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Статья посвящена повышению эффективности силовой установки беспилотного летательного 
аппарата за счёт применения криогенного топлива. Обосновано, что создание силовой 
установки основывается на комплексном подходе к системе «Летательный Аппарат – Силовая 
Установка – Топливо» и обеспечивает существенное достижение показателей совершенства по 
критериям высокого уровня (часовой (километровый) расход топлива, дальность, 
продолжительность полёта и т.д.) Анализ энергетических свойств некоторых видов 
авиационных топлив показал, что газовые топлива по своим свойствам в основном превосходят 
жидкие, кроме одного – низкой плотности, что требует большого объёма топливных баков. В 
качестве прототипа выбран беспилотный летательный аппарат Ту-143 «Рейс», оснащённый 
одноконтурным турбореактивным двигателем ