственно). 

 
 

 
Рис. 4. Зависимость циклической долговечности  N y  болтов М6 из сплава ВТ16 

от предельной амплитуды цикла  Ra x  при различных диаметрах d заготовок под накатывание резьбы 

и среднем напряжении цикла 350 МПаm   

 
 
 
 
 

 
Рис. 5. Зависимость циклической долговечности  N y болтов М6 из сплава ВТ16 

от предельной амплитуды цикла  Ra x  при различных способах упрочнения поверхностным 

пластическим деформированием и среднем напряжении цикла 350 МПаm   
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Следовательно, результаты проведённого анализа (рис. 3-5) дают основания пола-
гать, что приращение циклической долговечности N  исследуемых деталей может 
быть определено по формуле 

 

 ( )m
N RaN    , (6) 

 

где ( )m
N  – коэффициент влияния остаточных напряжений на циклическую долговеч-

ность N при среднем напряжении m . 

Принимая во внимание выражения (5), имеем: 
 

 ( )m N ост N
N

ост

a b

a b




 




. (7) 

 
C учётом формулы (2) получим: 
 

 ( ) ( )m m
N остN     . (8) 

 

Коэффициент ( )m
  также учитывает асимметрию цикла и может быть определён 

экспериментально с использованием зависимости (2) или вычислен по формуле работы 
[9]: 
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Здесь   – коэффициент влияния остаточных напряжений на предел выносливости 

резьбовой детали при симметричном цикле растяжения-сжатия; 1р  – предел вынос-

ливости материала при симметричном цикле в случае растяжения сжатия; T
m  – среднее 

напряжение, при котором начинается локальная текучесть; kS  – сопротивление матери-

ала разрыву. 
Выражение (9) справедливо для случая T

m m  . При T
m m   следует принять 

( )m
   . 

Величина T
m  определяется по зависимости работы [9]: 
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где T  – предел текучести материала; K  – эффективный коэффициент концентрации 

напряжений;   – теоретический коэффициент концентрации напряжений. 

В работе [4] показано, что для вычисления величины   можно использовать 

следующие зависимости: 
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Выводы 

Характеристики малоцикловой и многоцикловой усталости, а именно цикличе-
ская долговечность N  и предельная амплитуда цикла Ra , возрастают пропорциональ-

но квадрату критерия среднеинтегральных остаточных напряжений ост  и связаны 

между собой линейной зависимостью. Зная величину ост , можно определить прира-

щение Ra  и далее, при известном значении ( )m
N , вычислить приращение цикличе-

ской долговечности N . 
Дальнейшие исследования должны быть направлены на поиск методов определе-

ния коэффициента влияния остаточных напряжений на циклическую долговечность 
( )m
N . Одним из таких методов может являться определение искомой величины прира-

щения циклической долговечности N  с использованием зависимости (8) при экспе-
риментальном определении ост  и вычислении ( )m

  согласно (9). 
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The dependence of low-cycle and high-cycle fatigue characteristics of threaded parts on the criterion of 
average integral residual stresses is examined in the article. These characteristics play an essential role 
in ensuring reliability of aeronautical equipment. The study was carried out using titanium-alloy M6 
bolts with various ways of producing residual stresses. In all the cases the dependences are quadratic. 
Further analysis showed linear dependence between the increment of cycle life and the limiting cycle 
amplitude under changes of residual stresses. This conclusion holds for all examined ways of 
producing residual stresses. The increments mentioned are linear functions of the criterion of average 
integral residual stresses. A procedure for determining the increment of the limiting cycle amplitude 
with the use of the criterion of average integral stresses is presented. Special attention is given to the 
method of finding the coefficient of residual stress influence on the limiting cycle amplitude for the 
constant mean stress. The approach to determining the increment of cycle life by a known value of the 
increment of the limiting cycle amplitude calculated with the use of the criterion of average integral 
residual stresses is validated. 
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Предложен аппарат топологической оптимизации, основанный на методе выпуклой 
линеаризации. Формулировка задачи подразумевает минимизацию энергии деформации 
конструкции при ограничении на объём материала. Решение основано на использовании явной, 
выпуклой и сепарабельной аппроксимации Лагранжиана с привлечением теории 
двойственности. Для связи проектных переменных (плотности) с упругими характеристиками 
материала (модулем упругости) использована нелинейная степенная модель. Проведён анализ 
чувствительности целевой функции и функции ограничений. Получены основные расчётные 
формулы итерационного алгоритма оптимизации. Рассмотрен ряд тестовых задач 
топологической оптимизации, соответствующих передаче усилий элементарными способами: 
растяжением, сдвигом и кручением. Для всех случаев вычислена величина силового фактора: 
аналитически и при помощи конечно-элементной модели. Показано полное соответствие 
полученных силовых схем инженерным представлениям о теоретически оптимальных 
конструкциях для данных примеров.  

Топологическая оптимизация; SIMP-модель; силовая конструкция; метод выпуклой 
линеаризации; нелинейное программирование; метод конечных элементов. 
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Введение 

В настоящее время, в связи с бурным развитием аддитивных технологий, стали 
доступны практически неограниченные по сложности формы деталей. Поэтому можно 
сказать, что ситуация в корне изменилась: теперь задача инженеров-конструкторов со-
стоит в том, чтобы проектировать на уровне, как можно более близком к оптимально-
му. Ключевой технологией синтеза оптимальных конструкций, гармонично дополняю-
щей методы 3D-печати, является топологическая оптимизация. Теоретические основы 
проектирования аддитивных конструкций изложены в [1]. 

Традиционное проектирование базируется на методе проб и ошибок. Начальный 
этап основан на «креативности», опыте, интуиции и знаниях инженера. Затем следовал 
поверочный расчёт, по результатам которого принималось решение о введении попра-
вок, модификаций и создании новой конструкции. Процесс «исходный вариант – расчёт 
– новый вариант» происходил до тех пор, пока каких-либо улучшений сделать не уда-
валось. Традиционный подход к проектированию изложен в [2; 3]. Достижения компь-
ютерных технологий и относительная дешевизна вычислительных мощностей привели 
к революционному прорыву в подходе к проектированию.  Можно уверенно сказать, 
что в области разработки силовых конструкций «оптимизация» прочно вошла в обиход, 
вытеснив эвристический метод проб. 
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Топологическая оптимизация – это математический подход, который служит для 
поиска наивыгоднейшего в определённом смысле распределения конструкционного 
материала в пределах заданного пространства при заданных граничных условиях. Её 
истоки восходят к работам [4-6].  

Топологическая оптимизация базируется на методах конечных элементов и нели-
нейного математического программирования [7; 8].  

 
Постановка задачи 

Проектными переменными выступают плотности элементов i . Их связь с упру-

гими свойствами среды даётся формулой SIMP-модели материала [9] (Solid Isotropic 
Material with Penalization): 

 

0 , 1p
i iE E p  ,      (1) 

 

где iE  – модуль упругости элемента i ; 0E  – модуль упругости исходного конструкци-

онного материала; p  – так называемый коэффициент «пенализации».  
Классическая задача топологической оптимизации состоит в минимизации энер-

гии деформации конструкции при ограничении на количество материала: 
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Здесь f  – объёмная доля материала; K  – матрица жёсткости конструкции; u – 

вектор перемещений; f  – вектор нагрузок. Плотности i  ограничены снизу малой ве-

личиной min  (например, 0.001) для предотвращения плохой обусловленности системы 

уравнений равновесия.  
 

Метод выпуклой линеаризации 

Метод выпуклой линеаризации, в англоязычной литературе [10] называемый 
CONLIN (Convex Linearization), относится к категории градиентных методов нелиней-
ного программирования, основанного на явных выпуклых аппроксимациях. Он предна-
значен для решения задач оптимизации общего вида: 
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Суть метода состоит в сведении (3) к последовательности выпуклых подзадач, за-
данных явными аналитическими выражениями: 
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Здесь 1,2,...k   – номер внешних итераций (номер подзадачи);    0
k
Сf x  и    C

k
jf x  

– CONLIN-аппроксимации целевой функции и функций ограничений. Коэффициенты 

jс , ijp  и ijq  определяются как: 
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Величины  k
i  и  k

i  задают так называемый «регион доверия» (trust region [11]) 

аппроксимации и находятся как 
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Чем ближе коэффициент   к единице, тем шире «регион доверия» и тем больше 
шаг в пространстве проектных переменных на текущей итерации. Когда точности 
CONLIN-аппроксимации оказывается недостаточно, процесс сходимости приобретает 
осциллирующий характер. В этом случае необходимо уменьшить  и начать расчёт за-
ново. 

Функции, описываемые формулой (4), являются сепарабельными и выпуклыми 
[7]. Это позволяет для решения аналитических подзадач использовать теорию двой-
ственности. Её идея состоит в следующем. Из условия оптимальности проектные пере-
менные выражаются через множители Лагранжа: если задача записана в явном анали-
тическом виде – это, как правило, нетрудно сделать. Последние принимаются за так 
называемые двойственные переменные, для которых решается задача максимизации 
соответствующей двойственной целевой функции при весьма простых ограничениях. 
Найденные множители Лагранжа затем подставляются в выражения для основных про-
ектных переменных и находится оптимальное решение основной задачи.  

Запишем проблему минимизации функции Лагранжа и условия Каруша-Куна-
Таккера (ККТ) для CONLIN-подзадачи (номер итерации k для краткости опущен): 
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Доказано [7], что постановка (7) эквивалентна задаче на минимакс: 
 

 min max ,L
 λ 0x

λx


.     (8) 

 

Лагранжиан сначала максимизируется по отношению к λ 0  при фиксированном 
x , а затем результат минимизируется по x  . Выпуклость CONLIN-функций позво-
ляет в (8) поменять местами операторы минимума и максимума, что не изменит опти-
мального решения *x : 
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Здесь  λ  – двойственная целевая функция, а множители Лагранжа λ  – двой-

ственные переменные. Градиент   по отношению к λ  вычисляется как: 
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Находить максимум функции   можно при помощи градиентного метода наиско-

рейшего спуска. Формулы для вычисления вектора оптимального решения *x  по дан-
ному вектору множителей Лагранжа λ  записываются следующим образом: 

 

 

 

 

 
 

*

, если 0,

, если 0,

в остальных случаях,

1, , ,

i i

i i

i i i x

i i i i x

i

i

L

x L

B

A

i n















 
  







λ

λ λ

λ

λ



         (11) 

 

где      
1 1

,
l l

i i j ij i i j ij
j j

A p p B q q 
 

    λ λ    и         2
i i i i iL A B x  λ λ λ . 
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Применение метода выпуклой линеаризации  
к задаче минимизации энергии деформации 

Анализ чувствительности. Для построения CONLIN-аппроксимации энергии 
деформации и функции ограничений необходима градиентная информация, т. е. их 
частные производные по проектным переменным.  

Для энергии деформации получим: 
 

1

2
T T

i i i

U

  
  

 
  

u K
u K u u .          (12) 

 

Производная вектора перемещений по плотностям находится путём дифференци-
рования обеих частей уравнения равновесия Ku f  (объёмные силы, зависящие от 
плотности, в данной работе не рассматриваются, т. е. 0i  f ). При этом: 

 

i i 
 

 
 

u K
K u .             (13) 

 

Подстановка (13) в (12) даёт: 
 

1

2
T

i i

U

 
 

 
 

K
u u .     (14) 

 

Для нахождения производной глобальной матрицы жёсткости заметим, что из со-
отношения (1) непосредственно следует идентичная зависимость для матрицы жёстко-
сти элемента: 0

p
i i ik k . Поскольку матрица жёсткости конструкции представляет со-

бой сумму матриц жёсткости элементов, то  
 

1
0

p i
i i

i i

p p
 


 


K K

K .       (15) 

 

Таким образом, окончательно получаем 
 

i

i i

U U
p

 


 


,          (16) 

 

где 1 2 T
i i i iU  u k u  – энергия деформации i -го элемента.  

Формула (16) решает задачу об анализе чувствительности целевой функции. За-
метим, что все компоненты её вектора градиента отрицательны, т. е. добавление мате-
риала в любой элемент всегда приводит к уменьшению энергии деформации конструк-
ции [12-14].  

На основании (2) градиент функционального ограничения на объём материала 
находится как 

 

i
i

g
V







.       (17) 

 

Основные расчётные формулы алгоритма топологической оптимизации. В 
силу знакопостоянства градиента энергии деформации её CONLIN-аппроксимация на  

k -й итерации  
C

kU  содержит только члены, обратно пропорциональные плотности: 
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      
    

 
2

C
1

1 1n
k

k

k

k
i i i

k
i

i

U
U U 

  

  
      


ρ

ρ ρ .    (18) 

 

CONLIN-аппроксимация ограничения на объём является линейной ввиду 
положительности компонентов его вектора градиента (17): 

 

   C 0
1

n
k

i i
i

g V f V


  ρ .    (19) 

 

Градиент функции Лагранжа, составленной из величин    С
kU ρ  и  

   C
kg ρ , примет вид: 

 

  2k
i

i
i i i

L U
V

 
  

  
      

.       (20) 

 

Производная энергии деформации находится по формуле (16). Приравнивая 
/ iL    к нулю, получим: 

 

 k i
i i

i

U

V
 




  .     (21) 

 

Здесь i  обозначает частную производную по i . Ввиду того, что градиент 

энергии деформации отрицателен и 0, 0iV   , величина под корнем в (21) всегда 

положительна. Физический смысл данной формулы состоит в добавлении материала 
пропорционально корню из удельной энергии, т. е. напряжениям – в полном 
соответствии с известным эвристическим принципом получения рациональных в 
силовом отношении конструкций.  

С учётом «региона доверия» CONLIN-аппроксимации    *k k
i i i    , вектор 

оптимального решения на k-й итерации, в соответствии с (11), вычисляется как 
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            (22) 

 

Двойственная задача сводится здесь к одномерному поиску по  : 
 

 

             * *
C C max,

0.

k k kU g   



   




ρ ρ
             (23) 
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Критерием прекращения поиска является малая величина градиента функции  . 
Физически это означает удовлетворение ограничению на количество материала. 

Найденному таким путём значению множителя Лагранжа *  соответствует 

вектор проектных переменных на следующей,  1k  -й итерации    1 * *k  ρ ρ .  
 

Алгоритм решения задачи топологической оптимизации 

Для наглядного представления вычислительного процесса топологической опти-
мизации построим его блок-схему (рис. 1). 

 

Рис. 1. Блок-схема алгоритма топологической оптимизации 

Определение начальных параметров (объёмная доля, число итераций и др.), 

   (счётчик внешних итераций)  

Решение прямой задачи.  
Получение вектора перемещений .  

Вычисление удельной энергии деформации элементов.  
Анализ чувствительности (формулы (16) и (17)).

Построение CONLIN-аппроксимации целевой функции и функ-
ции ограничений. Инициализация двойственной задачи (23). 

 (счётчик внутренних итераций)  

  

Вычисление множителя Лагранжа  методом золотого сечения и вектора 

проектных переменных  по (22) 

  

 

Решение основной задачи на текущей внешней итерации найдено:  

да 

нет 

Сходимость 
основной задачи 

да 

КОНЕЦ

нет 
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Тестовые задачи 

На основе изложенного математического аппарата разработано программное 
обеспечение – модуль для системы конечно-элементного анализа ANSYS. С использо-
ванием данного модуля решён ряд задач топологической оптимизации, соответствую-
щих передаче нагрузки простейшими способами: растяжением, сдвигом и кручением. 
Для каждой задачи посчитан силовой вес: по формулам [15] и по конечно-элементной 
модели после топологической оптимизации согласно соотношению: 

 

экв
1

n

i i
i

G V


  ,           (24) 

 

где    2 2 2 2 2 2
экв 3i xx yy zz xx yy yy zz xx zz xy xz yz                      – эквивалентные 

напряжения, iV  – объёмы элементов. 

Для всех примеров использован материал с модулем упругости 71000 МПаE   и 
коэффициентом Пуассона 0,3  . 

Растяжение. Конечно-элементная модель проектной области и граничные усло-
вия представлены на рис. 2, а. Распределение материала после топологической оптими-
зации с ограничением на объём 25% от исходного количества приведено на рис. 2, б.  

 

 

Рис. 2. Решение задачи топологической оптимизации для случая растяжения: 
а – постановка задачи; б – распределение материала 

 
 

Произведение приложенной силы 900 Н на длину её передачи 10 мм даёт силовой 
фактор 9000 Н×мм. Значение, полученное по МКЭ-модели, составляет 9033 Н×мм. Раз-
ница относительно теоретического значения составляет менее 0,5% и обусловлена не-
большой неравномерностью поля напряжений внутри «стержня» в модели.   

Изгиб. Проектная область представляет собой прямоугольник, закреплённый 
шарнирно в двух точках с одной стороны и нагруженный сосредоточенной силой на 
противоположной кромке (рис. 3).  

а 

Объёмная доля материала = 40% 

«полоса» 

б 



                       Машиностроение и машиноведение 

145 

 

 
 

Рис. 3. Решение задачи топологической оптимизации для случая изгиба 
 
 

Расчёт по конечно-элементной модели даёт величину силового фактора  

14471Н×ммG  . Коэффициент силового фактора  
G

PL
 равен 4,82. Это значение на 

6% отличается от значения 4,53, полученного в работе [16] аналитическим путём для 
теоретически оптимальной фермы. Последняя представляет собой «стержневой конти-
нуум», состоящий из бесконечно большого числа тонких стержней, расположенных 
друг относительно друга определённым образом. Очевидно, её невозможно воплотить в 
реальную конструкцию. В то же время приведённый на рис. 3 результат следует рас-
сматривать как хорошее приближение к оптимуму с простой интерпретацией в виде  
14-стержневой фермы.  

Заметим, что теоретически оптимальная конструкция вовсе не обязана принадле-
жать классу ферм. Варьируя в данной задаче коэффициентом пенализации в формуле 
(1) или используя твёрдотельную модель с мелким разбиением по толщине, можно по-
лучить балочную конструкцию, превосходящую по жёсткости любую мыслимую фер-
му [17]. 

Кручение. Проектная область для данного примера представляет собой паралле-
лепипед квадратного поперечного сечения (твёрдотельная модель бруса). Нагрузка 
приложена к кромкам одного из его торцов, кромки другого торца жёстко закреплены. 
Результат оптимизации приведён на рис. 4. 

Аналитическое решение даёт для силового фактора величину 
 

кр 63 3,2 10 Н мм
2

M
G l    


,             (25) 

 
где крM  – крутящий момент;   – площадь контура сечения;   – периметр контура;     

l  – длина бруса.  
 

Распределение материала 

Объёмная доля 
материала = 

30% 

Постановка задачи
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Рис. 4. Решение задачи топологической оптимизации для случая кручения 
 

Расчёт по конечно-элементной модели после топологической оптимизации при-

водит к значению 63,18 10 Н×ммG   . Отличие относительно результата, посчитанного 
по формуле (25), составляет менее 1%. 

Изменение целевой функции (энергии деформации) по итерациям показано на 
рис. 5. 
 

 
 

Рис. 5. Изменение целевой функции по итерациям 
 
 

Видно, что процесс оптимизации стабилизируется уже после 9-й итерации. Всего 
в данном примере достаточно 15 расчётов, чтобы относительное изменение энергии 
деформации при переходе на следующий шаг цикла составило менее 0,05%. Ограниче-
ние на объём удовлетворяется с точностью 0,1%. Приведённый график является харак-
терным и для остальных рассмотренных задач. 

 
Анализ и интерпретация результатов топологической оптимизации 

Переход от распределения плотности к реальной конструкции заслуживает от-
дельной публикации, поэтому здесь ограничимся лишь общими соображениями.  

Пространственное распределение плотности, полученное после оптимизации, 
экспортируется в геометрический формат данных (например, STL или IGS). Этот файл 

Постановка задачи  Распределение материала 

Поперечное сечение 

Объёмная доля 
материала = 30% 
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затем используется в качестве «опорного» объекта для построения геометрической мо-
дели конструкции в CAD-системе. 

Рассмотрим удовлетворение проектных ограничений. В постановке задачи топо-
логической оптимизации (2) фигурирует только одно ограничение – на объём материа-
ла. При этом требования, например, прочности во внимание не принимаются. Однако 
сведения о напряжениях в конечных элементах с плотностью, близкой к единице, яв-
ляются достоверными. Ввиду этого представляется целесообразным проведение пара-
метрического исследования решения путём варьирования объёмной доли. Опыт пока-
зывает – можно подобрать такое количество материала, чтобы уровень напряжений в 
целом по конструкции «вышел» на приемлемые значения. В этом случае концептуаль-
ное представление детали, выраженное в виде распределения плотности, будет хоро-
шей отправной точкой для её дальнейшей конструкторской проработки.  

Более строгий подход состоит во введении ограничений на напряжения в матема-
тическую постановку задачи. Данное направление является весьма многообещающим, 
но требует решения ряда дополнительных вопросов (адекватная оценка уровня напря-
жений в элементах с промежуточной плотностью, одновременный учёт большого коли-
чества существенно нелинейных ограничений и др.), решение которых намечено на бу-
дущее. 

 
Заключение 

Градиентные методы нелинейного программирования, основанные на явных вы-
пуклых аппроксимациях (в частности, метод выпуклой линеаризации), позволяют ре-
шать задачи топологической оптимизации с тысячами проектных переменных за при-
емлемое машинное время. Решение трёх тестовых задач показало полную физическую 
адекватность полученных силовых схем. Предложенный в работе математический ап-
парат может служить основой для разработки алгоритмов и программ по оптимизации 
конструкций на широкий спектр критериев и ограничений. 
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Предлагается улучшение динамических характеристик вибрационных машин на основе 
использования резонансных колебательных систем с двумя и более степенями свободы. 
Показано, что разумное усложнение моделей за счёт увеличения числа степеней свободы, учёта 
нелинейности позволяет повысить взаимное усиление колебаний парциальных подсистем и 
раскрыть дополнительные возможности в разработке новой техники и технологий. Вовлечение 
объектов колебательной системы в коллективное взаимодействие достигается на основе 
использования сложных резонансов, которые реализуются только в связанных системах. Таким 
резонансом является комбинационный параметрический резонанс, обусловленный парным 
взаимодействием собственных форм колебаний. Приведены результаты теоретических и 
экспериментальных исследований самосинхронизации параметрических роторно-маятниковых 
вибровозбудителей, установленных на общем упругом изотропном основании. Динамическая 
модель вибрационной машины представлена совокупностью равноправных 
взаимодействующих нелинейных осцилляторов (маятников), при резонансном возбуждении 
которых реализуется эффект Гюйгенса, то есть самосинхронизация по типу маятниковых часов 
(маятниковая самосинхронизация). Один или несколько осцилляторов выполняют функции 
рабочего органа вибрационной машины. Другие осцилляторы этой системы играют роль 
инерционного элемента роторно-маятникового вибровозбудителя. Показано, что при 
совместной работе как минимум двух роторно-маятниковых вибровозбудителей реализуется 
самосинхронизация по типу неуравновешенных роторов (роторная самосинхронизация). Таким 
образом, исследуемое устройство совмещает в себе одновременно роторно-маятниковую 
самосинхронизацию. Приводятся результаты численного моделирования в виде амплитудно-
частотных характеристик и зависимостей частот генерации от частоты параметрического 
возбуждения. Установлено, что амплитуда колебаний рабочего органа за счёт резонансных 
взаимодействий с маятниками возбудителя слабо реагирует на увеличение демпфирования. 
Сумма собственных частот маятников и рабочего органа удовлетворяет условию 
комбинационного параметрического резонанса во всём диапазоне области неустойчивости. 

Самосинхронизация; ротор; маятник; резонанс; параметрический вибровозбудитель; 
неуравновешенность; изотропное упругое основание; колебательная система. 
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Введение 

Взаимодействие искусственно созданных парциальных подсистем при наложении 
на них весьма малых связей может привести к фундаментальным явлениям самосин-
хронизации. Физическим примером является самосинхронизация в системе двух свя-
занных маятниковых часов, открытая во второй половине 17 века Христианом Гюйген-
сом. Если пару одинаковых маятниковых часов, ходивших по-разному, подвесить к 
упругой балке вместо жёсткого закрепления к стене, то взаимная передача толчков 
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обеспечивает их самосинхронизацию и часы начинают ходить точно в такт [1]. В сере-
дине прошлого века обнаружена самосинхронизация неуравновешенных роторов [1; 2] 
(дебалансных вибровозбудителей), установленных на одном вибрирующем органе, 
приводимых во вращение асинхронными двигателями. Два ротора на общем вибриру-
ющем основании (несущем теле) вращаются с одной и той же частотой, тогда как те же 
роторы на неподвижном основании имеют различные частоты вращения. Эффект само-
синхронизации дебалансных вибровозбудителей подобен эффекту, обнаруженному 
Гюйгенсом для часов: в обоих случаях имеет место взаимная синхронизация. Действи-
тельно, неуравновешенные роторы вызывают колебания несущего тела с частотой вра-
щения, что обеспечивает способность отдельных подсистем реагировать друг на друга.  

 
Постановка задачи 

На сегодняшний день наибольшее распространение получили вибромашины с 
двумя дебалансными вибраторами [3], настроенными на зарезонансный режим работы. 
Такой режим работы неэффективен с точки зрения энергетических затрат, так как в ко-
лебательной системе циркулирует большая реактивная мощность. Резонансные режи-
мы (энергетически эффективные) работы вибрационных машин практически нереали-
зуемы ввиду их низкой стабильности в условиях обычного резонанса вынужденных ко-
лебаний. Явление самосинхронизации неуравновешенных роторов широко использует-
ся в вибротехнике, в то время как открытая более трёхсот лет тому назад самосинхро-
низация колеблющихся тел типа маятников не имеет промышленного применения. Од-
нако благодаря изобретению [4] параметрических резонансных вибровозбудителей 
(рис. 1, а, б) появилась возможность одновременного использования эффектов само-
синхронизации как колеблющихся тел типа маятников, так и вращающихся тел типа 
неуравновешенных роторов в одном устройстве. Задача сводится к раскачке (по прин-
ципу качелей) массивного рабочего органа вибромашины малым синхронным коллек-
тивным воздействием на него лёгких маятников ротора (рис. 1, б, в). Поставленная за-
дача является весьма актуальной для инженерной механики и создания вибрационных 
энергосберегающих машин нового поколения. 

На рис. 1 приведена динамическая модель вибрационной машины с параметриче-
ским возбуждением [5]. Пара идентичных параметрических резонансных роторно-
маятниковых вибровозбудителей 1, вращающихся в одном направлении, установлена 
на рабочем органе 2. Рабочий орган установлен на упругое изотропное основание 3. 
Демпфер 4 моделирует технологическую нагрузку. На рис. 1, б показана схема ротора 
параметрического вибровозбудителя. Ротор состоит из набора отдельных одинаковых 
уравновешенных дисков 5 (рис. 1, б). В каждом диске образованы три замкнутых бего-
вых дорожки 6 кругового профиля, которые расположены через одинаковый угол, а их 
центры смещены от оси вращения ротора в диаметрально противоположных направле-
ниях на одинаковые расстояния AB l . На беговых дорожках размещены одинаковые 
уравновешенные тела качения (маятники) 7 массой m  каждый с возможностью обкат-
ки. Диски соединяются между собой в единую конструкцию так, что беговые дорожки 
одного диска повёрнуты относительно оси ротора на угол 0 / s   относительно дру-

гого (рис. 1, в), где s  – число дисков (рассматривается 2s  ). В результате образуется 
роторно-маятниковый возбудитель. Он содержит 3N s  маятников, расположенных 
попарно в параллельных плоскостях, и в собранном виде массой 0m  жёстко закрепля-

ется на приводном валу, который посредством подшипников устанавливается на рабо-
чем органе массой 0M . Приводные валы, оси которых параллельны, получают враще-

ние  от асинхронных двигателей, вынесенных из колебательной системы. 
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Рис. 1. Динамическая модель параметрически возбуждаемой вибрационной машины 
 
Система координат O' x' y' z'  с началом в центре масс ротора (без тел качения) 

движется поступательно относительно неподвижной Oxyz , причём ось z'  направлена 
по оси приводного вала. В положении статического равновесия оси x,x'  и y, y'  совпа-
дают. Кроме того, с центром каждого диска связана подвижная система A' x' y' z'  
(рис. 1, б), оси которой параллельны соответствующим осям системы O' x' y' z' . Вер-
тикальная плоскость Oxy  принимается за основную плоскость, относительно которой 
роторы возбудителя и маятники совершают плоское движение. 

Рассматриваются круговые колебания рабочего органа в направлении осей Ox , 
Oy . Необходимая форма траектории поступательных круговых колебаний в двух вза-
имно перпендикулярных направлениях обеспечивается упругим изотропным полем пу-
тём введения упругих элементов с одинаковой жёсткостью x yc c c  . Ориентация 

центров кривизны беговых дорожек (осей обкатки) определяется углами 
( ) 2i
k it k N    , 1 2k , ,...,N ,  где i  – парциальная частота вращения i-го вибровоз-

будителя. Положение маятников определяется углами , 1, 2,..., .k k N    

 



                       Машиностроение и машиноведение 

153 

Характеристики восстанавливающих сил и сил сопротивления задаются в виде 
 

3
1x x xF c x c x  , 3

1y y yF c y c y  , 

 2
1x x xR b b x x   ,  2

1y y yR b b y y   , 

 2
1k k kR       , 1 2k , ,...N ,  

 

где x yc c c   – суммарная жёсткость упругих элементов в направлении осей x, y соот-

ветственно; 1 1 1x yc c с   – коэффициент нелинейности упругих восстанавливающих сил 

в соответствующих направлениях; ,x yb b b    – коэффициенты линейного демпфи-

рования; 1 1 1 1,x yb b b    – коэффициенты нелинейного демпфирования. 

За обобщённые координаты принимаются углы ( )i
k , определяющие положения 

тел качения i-го вибровозбудителя ( 1 2k , ,...,N ), и перемещения ,x y  рабочего органа. 
Тогда математическая модель вибрационной машины на изотропном упругом основа-
нии описывается следующими уравнениями [6]: 
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          

         



     

    

     

         

        

           

                                     (1) 
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N
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k
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         

          

         



      

    

     

         

        

             
 

где 0
cm

Ml

  ;  1 2 6k , ,...,N N  ; 

x
x

l
 , 

y
y

l
  – безразмерные координаты; 2t   – безразмерное время; 

2
0

c

M
   – собственная частота рабочего органа;  

2

 


 – безразмерная частота параметрического возбуждения; 

0
0

2 2

,
n n

n n  
 

 – безразмерные коэффициенты линейного демпфирования; 
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0 ,
2 2B

b
n n

J M
 


; 

0
0

2 2

,
h h

h h  
 

 – безразмерные коэффициенты нелинейного демпфирования; 

   
1 1

0 ,
2 2B

b
h h

J M
 


, 1

1

6
  ; 

2
2 l     коэффициент нелинейности упругих восстанавливающих сил;  

2 c

B

m l

J


  – безразмерный параметр, определяющий собственную частоту качаний ма-

ятников во вращающейся системе координат;  

1c

c
  ;  

JB – момент инерции тела качения относительно оси обкатки; 

0 0M M m Nm    – общая масса системы;  

точка обозначает дифференцирование по  . 
 

Метод решения 

Уравнения (1) описывают поведение 2N   равноправных нелинейных осцилля-
торов и связи между ними. Первые N  уравнений системы (1) описывают колебания 
осцилляторов вибровозбудителя как физических маятников с осями подвеса в центрах 
кривизны беговых дорожек во вращающейся системе координат A  (рис. 1, б).  

Исследуется комбинационный параметрический резонанс [7], когда колебания в 
системе (1) возбуждаются на частотах 1  и 2 , связанных с частотой параметрического 

возбуждения   соотношением  
 

1 2    ,            (2) 
 

причём частоты генерации близки к собственным частотам, т.е. 1   , 2 1  , и не-

кратны между собой. При вертикальном расположении плоскости вращения ротора и 
настройке 0,25    влиянием сил тяжести маятников можно пренебречь. 

Исследуем работу одного параметрического роторно-маятникового вибровозбу-
дителя. Пусть ротор левого (рис. 1, а) вибровозбудителя равномерно вращается с угло-
вой скоростью 1 . В результате порождается периодическое изменение во времени 

инертных свойств колебательной системы с периодом 12 /  . При этом маятники воз-

будителя образуют подсистему N одинаковых осцилляторов качания с осями обкатки в 
центрах кривизны беговых дорожек и одинаковыми парциальными собственными ча-
стотами (1)

1 1   во вращающейся вместе с ротором системе координат. Вторая под-

система – это рабочий орган на изотропном упругом основании с парциальной соб-

ственной частотой 2 /c M  , где с – жёсткость упругого основания, M – общая масса 

системы. 
При настройке (1)

1 1 2    , 0, 25    и выполнении порогового условия 

 04 1n n      самовозбуждается многократный комбинационный параметрический 

резонанс с возникновением коллективного взаимодействия осцилляторов роторно-
маятникового возбудителя и рабочего органа. Здесь 2

0 2N    – коэффициент, про-
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порциональный отношению общей массы маятников к массе всей системы (коэффици-
ент возбуждения). 

Колебательная система роторно-маятникового возбудителя синхронизируется на 
частотах (1) (1)

1 1 2    , где (1) (1)
1 1 1    , (1)

2 2   – некратные частоты генерации. 

Причём маятники в первом приближении совершают когерентные колебания по закону 
 (1)

0 1cos 2k A t k N    , 1 2k , ,...,N . Вследствие синхронизации осцилляторов воз-

будителя по типу качающихся маятников (феномен Гюйгенса) их центр масс качания 
вращается вокруг оси z'  (приводного вала) с частотой (1)

2 , описывая окружность в 

плоскости O' x' y' . Поскольку (1)
2 2  , то неуравновешенная центробежная сила 

инерции возбуждает резонансные колебания рабочего органа, которые, в свою очередь, 
вызывают резонансные качания маятников. Таким образом, автоматически образуется 
неуравновешенность «невидимый дебаланс», который вращается с угловой скоростью 

(1)
2 , в то время как ротор возбудителя вращается с угловой скоростью 1 . При 

0,25    угловая скорость вращения (1)
2  «невидимого дебаланса» приблизительно на 

25% ниже угловой скорости 1  ротора. Из (2) следует, что (1)
2 10,75  . Отметим, что 

в данном случае необходимая фазировка маятников получается само собой или, как об-
разно пишет И.И. Блехман [1], автоматически как «дар природы» в силу собственных 
свойств системы. Благодаря самосинхронизации маятников возбудителя по феномену 
Гюйгенса компенсируется погрешность изготовления диска и маятников роторно-
маятникового возбудителя. Введение упругого изотропного основания позволяет сни-
зить порог возбуждения параметрического резонанса в два раза по сравнению с упру-
гой однонаправленной системой, что вместе с эффектом самосинхронизации позволяет 
снизить массу маятников. Такое обстоятельство представляет практическую ценность, 
заключающуюся в повышении надёжности привода.  

Исследуем совместную работу возбудителей 1 (рис. 1, а). При одновременном 
вращении роторно-маятниковых вибровозбудителей с близкими парциальными угло-
выми скоростями 1 2,   осуществляется их самосинхронизация по типу неуравнове-

шенных роторов. В результате устанавливается синхронный режим, при котором об-
щий центр масс качающихся маятников («невидимый дебаланс») каждого из вибровоз-
будителей вращается вокруг их осей с одинаковой угловой скоростью 2 2   в одина-

ковых направлениях, сообщая рабочему органу круговые колебания, тогда как угловые 
скорости самих роторов могут быть различными. При этом возникают суммарные вы-
нуждающие силы инерции И

xF , И
yF  в направлении осей Ox,Oy  соответственно: 

 

  2 3 И
0 0 1 1x x x x xm M x b x b x x c x c x F        , 

  2 3 И
0 0 1 1y y y y ym M y b y b y y c y c y F        . 

 

Частоты 2  указанных сил инерции равны частоте генерации рабочего органа. 

Синхронный режим вращения «невидимых дебалансов» обеспечивает рабочий орган за 
счёт упругого основания. При совместной работе вибровозбудителей настройка коле-
бательной системы на резонансные колебания приобретает вид 

 

1 2; 0, 25; 6v N      , 
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где 
 1 2

2

 



  – среднее значение угловых скоростей вибровозбудителей; 1 1  ; 

2

c

M
  . Резонансные частоты удовлетворяют соотношению (1) (2)

1 1 2 1     , где 

1 2,    – частоты вращения роторов вибровозбудителей; (1) (2)
1 1,   – частоты генерации 

маятников вибровозбудителей. 
Маятники параметрических вибровозбудителей представляют собой нелинейные 

осцилляторы, колебания которых неизохронны. Вследствие этого их частоты зависят от 
амплитуды колебаний. Поэтому маятники могут как забирать энергию у рабочего орга-
на, так и наоборот, когерентно отдавать ему свою энергию. Рабочий орган синхронизи-
рует качания маятников вибровозбудителей так, что их центры масс обращаются во-
круг осей вращения роторов с одинаковой частотой 2 . В результате одновременно 

реализуется самосинхронизация колеблющихся тел типа маятников и вращающихся 
тел типа неуравновешенных роторов (роторно-маятниковая самосинхронизация).  

Согласованная работа вибровозбудителей достигается самой системой без вмеша-
тельства извне и проявляется как результат процесса её самосинхронизации и самоор-
ганизации. При этом реализуется самоуправляемое и самоподдерживаемое собственное 
движение рабочего органа за счёт слабых, но эффективных резонансных взаимодей-
ствий двух парциальных подсистем. Такие взаимодействия представлены на рис. 2 в 
виде зависимостей амплитуд рабочего органа A , маятников 0A  (рис. 2, а, б) и частот 

генерации 1 2,   от частоты параметрического возбуждения   (рис. 2, в).  

   
 а  б 
 

          
в 
 

Рис. 2. Амплитудно-частотные характеристики и частоты генерации 
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Анализ результатов 

Резонансная кривая 1 соответствует комбинационному резонансу при настройке 

0,01  , 0, 25   , 0 0,02n n   , 0 0,04h h   , 2 0  . Резонансная кривая 2 построена 

для величин 0,01  , 0, 25   , 0 0,02n  , 0,12n  , 0 0,03h  , 0,06h  , 2 0  .  

Из резонансных кривых (рис. 2, а) видно, что амплитуда колебаний рабочего ор-
гана падает менее чем в 2,5 раза, в то время как демпфирование увеличилось в шесть 
раз. Это объясняется увеличением амплитуды (положительная обратная связь) колеба-
ний маятников (рис. 2, б), которые когерентно раскачивают рабочий орган. Рост коле-
баний ограничивает беговая дорожка (отрицательная обратная связь). Частоты генера-
ции (рис. 2, в) удовлетворяют соотношению (2) комбинационного параметрического 
резонанса. 

Анализ резонансных кривых показывает, что при линейном малогистерезисном 
упругом основании ( 2 0  ) резонансные кривые имеют максимум в окрестности ча-

стоты возбуждения 1,33  , соответствующей точной настройке на комбинационный 

параметрический резонанс  
1

1
 
  . Работа вибрационной машины характеризует-

ся высокой стабильностью рабочего резонансного режима колебаний. Их возбуждение 
достигается при весьма малых значениях коэффициента возбуждения  1   . Это эк-

вивалентно тому, что масса механизма роторно-маятникового возбудителя много 
меньше общей колеблющейся массы машины. Такое обстоятельство позволяет повы-
сить энергонапряжённость вибрационного оборудования различного технологического 
назначения.  

Эффекты одновременной маятниковой и роторной самосинхронизации подтвер-
ждены результатами экспериментальных исследований [8]. Колебательная система са-
мосинхронизируется на частоте 2  колебаний реактивной массы. При противополож-

ном направлении вращения роторов вибровозбудителей осуществляются прямолиней-
ные поступательные колебания реактивной массы машины. 

 
Заключение 

Параметрический роторно-маятниковый возбудитель аналогичен обычному деба-
лансному вибратору, в котором энергия вращения ротора более эффективно преобразу-
ется в энергию механических колебаний рабочего органа вибрационной машины. Это 
реализуется за счёт обобщённого принципа самосинхронизации нового типа, который 
объединяет в себе два известных – самосинхронизацию качающихся тел типа маятни-
ков (феномен Гюйгенса) и самосинхронизацию вращающихся тел типа неуравнове-
шенных роторов.  

Использование обобщённого принципа роторно-маятниковой самосинхронизации 
позволяет снизить энергозатраты вибропривода, получить заданную форму колебаний 
рабочего органа и повысить надёжность вибрационных машин в целом. 
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Significant improvement of dynamic characteristics of vibration machines on the basis of the use of 
resonant oscillatory systems with two or more degrees of freedom is proposed. It is shown that 
reasonable complication of models due to the increase in the number of degrees of freedom, taking 
account of nonlinearity makes it possible to increase reciprocal enhancement of vibrations of partial 
subsystems and to open additional opportunities in the development of new equipment and 
technologies. The involvement of objects of an oscillatory system in collective interaction is achieved 
on the basis of using compound resonances which occur in coupled systems only. Combination 
parametric resonance caused by pair-wise interaction of free modes of oscillations represents this kind 
of resonance. The results of theoretical and experimental studies of self-synchronization of parametric 
rotor-pendulum vibration generators installed on a common elastic isotropic foundation are presented 
in the paper. The dynamic model of a vibration machine is represented by a set of peer interacting 
nonlinear oscillators (pendulums) under resonant excitement of which the Huygens's effect, that is, 
pendulum clock-type self-synchronization (pendulum self-synchronization) occurs. One or several 
oscillators perform the functions of the working body of the vibration machine. Other oscillators of this 
system act as the inertial element of a rotor-pendulum vibration generator. It is shown that in the case 
of combined action of at least two rotors-pendulum vibration generators unbalanced rotor-type self-
synchronization (rotor self-synchronization) takes place. Thus, the device under examination at the 
same time combines rotor and pendulum self-synchronization. The results of numerical modeling in 
the form of amplitude-frequency characteristics and dependences of generation frequencies on the 
frequency of parametric excitation are presented. It is established that the amplitude of the working 
body oscillations, due to resonant interactions with the generator pendulums, underreacts to an increase 
in damping. The sum of natural frequencies of pendulums and the working body meets the condition of 
combination parametric resonance over the whole range of the instability region. 

Self-synchronization; rotor; pendulum; resonance; parametric vibration generator; imbalance; 
isotropic elastic foundation; oscillatory system. 
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С позиций линейной механики разрушения исследовано явление остановки развития 
усталостной трещины в цилиндрических образцах с концентраторами напряжений, 
подвергнутых технологическим операциям упрочнения поверхности. В качестве критерия 
рассмотрен коэффициент интенсивности напряжений (КИН), размах которого в случае 
циклического нагружения определяет скорость роста усталостной трещины. Расчётная часть 
исследования выполнена методом конечно-элементного моделирования с использованием 
комплекса ANSYS. Расчётный комплекс ANSYS, использующий метод конечно-элементного 
моделирования в форме перемещений, применён при определении коэффициента 
интенсивности напряжений при изгибе цилиндрического образца диаметром 10 мм с 
полукруглым надрезом радиусом 0,5 мм без упрочнения и с упрочнением поверхности. 
Установлено, что на начальном участке развития усталостной трещины КИН имеет два 
экстремума: максимальное и минимальное значение. Результаты расчёта показывают, что в 
случае цилиндрического образца с надрезом и с упрочнением поверхности минимальное 
значение КИН оказывается меньше его порогового значения, ниже которого трещина не 
развивается. Данный факт хорошо согласуется с результатами испытаний этих образцов, так 
как только в них были выявлены нераспространяющиеся трещины усталости. Также 
установлено, что при максимальном значении коэффициента интенсивности напряжений  
глубина трещины составляет величину, равную примерно 0,02 от наименьшего размера сечения 
цилиндрического образца. Проведённое исследование подтверждает обоснованность 
использования критерия среднеинтегральных остаточных напряжений для расчёта приращения 
предела выносливости поверхностно упрочнённых образцов и деталей с концентраторами за 
счёт сжимающих остаточных напряжений. 

Концентратор напряжений; нераспространяющаяся трещина усталости; линейная механика 
разрушения; коэффициент интенсивности напряжений; цилиндрический образец; конечно-
элементное моделирование; предел выносливости. 

Цитирование: Сазанов В.П. Исследование закономерностей остановки усталостной трещины в цилиндрическом 
образце с надрезом // Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машинострое-
ние. 2018. Т. 17, № 1. С. 160-169.  DOI: 10.18287/2541-7533-2018-17-1-160-169 

 

Введение 

При испытаниях на усталость, а также при анализе эксплуатационных разруше-
ний деталей машин, работавших при переменных нагрузках, наблюдаются случаи, ко-
гда возникшая усталостная трещина останавливается в своём развитии [1-3]. Это явле-
ние является характерным для деталей или образцов с концентраторами напряжений – 
галтелями, буртами, надрезами, неподвижными посадками, резьбой и рядом других ви-
дов. Но наиболее часто нераспространяющиеся трещины усталости проявляются в де-
талях с концентраторами напряжений и подвергнутых различным видам поверхностно-
го упрочнения. В связи с этим принято различать пределы выносливости образцов и 
деталей по трещинообразованию и по разрушению. Для гладких поверхностно упроч-
нённых  и неупрочнённых образцов разница между пределами выносливости по тре-
щинообразованию и по разрушению практически отсутствует. Вместе с тем для упроч-
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нённых деталей и образцов с концентраторами напряжений данные характеристики со-
противления усталости могут различаться значительно. 

Явление остановки развития усталостной трещины весьма сложно и до настояще-
го времени ещё полностью не изучено. Нераспространяющиеся трещины были обнару-
жены экспериментально на практике и в столь различных условиях циклического де-
формирования образцов из самых разнообразных материалов, что невозможно было 
объяснить их существование с позиций единого механизма. Вместе с тем имеется мно-
го исследований, в которых предложены схемы, объясняющие природу появления не-
распространяющихся трещин в частных случаях и в той или иной степени учитываю-
щие действительное распределение напряжений, деформаций и свойств материала око-
ло вершины трещины. Реально, в зависимости от конкретных условий работы детали и 
свойств материала, действует некоторое сочетание факторов, результирующее действие 
которых и приводит к остановке развития усталостной трещины. 

Сопротивление усталости материалов в общем случае зависит от трёх групп фак-
торов, связанных, во-первых, с характером напряжённо-деформированного состояния 
(НДС)  детали или образца, во-вторых, со свойствами материала, в-третьих, с воздей-
ствием окружающей среды. В основном именно с этих позиций и рассматриваются 
причины остановки роста усталостной трещины. Вместе с тем наибольшее распростра-
нение получили различные схемы, объясняющие причину существования нераспро-
страняющихся усталостных трещин изменением напряжённого состояния у вершины 
трещины в связи с её ростом. 

Отдельного внимания заслуживает рассмотрение причин остановки усталостной 
трещины с позиций линейной механики разрушения, так как в этом случае такая оценка 
результатов испытаний на усталость имеет то преимущество, что сведения, полученные 
на образцах различной конфигурации, могут быть приведены к единому сопоставимо-
му виду. В этом случае результаты испытаний любых образцов, для которых существу-
ет точное решение для определения коэффициента интенсивности напряжений, могут 
быть сопоставлены по этому параметру без каких бы то ни было ограничений. Проще в 
этом случае осуществить переход от данных, полученных на лабораторных образцах, к 
реальным конструкциям. Основным параметром, обобщающим условия нагружения 
материала при вершине трещины, является коэффициент интенсивности напряжений 
K (КИН), зависящий одновременно от уровня нагружения и длины трещины. Перепад 
(размах) этого коэффициента max minК К K    определяет скорость роста усталостной 

трещины согласно уравнению, предложенному Пэрисом [1]: 
 

 n
dt / dN C K  ,     (1) 

 
где t – длина трещины; N – число циклов нагружения; C – константа, зависящая от 
свойств материала и режима нагружения; n – показатель степени, изменяющийся в за-
висимости от свойств материала от 1 до 6. 

Экспериментально доказано [4], что существует минимальное значение K, ниже 
которого рост трещины невозможен. Зависимость отношения I ICK / K  (где IK  – интен-

сивность напряжений у вершины исходной усталостной трещины, ICK  – критическая 

интенсивность напряжений или вязкость разрушения) от числа циклов до полного раз-
рушения образца, характеризующая условия разрушения при циклическом деформиро-
вании, имеет асимптоту (рис. 1). Диаграмма на рис. 1 показана в полулогарифмических 
координатах и в предположении, что база испытаний на усталость 710бN   циклов 

нагружения. 
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Рис. 1. Зависимость исходной интенсивности напряжений от числа циклов до разрушения 

 
На практике в качестве параметра, соответствующего асимптоте на рис. 1, прини-

мают пороговое значение коэффициента интенсивности напряжений [4], которое обо-
значается thK  и является характеристикой вязкости разрушения материала совместно с 

критическим значением ICK . 

Уравнение (1) описывает среднюю (линейную) область полной диаграммы уста-
лостного разрушения, которая в большинстве случаев имеет S-образный вид (рис. 2). 

 

 
 

Рис. 2. Диаграмма усталостного разрушения в логарифмических координатах (схема):  
I, III – области низких и высоких скоростей роста трещины;  

II – область справедливости уравнения Пэриса 
 
 

Отсюда следует, что для исследования закономерностей образования нераспро-
страняющихся усталостных трещин с практической точки зрения наибольший интерес 
представляет область I низких скоростей роста трещины (рис. 2). В этом случае вполне 
обоснованно предположить, что остановка трещины может произойти, если при опре-
делённых условиях коэффициент интенсивности напряжений окажется ниже его поро-
гового значения thK . Поскольку решить подобную задачу и провести исследования с 

использованием приведённых в справочных материалах формул не представляется 
возможным, то были выбраны численные методы расчётов с использованием CAE-
систем (ANSYS). В исследовании рассматривалась трещина типа «разрыв», когда пе-
ремещения берегов трещины перпендикулярны её плоскости (тип I). 
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Постановка задачи 

Решение задачи о влиянии глубины трещины на коэффициент интенсивности 
напряжений в деталях с концентраторами напряжений невозможно выполнить некото-
рым универсальным методом. Поэтому целесообразно рассмотреть частные случаи 
остановки усталостной трещины при испытаниях. При разработке методики прогнози-
рования предела выносливости упрочнённых деталей [5-7] был исследован значитель-
ный объём результатов испытаний на усталость. На основании этих исследований ме-
тодами математической статистики было установлено, что критическая глубина нерас-
пространяющейся трещины усталости в упрочнённых деталях с концентраторами 
напряжений составляет Dtкр 0216,0 , где D – наименьший размер поперечного сече-

ния детали. Анализ результатов измерения крt  показал, что её величина определяется 

только размерами поперечного сечения детали и не зависит от материала.  
Поставлена задача определить с помощью расчётных методов закономерности 

образования нераспространяющейся трещины усталости в отдельном случае. 
 

Метод решения 

Для проведения исследования был выбран случай испытания на усталость цилин-
дрических образцов из стали 20 с полукруглым надрезом радиуса 0 0 5,   мм и диа-

метром гладкой части d = 10 мм, упрочнённых пневмодробеструйной обработкой 
(ПДО) [5]. При этом концентратор напряжений изготавливался после упрочняющей об-
работки поверхности. На представленной фотографии (рис. 3) чётко видна нераспро-
страняющаяся трещина усталости 2, которая имеет концентрическую форму, так как в 
этом случае испытания на усталость проводились при чистом изгибе с вращением об-
разцов.  

 

 
 

Рис. 3. Фрагмент излома упрочнённого дробью образца  
диаметром d= 10 мм с надрезом 0 0 5,   мм из стали 20:  

1 – надрез; 2 – нераспространяющаяся трещина; 3 – зона долома 
 
 

Отметим также, что нераспространяющаяся трещина усталости выделяется от зо-
ны долома более светлым мелкозернистым фоном по причине длительного взаимного 
притирания берегов трещины после её остановки. В неупрочнённых образцах с концен-
траторами нераспространяющиеся трещины усталости обнаружены не были.  

Расчётная часть исследований по установлению зависимости коэффициента ин-
тенсивности напряжений IK  от глубины трещины выполнялась методом конечно-

элементного моделирования с использованием расчётного комплекса ANSYS. 
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Основные результаты исследований 

В проведённом исследовании в зависимости от размера трещины изучено измене-
ние коэффициента интенсивности напряжений IK  в цилиндрических образцах диамет-

ром 10d   мм с концентратором в виде полукруглого надреза радиусом 0 0 5,   мм с 

упрочнением поверхности и без упрочнения. В среде программного продукта ANSYS 
был проведён расчёт IK  при следующих условиях:  

– решалась статическая упругая задача; 
– материал образца принимался изотропным с механическими характеристиками 

стали 20 ( 395 МПа; 522 МПа; 26 1 ; 65 9T В , % , %        ); 

– моделирование остаточного напряжённо-деформированного состояния выпол-
нено методом термоупругости [8] с использованием расчётно-экспериментальной зави-
симости осевых остаточных напряжений z  по толщине упрочнённого слоя a [5;9], 

приведённой на рис. 4. 
 
 

 
 

Рис. 4. Остаточные напряжения в гладких сплошных образцах  
диаметром d = 10 мм из стали 20 после пневмодробеструйной обработки 

 
 
 

При моделировании был использован гармонический осесимметричный конечный 
элемент типа PLANE183 объёмного НДС с восемью узлами. Граничные условия назна-
чались исходя из условия симметрии модели. На торце (без надреза) задавалась распре-
делённая нагрузка, изменяющаяся по гармоническому закону по окружности и соответ-
ствующая изгибающему моменту, который создаёт в наименьшем сечении максималь-
ные растягивающие напряжения 137,5 МПа [5]. Данное значение напряжений соответ-
ствует пределу выносливости 1 , которое было получено при испытаниях упрочнён-

ных образцов. Отметим, что предел выносливости неупрочнённых образцов составил 
120 МПа. Изменение коэффициента интенсивности напряжений IK  при увеличении 

глубины трещины t для образцов с упрочнением поверхности и без упрочнения показа-
но на рис. 5. 
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Рис. 5. Изменение коэффициента интенсивности напряжений IК  при увеличении глубины трещины  

в образцах диаметром d= 10 мм с надрезом 0 0 5,   мм из стали 20:  

1 – поверхность без упрочнения; 2 – поверхность упрочнена (ПДО) 
 
 

Значения коэффициентов интенсивности напряжений IK , приведённые на рис. 5 

в виде зависимостей 1 и 2, определялись применительно к максимальному напряжению 
при изгибе 137,5 МПа, при котором в упрочнённых образцах были обнаружены нерас-
пространяющиеся трещины усталости. Необходимо отметить, что наличие сжимающих 
остаточных напряжений в упрочнённом слое образцов с концентратором приводит к 
значительному снижению коэффициента интенсивности напряжений на рассматривае-
мом интервале размеров трещины. Вполне очевидно предположить, что это обстоя-
тельство является причиной повышения предела выносливости упрочнённых деталей 
по сравнению с неупрочнёнными.  

Из данных рис. 5 следует, что для образцов рассматриваемого размера с концен-
тратором на начальном участке роста трещины наблюдаются два экстремума коэффи-
циента интенсивности напряжений – максимальное и минимальное значения. Следует 
отметить, что в упрочнённом образце значительно выше разница (размах) между экс-
тремальными значениями. Причина такого характера зависимости IK  от размера тре-

щины для образцов с концентратором следующая. Исходное поле напряжений оказыва-
ет влияние только на напряжения, необходимые для возникновения трещины.               
В начальный период развития из-за малой длины, несмотря на очень высокий градиент 
напряжений у её вершины, трещина оказывает незначительное влияние на исходное 
поле напряжений у концентратора. Однако, начиная с некоторой глубины, при которой 
влияние концентратора ослабевает, а размер трещины становится значительным, опре-
делять дальнейшее развитие трещины начинает концентрация напряжений у её верши-
ны. Необходимым условием развития трещины является наличие в образце к этому мо-
менту напряжений, величина которых полностью определяется трещиной как концен-
тратором напряжений. В этот момент образцы с любыми концентраторами напряжений 
превращаются в образцы с одинаковым и предельно резким концентратором напряже-
ний – трещиной. Остановка роста трещины возможна в том случае, когда минимальное 
значение IK  будет меньше его порогового значения thK . Судя по характеру зависимо-
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стей рассмотренных образцов такое возможно только в образцах с концентратором и 
упрочнённой поверхностью. Приведённое на рис. 5 значение thK  принято в соответ-

ствии со справочными материалами работы [4] для конструкционных сталей. В не-
упрочнённых образцах с концентраторами нераспространяющиеся трещины усталости 
обнаружены не были. Таким образом, полученные результаты расчёта достаточно точ-
но подтверждаются результатами испытаний на усталость рассматриваемых образцов 
[5]. 

Как и в ранее проведённых исследованиях [10], установлено, что коэффициент 
интенсивности напряжений IK  достигает максимального значения при глубине трещи-

ны, равной примерно 0,02D, где D – диаметр в наименьшем сечении детали (образца). 
Отметим, что положение экстремума не зависит от того, упрочнена или неупрочнена 
поверхность образцов. Полученный результат достаточно точно согласуется с размером 
критической глубины крt  нераспространяющейся трещины усталости для сплошных 

цилиндрических образцов и деталей с концентраторами напряжений, определяемый по 
формуле крt = 0,0216D [5;6]. Из этого вытекает весьма важное определение, что крt

 
– это 

граница влияния концентратора напряжений на коэффициент интенсивности напряже-
ний IK  и, соответственно, на скорость роста усталостной трещины, но при этом ещё 

значительным остаётся влияние при вершине трещины концентрации сжимающих 
остаточных напряжений от упрочнённого слоя детали. Поэтому вполне обоснованно 
проводить оценку влияния сжимающих остаточных напряжений на приращение преде-
ла выносливости на границе, соответствующей критической глубине нераспространя-
ющейся трещины усталости крt . 

Дополнительно необходимо показать правомочность применения положений ли-
нейной механики разрушения в рассматриваемом случае, в котором при испытаниях на 
усталость были обнаружены нераспространяющиеся трещины усталости. Как известно 
[4], коэффициент интенсивности напряжений есть мера напряжений в окрестности 
вершины трещины, но он сохраняет своё значение только тогда, когда зона пластично-
сти мала. Только в этом случае можно утверждать, что степень распространения тре-
щины за цикл будет также определяться коэффициентом интенсивности напряжений. 

Выполним оценку коррекции на зону пластичности по Ирвину [11] для плоского 
деформированного состояния: 
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где *

pr  – расстояние от вершины трещины до края зоны пластичности; T  – предел те-

кучести материала. 

Для рассматриваемого случая при 395T   МПа, 
3

216 Н/ммIK   (рис. 5): 

 
0 000087*

pr ,  мм. 

 
Для глубины трещины 0 02 0 18t , D ,   мм это составляет всего 0,048%. 
На основании полученного результата можно утверждать, что положения линей-

ной механики разрушения на этапе остановки  трещины усталости будут соблюдаться. 
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Заключение 

С позиций линейной механики разрушения причиной остановки развития уста-
лостной трещины в цилиндрических образцах с надрезом и упрочнённой ПДО поверх-
ностью является падение коэффициента интенсивности напряжений IK  ниже уровня 

его порогового значения thK  на критической глубине. Результаты расчётов показали 

достаточное совпадение с результатами испытаний на усталость цилиндрических об-
разцов диаметром 10d   мм с полукруглым надрезом 0 0 5,   мм из стали 20. 

 
 

Библиографический список 

1. Кудрявцев П.И. Нераспространяющиеся усталостные трещины. 
М.: Машиностроение, 1982. 174 с. 

2. Кудрявцев П.И., Морозова Т.И. Развитие усталостных трещин в сталях в связи 
с поверхностным наклёпом // Сб. статей «Исследования по упрочнению деталей ма-
шин». М.: Машиностроение, 1972. С. 194-200. 

3. Кудрявцев П.И. Некоторые особенности строения трещин усталости в низко-
углеродистой стали // В сб.: «Повышение прочности и долговечности деталей машин». 
№ 110. М.: Машиностроение, 1969. С. 105-113. 

4. Трощенко В.Т., Покровский В.В., Прокопенко А.В. Трещиностойкость метал-
лов при циклическом нагружении. Киев: Наукова Думка, 1987. 256 с.  

5. Павлов В.Ф., Кирпичёв В.А, Вакулюк В.С. Прогнозирование сопротивления 
усталости поверхностно упрочнённых деталей по остаточным напряжениям. Самара: 
Самарский научный центр РАН, 2012. 125 с.  

6. Павлов В.Ф. Влияние на предел выносливости величины и распределения оста-
точных напряжений в поверхностном слое детали с концентратором. Сообщение I. 
Сплошные детали // Известия высших учебных заведений. Машиностроение. 1988. № 8. 
С. 22-26. 

7. Павлов В.Ф. Влияние на предел выносливости величины и распределения оста-
точных напряжений в поверхностном слое детали с концентратором. Сообщение II. 
Полые детали // Известия высших учебных заведений. Машиностроение. 1988. № 12. 
С. 37-40. 

8. Сазанов В.П., Чирков А.В., Самойлов В.А., Ларионова Ю.С. Моделирование 
перераспределения остаточных напряжений в упрочнённых цилиндрических образцах 
при опережающем поверхностном пластическом деформировании // Вестник Самар-
ского государственного аэрокосмического университета имени академика 
С. П. Королёва (национального исследовательского университета). 2011. № 3 (27), ч. 3. 
С. 171-174. 

9. Иванов С.И. К определению остаточных напряжений в цилиндре методом ко-
лец и полосок // Сб. трудов «Остаточные напряжения». Вып. 53. Куйбышев: Куйбы-
шевский авиационный институт, 1971. С. 32-42. 

10. Кирпичёв В.А., Сазанов В.П., Сургутанов Н.А., Шадрин В.К. О связи коэффи-
циента интенсивности напряжений и нераспространяющейся трещины усталости // 
Сборник материалов X Всероссийской научной конференции по механике деформиру-
емого твёрдого тела. Т. 2. Самара: Самарский государственный технический универси-
тет, 2017. С. 23-25. 

11. Броек Д. Основы механики разрушения. М.: Высшая школа, 1980. 368 с. 
 
 



Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение      Т. 17, № 1, 2018 г. 

168 

ANALYSIS OF THE MECHANISM OF FATIGUE CRACK ARREST 
IN A CYLINDRICAL NOTCHED SPECIMEN 

 
© 2018  

V. P. Sazanov Candidate of Science (Engineering), Associate Professor of the Department of 
Strength of Materials; 
Samara National Research University, Samara, Russian Federation; 
sazanow@mail.ru 

 
The phenomenon of fatigue crack arrest in surface-hardened cylindrical specimens with stress 
concentrators is examined from the perspective of linear fracture mechanics. The stress intensity 
coefficient (SIC) is considered as the criterion, its scope determines the speed of fatigue crack growth 
in the case of cyclic loading. The calculations of the study were carried out by the Finite Elements 
Modeling method using the calculation complex ANSYS. The calculation complex ANSYS that uses 
the Finite Elements Modeling method in the form of displacements was applied to determine  the stress 
intensity coefficient under bending of  cylindrical surface-hardened and non- hardened specimens with 
the  diameter of 10 mm with  a semicircular notch with the radius of 0,5 mm. It is established that the 
stress intensity coefficient has two extremes in the initial area of the fatigue crack development: the 
minimum and maximum values. The results of the calculation indicate that the minimum value of SIC 
is lower than its threshold value below which the crack does not develop in the case of a cylindrical 
surface-hardened notched specimen. This fact is in good agreement with the results of tests of these 
specimens as non-propagating fatigue cracks were revealed in these specimens only. It is also 
established that the depth of a crack is approximately 0,02 of the minimum size of the section of a 
cylindrical specimen for the maximum value of the stress intensity coefficient. The study carried out 
validates the use of the criterion of average integral residual stresses to calculate the increase of the 
endurance limit of surface-hardened specimens and parts with stress concentrators due to compressive 
residual stresses. 

Stress concentrator; non-propagating fatigue crack; linear fracture mechanics; stress intensity 
coefficient; cylindrical specimen; finite-element modeling; endurance limit. 
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Предлагается способ организации и хранения информации для формирования многомерного 
массива связанных актуальных данных, отражающих задокументированный факт 
осуществления хозяйственных операций в едином информационном пространстве. 
Раскрывается суть предлагаемого способа, основанная на структурировании данных, 
соответствующих первичным документам, детализированных до логически завершённых 
хозяйственных операций и имеющих жёсткие связи между собой. Описывается опыт создания 
автоматизированной системы управления на базе разработанного способа организации и 
хранения данных о хозяйственной деятельности. Предлагается использовать полученный 
массив структурированных данных для интеграции с функциональными учётными системами, 
служащими для автоматизации основных процессов в управлении предприятием, на базе 
формируемой OLAP-системы. Приводятся примеры внешних воздействий на 
автоматизированные системы управления и пути устранения возникающих при этом проблем. 
Показывается решение задачи о сопряжении в управленческом учёте бюджета доходов и 
расходов и бюджета движения денежных средств. Делаются выводы о положительном эффекте 
внедрения автоматизированной системы управления предприятием на основе разработанного 
способа организации и хранения фактических данных о покупках, продажах и собственных 
затратах и их связи с функциональными автоматизированными системами. 

Автоматизированная система управления предприятием; OLAP-система; связь первичных 
документов; единое информационное пространство. 
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Для принятия взвешенных и своевременных управленческих решений на пред-
приятиях ракетно-космической отрасли (РКО) необходимо иметь постоянное наличие 
актуальной и непротиворечивой информации о состоянии всех проходящих в органи-
зации процессах. Для создания такой возможности нужно внедрять на предприятиях 
системы, позволяющие проводить аналитическую обработку больших объёмов данных 
в реальном времени. Такие системы, как правило, основаны на OLAP-решениях (Online 
Analytical Processing), представляющих собой мощную технологию обработки и иссле-
дования данных. Системы, построенные на основе технологии OLAP, предоставляют 
практически безграничные возможности по составлению отчётов и выполнению слож-
ных аналитических расчётов. OLAP-системы нашли своё применение во многих вопро-
сах управления организацией: экономическое и финансовое планирование, бюджетиро-
вание, подготовка финансовой отчётности, анализ работы, хранение данных. При до-
статочно хорошо развитых системах планирования, интегрированных с OLAP-
системами, можно решать такие вопросы как управление эффективностью бизнеса, 
стратегическое планирование, прогнозирование развития, имитационное моделирова-
ние внешней и внутренней среды организации [1]. 
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В основе работы OLAP-системы лежит обработка многомерных массивов данных. 
Многомерные массивы устроены так, что каждый элемент массива имеет множество 
связей с другими элементами. Пользователь OLAP-системы получает необходимые 
данные в структурированном виде в соответствии со своим запросом [1]. Чтобы сфор-
мировать многомерный массив, OLAP-система должна получить исходные данные из 
функциональных систем, поддерживающих соответствующие процессы. Наполнение 
может происходить автоматически или через внешний ручной ввод обработанных дан-
ных. Это утверждение действительно, если речь идёт о приобретаемых у сторонних 
производителей информационных системах автоматизации различных процессов, в том 
числе и OLAP-решение. При таком варианте построения автоматизированной системы 
управления предприятием (АСУП) OLAP-система наполняется и поддерживается пу-
тём регламентированной перегрузки подготовленных данных из функциональных под-
систем в заранее спроектированное хранилище данных с определённой структурой, по-
средством чего осуществляется интеграция этих подсистем. При комплексной автома-
тизации процессов управления предприятием одним разработчиком программного 
обеспечения (ПО) основой OLAP-системы может являться единое информационное 
пространство (ЕИП) со структурированными связанными базовыми данными, которое 
можно создать при интеграции различных учётных систем, отвечающих за определён-
ные процессы в системе управления предприятием. Хорошо спроектированное и пра-
вильно организованное ЕИП даёт возможность анализировать актуальную, связанную, 
непротиворечивую информацию по различным аналитическим признакам, что напря-
мую влияет на повышение качества и своевременность управленческих решений.  

Основа управленческих решений высшего менеджмента находится в непрерыв-
ном анализе хозяйственной деятельности предприятия с учётом влияния внешней и 
внутренней сред. Данные о протекающих на предприятии бизнес-процессах хранятся и 
учитываются в различных информационных системах, соответствующих логике про-
цессов. Обычно для предприятий РКО классическими функциональными автоматизи-
рованными системами являются: 

 PM-система (англ. Project Management) – управление проектами; 
 MES-система (англ. Manufacturing Execution System) – управление производ-

ственными процессами; 
 PDM-система (англ. Product Data Management) – управления данными об изде-

лии; 
 SCM-система (англ. Supply Chain Management) – управления цепями поставок; 
 CRM-система (англ. Customer Relationship Management) – управление отноше-

ниями с клиентами; 
 ERP-система (англ. Enterprise Resource Planning) – планирование ресурсов 

предприятия; 
 PLM-система (англ. Product Lifecycle Management) – управления жизненным 

циклом продукции. 
Системы управления проектами и MES отвечают за стратегические, календарные 

и оперативные планы достижения поставленных целей, в ERP аккумулируются данные 
о всевозможных ресурсах предприятия и планы по содержанию их в надлежащем со-
стоянии. В этих системах рождаются различные потребности, имеющие прямое и кос-
венное отношение к достижению поставленных целей. Обеспечение же необходимыми 
потребностями фиксируется в системах SCM и CRM и поддерживается системами эко-
номического планирования и финансового контроллинга. В PDM хранятся документы с 
результатами создания основного продукта, являющиеся объектами учёта, а PLM-
система является обобщающей для всех разнотипных данных и предназначена для объ-
единения информации о хозяйственных операциях по проекту и результатов деятель-
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ности с понятием жизненного цикла создаваемой продукции. Данные о результатах хо-
зяйственной деятельности всего предприятия в денежном выражении учитываются и 
хранятся в системе бухгалтерского учёта, организованного по заранее определённым 
правилам, в утверждённых на законодательном уровне нотациях. В бухгалтерском учё-
те хранится весь факт достижения намеченных планов и генерируется унифицирован-
ная отчётность для контролирующих органов. Оперативные управленческие решения, 
как правило, лежат в плоскости управления текущей хозяйственной деятельностью и 
взаимоотношениями с контрагентами, имеют вес в денежном эквиваленте и рассматри-
ваются через призму системы управления проектами. 

В распространённых автоматизированных системах принятия решений основны-
ми источниками информации для анализа работы предприятия и взаимоотношений с 
контрагентами служат: бухгалтерский баланс, приложения к балансу, оборотные ведо-
мости, карточки аналитического учёта, первичные документы, журналы-ордера и ведо-
мости синтетического учёта, другие отчётные формы. Эти отчётные формы показывают 
агрегированное состояние деятельности за определённый период и не позволяют оце-
нить эффективность управления по конкретным продуктам [2-4]. Для анализа финансо-
во-экономической деятельности предприятия в разрезе проектов, договоров, контр-
агентов, статей бюджетного плана и других аналитических регистров в обычных авто-
матизированных системах бухгалтерского учёта требуется большое количество анали-
тических признаков с различных участков учёта, отвечающих за ввод первичных дан-
ных. Как правило, для анализа в бухгалтерском учёте необходимо иметь сальдо по ана-
литическим счетам и набор первичных документов текущего периода. При таком под-
ходе анализ осложняется тем, что в бухгалтерском учёте есть регламент обработки до-
кументов и формирования сальдо, первичные документы представляют собой разные 
сущности со своими принципами хранения и обработки данных, аналитика в бухгал-
терских счетах трудно поддерживается. 

Для принятия своевременных управленческих решений, у которых, как правило, 
есть денежная оценка, необходимо иметь возможность получать актуальную непроти-
воречивую информацию из одного источника, интегрированного со всеми функцио-
нальными учётными системами. Чтобы иметь возможность оперативно ориентировать-
ся во всех системах, нужно структурировать данные о проходящих процессах и разра-
батывать инструменты для поддержания и анализа полученного многомерного массива. 
В качестве базы для создания многомерного массива, чтобы не поддерживать искус-
ственно созданные сущности, целесообразно выбрать данные, отождествлённые с пер-
вичными документами о взаимоотношениях с контрагентами, и данные о затратах на 
собственные работы, на которых строится управленческий, бухгалтерский и налоговый 
учёты. Важно, чтобы бухгалтерский учёт и налоговый учёт строились на данных из 
CRM, SCM, MES-систем и имели с ними устойчивые связи, не позволяющие допуще-
ние разногласий на различных участках учёта соответствующих информационных си-
стем. Эти же связи во многом определяют хозяйственные операции и соответствующие 
им бухгалтерские проводки. Внося требуемые аналитические признаки в первичные 
документы и в бухгалтерские проводки, можно структурировать данные, тем самым 
подготавливая их для последующего анализа. А при применении определённого спосо-
ба связывания первичных документов можно получить стабильный куб данных, подхо-
дящий для всестороннего анализа.  

При проектировании OLAP-системы для предприятий РКО с описанными выше 
параметрами разработан способ организации ЕИП, в котором есть возможность прово-
дить оперативный анализ хозяйственной деятельности для принятия своевременных 
управленческих решений. Разработанный способ организации, хранения и увязки дан-
ных, отражающих факт совершения различных хозяйственных операций на предприя-



                    Информатика, вычислительная техника и управление 

173 

тии, лёг в основу ПО обработки первичных документов. Суть способа состоит в том, 
что весь финансово-хозяйственный учёт на предприятии условно делится на два 
направления.  

Первое – это затраты на собственные или внутренние работы, преимущественно с 
ресурсами, и трансформация объектов учёта из одного состояния в другое с денежной 
оценкой. Внутренние затраты, как правило, рассчитываются по установленным норма-
тивам, стабильны, аккумулируются в бухгалтерском учёте. Для анализа этих затрат 
данные о них нужно хранить с достаточной детализацией и с необходимой аналитикой. 
Эти структурированные данные являются одной из частей многомерного массива 
OLAP-системы.  

Второе – это взаимоотношения со сторонними организациями с денежной оцен-
кой. Это то поле деятельности, на котором управленческие решения рассматриваются 
ежедневно. Такого рода решения принимаются с учётом актуальной информации о те-
кущих обязательствах из функциональных систем планирования и ограничениях из си-
стем финансового контроллинга. Эта часть OLAP-системы содержит в себе информа-
цию о взаимоотношениях с контрагентами, для структурирования которой определены 
условные сущности: 

1. «Продажа» – товары, работы, услуги, которые предприятие продаёт и за кото-
рые предприятию платят денежные средства, и приравненные к ним обязательства.  

2. «Покупка» – товары, работы, услуги, которые предприятие приобретает для со-
здания объектов продажи и за которые предприятие платит денежные средства, и при-
равненные к ним обязательства. 

Помимо чистых покупок и продаж выделяются ещё такие сущности, как взаимо-
зачёты и давальческое сырьё, но эти процессы реализуются в рамках описанных сущ-
ностей «Покупка» и «Продажа» с некоторыми допущениями и взаимосвязями. 

Финансово-хозяйственные отношения с контрагентами осуществляются по дого-
ворам. Для сущности «Продажа» – это договоры с заказчиками, которым предприятие 
продаёт результаты своей деятельности, а для сущности «Покупка» – это поставщики 
материалов, ресурсов, покупных изделий, работ и услуг, необходимых для создания 
объектов продажи. Затраты на само производство этих объектов продажи фиксируются 
в учёте собственных работ в разрезе заказов, открытых в системе управления проекта-
ми, где для внешних заказов основаниями служат договоры с заказчиками. Внутренние 
заказы учитывают затраты на обслуживание и развитие инфраструктуры предприятия, 
регистрируются в системе управления вспомогательным производством. Связывая в 
рамках разработанного способа отражения первичных документов по покупкам, про-
дажам и собственным затратам, получаем выстроенный детализированный управленче-
ский учёт. Связь осуществляется посредством увязки договора с заказчиком с догово-
рами с поставщиками через открытый заказ в интегрированной системе управления 
проектами. В бухгалтерском учёте происходит контроль и фиксирование тех же хозяй-
ственных операций с той же аналитикой со связкой с первичными документами. При 
применении разработанного способа связи первичных хозяйственных операций в бух-
галтерском и управленческом учёте отпадает необходимость держать в каждой из них 
полный набор аналитик, связанных с приходом, расходом и внутренним переделом. 
Эти данные легко найти и проанализировать в многомерном массиве OLAP-системы. 
При таком подходе актуальность данных поддерживается в одном месте – там, где 
рождается первичный документ. 

Для автоматизированного определения принадлежности первичных документов и 
бухгалтерских проводок проходящим на предприятии процессам, необходимо увязы-
вать соответствующие им информационные потоки с учитываемыми документами. 
Вышеописанный способ организации и хранения данных лёг в основу алгоритма для 
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создания на АО «ИСС» автоматизированной системы учёта финансово-экономических 
задач. Разработанная система связывает оба направления финансово-хозяйственного 
учёта с управленческим и бухгалтерским учётом, в основе которых лежат детализиро-
ванные хозяйственные операции с необходимой аналитикой и фиксированные связи 
между ними, образуя многомерный массив структурированных данных или OLAP-
решение. 

В АСУП эти процессы и соответствующие им информационные потоки для эф-
фективного функционирования необходимо объединить в один сквозной процесс [5] и 
контролировать правильность и полноту увязки данных в хранилищах базы данных 
(БД) через специальные интерфейсы ввода данных. 

Для поддержания процесса формирования структурированного массива данных 
при автоматизации финансово-экономической части автоматизированной системы 
управления предприятием разработаны основные модули «Покупки» и «Продажи». 
Здесь вводятся, регистрируются и учитываются все первичные документы, осуществ-
ляется контроль их исполнения. Основной целью этих модулей является создание еди-
ного информационного пространства посредством «связи» первичных документов 
между собой. Документы связываются по принципу принадлежности друг другу, где 
один документ является основанием для порождения другого, либо документы являют-
ся двумя концами одной хозяйственной операции. Документы увязываются как полно-
стью, так и частично на сумму, отождествляющую вес в денежном выражении той или 
иной хозяйственной операции. Актуальные связи документов хранятся в таблицах базы 
данных и поддерживаются через интерфейсы пользователей с набором правил и огра-
ничений, соответствующих разработанной логике. В результате формируется ЕИП, со-
держащее актуальную и непротиворечивую информацию о состоянии всех хозяйствен-
ных операций, имеющих в своём основании хотя бы один из перечисленных первичных 
документов. Это позволяет проводить анализ деятельности предприятия через финан-
сово-экономическое отражение бизнес-процессов в реальном времени, что повышает 
прозрачность и точность в управлении. Создаётся аналитическая база для принятия 
своевременных и обоснованных управленческих решений, а также осуществляется 
предварительный финансовый контроль на правомерность осуществления финансовых 
операций и их характеристик. Экономятся временные ресурсы и, как следствие, повы-
шается мобильность и эффективность управления. 

ЕИП, образованное модулями «Продажи» и «Покупки», представляет собой хра-
нилище структурированных данных, соответствующих первичным документам, дета-
лизированных до логически завершенных хозяйственных операций и имеющих жёст-
кие связи между собой. Связи документов и детализация осуществляются через специ-
альные программные средства, контролирующие логику учётной политики предприя-
тия и ограничения на проведение операций. Учёт хозяйственных операций в модулях 
«Продажи» и «Покупки» осуществляется в разрезе договоров с заказчиками и исполни-
телями соответственно. При таком способе организации и хранения информации каж-
дая строка данных представляет собой законченную хозяйственную операцию, произ-
ведённую на определённую сумму с определёнными аналитическими признаками: про-
ект, договор с контрагентом, статья бюджетного планирования, валюта, вид продукции, 
назначение платежа и другие. Если в строке более одного документа, то это рассматри-
вается как набор хозяйственных операций с одной аналитикой. Наличие определённых 
документов, их атрибуты и аналитические признаки в информационном пространстве 
дают полную информацию для анализа финансово-хозяйственной деятельности с 
контрагентами на предприятии. 

В результате реализации описываемого способа структурирования вносимой ин-
формации анализ кредиторской и дебиторской задолженности предприятия с контр-
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агентами легко делается на основании данных из модулей «Покупки» и «Продажи». По 
своей сути анализ сводится к формированию различных срезов данных по множествен-
ным критериям. Так, для получения кредиторской задолженности в модуле «Покупки» 
нужно найти информацию о полученных и неоплаченных товарах, работах, услугах, а 
для получения дебиторской задолженности в модуле «Продажи» нужно найти инфор-
мацию о поступивших в реализацию и неоплаченных товарах, работах, услугах. Так же 
анализируется информация по авансам, выданным и полученным [1]. Используя в па-
раметрах поиска классификационные признаки внутренней учётной политики и ин-
формацию из договоров и бюджетных статей, в рамках которых ведётся хозяйственная 
деятельность, можно оперативно получить глубоко детализированную «картину» взаи-
моотношений с контрагентами в реальном времени, не дожидаясь, когда документы 
будут проведены через бухгалтерский учёт и появится определённая отчётность. 

Связывая разнотипную информацию между собой разработанным способом и 
маркируя строки в базе данных необходимой аналитикой, производим организацию 
многомерного массива и структурирование базовых данных, на которых строится внут-
ренний учёт. Значение суммы связи в каждой строке показывает вес в денежном экви-
валенте каждого набора аналитики, характеризующего минимальные (единичные) ло-
гические хозяйственные операции. И чем больше аналитических признаков использо-
вано в учёте, тем проще формировать отчётность для внешних потребителей. При та-
ком подходе структурирования и хранения данных на сервере БД отпадает необходи-
мость иметь различные решения, выполняющие функции SCM и CRM-систем. Любой 
факт совершения какой-либо хозяйственной операции можно запросить из сформиро-
ванного ЕИП, организованного в виде OLAP-системы.  

Внедрив на предприятии такого рода OLAP-решение – автоматизированную си-
стему хранения и анализа финансово-экономической информации, на её основе можно 
достраивать информационные подсистемы, предназначенные для управления процес-
сами планирования, оптимизации и контроля, те системы, в которых рождаются, учи-
тываются и согласовываются данные, предшествующие первичным документам. Нали-
чие таких подсистем на предприятиях зависит, как правило, от уровня развития систе-
мы управления в целом и от объёмов выполняемых работ. Зачастую эти подсистемы на 
предприятиях используются как отдельные решения и требуют постоянного ввода дан-
ных из предшествующих источников. К таким подсистемам относятся системы управ-
ления проектами, производством, ресурсами, закупками, системы бюджетирования. 
Если же разработанную OLAP-систему использовать в качестве фундамента, на кото-
ром строится АСУП, то на его базе можно интегрировать типовые функциональные 
информационные подсистемы, охватывающие и детализирующие основные бизнес-
процессы в управлении предприятием [6-8].  

Функциональные системы отвечают за определение сути потребностей, их объё-
мов и сроков появления необходимых ресурсов в виде товаров, работ и услуг в рабочем 
процессе. В этих системах планируется создание объектов учёта и продажи и форми-
руются затраты на их производство. Для корректной увязки плановых величин с фак-
тическими в ЕИП важно создаваемые объекты учёта в базе данных детализировать с 
учётом требуемой аналитики, тем самым организуя вторую сторону OLAP-системы, 
отвечающую за план обеспечения предприятия необходимыми ресурсами. Организо-
ванная на таких принципах OLAP-система, увязанная через аналитические признаки с 
системой управления проектами, берёт на себя функции MES-, ERP-, SCM- и CRM-
систем. Развивая АСУП в этой же парадигме, можно легко увязать информацию о пла-
новых и фактических показателях затрат и выручки для объекта учёта с системой 
управления данными об изделии (PDM), после чего созданная OLAP станет значитель-
ной частью PLM-системы, отвечающей за управление жизненным циклом продукции. 
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При такой организации и хранении актуальных данных в OLAP-системе решается 
задача сопряжения основных форм представления информации в управленческом учё-
те: бюджет доходов и расходов (БДР) и бюджет движения денежных средств (БДДС), 
так как они основаны на едином источнике данных о факте совершенных хозяйствен-
ных операций с денежной оценкой. Плановые цифры для этих бюджетов должны по-
ставляться из функциональных систем планирования различных процессов на предпри-
ятии. Связь двух главных бюджетных форм по фактическим показателям предоставляет 
возможность проводить анализ эффективности работы на определённый момент вре-
мени предприятия в целом [9; 10]. 

Большим преимуществом поддержания такого рода ЕИП является возможность 
массового дополнения или перекодирования информации при появлении возмущаю-
щих воздействий из нестабильной внешней среды в виде новых условий, законов и 
требований: можно масштабировать и видоизменять данные при появлении новых кри-
териев оценки, группировки или детализации учитываемых событий. К таким факторам 
также относятся постоянно меняющиеся правила сдачи различной отчётности, а также 
часто вводимые новые правила организации хозяйственной деятельности и справочни-
ки федерального значения. 

Достоверность данных в системе поддерживается самими пользователями и кон-
тролируется средствами автоматизированной системы. Система спроектирована так, 
что любая информация вносится один раз в месте возникновения, в дальнейшем разви-
вается, дополняется, детализируется и проверяется на различных участках учёта и кон-
троля. Отчётность в различных бизнес-процессах строится на введённых в ЕИП данных 
о первичных документах, являющихся отражением этих сущностей. Построенная таким 
образом OLAP-система становится основополагающей для управленческих решений, 
так как основана на реальных данных из первичных документов и отражает факт со-
вершаемой хозяйственной деятельности. При интеграции с функциональными систе-
мами появляется возможность формировать планируемые показатели в нотациях, под-
ходящих для анализа деятельности предприятия в реальном моменте времени. В запро-
сах к БД плановые показатели можно сопоставлять с фактическими через аналитиче-
ские признаки, хранящиеся в унифицированных структурах первичных документов, 
проводя тем самым план-факт анализ и расширяя границы OLAP-системы в сторону 
планирования.  

При таком подходе в функциональных учётных системах закрепляется ответ-
ственность внутри предприятия за выполнение тех или иных работ, направленных на 
достижение общей цели – создание конечного продукта. Привязанный к планируемым 
операциям факт выполнения даёт возможность оценить работу ответственных подраз-
делений в привычных для управленца нотациях с денежной составляющей. 

Организация ЕИП финансово-экономических процессов на основе увязки унифи-
цированных первичных документов с функциями частичного учёта для отражения сути 
хозяйственных операций даёт возможность создания на предприятии всеохватывающей 
автоматизированной системы учёта фактических показателей хозяйственных операций 
с минимальными затратами на её развертывание и сопровождение. Развитие же АСУП 
в функциональных направлениях, повышающих детализацию и качество планирования, 
зависит от наличия требований контролирующих органов и необходимости в этом у 
высшего менеджмента. При увязывании текущей информации из различных процессов 
с проектом в АСУП появляется возможность поднимать текущую информацию на 
высший уровень принятия решений. Этим повышается оперативность влияния на ход 
реализации проектов, повышается точность планирования процедур закупки, бюджетов 
доходов и расходов и движения денежных средств, осуществляется предварительный 
контроль расходования денежных средств.  
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О целесообразности разработки АСУП на основе описанного способа формирова-
ния OLAP-системы можно судить по следующим результатам внедрения на АО «ИСС».   

Численность сотрудников отделов, обрабатывающих основной объём информа-
ции, практически не увеличилась при значительном увеличении объёма обрабатывае-
мых документов.  

Значительное увеличение внешних запросов от контролирующих органов не при-
вело к пропорциональному увеличению числа сотрудников, работающих в этом сег-
менте.  

Несмотря на постоянное увеличение количества внешних запросов и проверок, 
имеющиеся сотрудники справляются с подготовкой отчётности, поскольку базовые де-
тализированные и структурированные данные хранятся в созданной OLAP-системе и 
имеют достаточную аналитику. 

Поскольку разработанное OLAP-решение позволяет не увеличивать штат работ-
ников финансово-экономического направления, а разработка собственного ПО для 
АСУП избавляет от необходимости постоянных затрат на информационные техноло-
гии, то экономию предприятия можно оценить в 70 миллионов рублей в год.  
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The article proposes a way of organizing and storing information to generate a multidimensional array 
of related current data that reflect a documented fact of performing economic operations in a common 
information space. The proposed method is based on structuring the data conforming to primary 
documents, detailed to logically complete economic operations and rigidly interconnected. The essence 
of the method is discussed in the paper. The experience of creating an automated control system on the 
basis of the developed method of organizing and storing data on economic activity is described. We 
propose to use the resulting array of structured data for integration with functional accounting systems 
to automate basic processes in enterprise management on the basis of the generated OLAP system. 
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described. Conclusions about the positive effect of introducing an automated system of enterprise 
management based on the developed method of organizing and storing actual data about purchases, 
sales and own expenses, as well as their relationship to functional automated systems are drawn. 
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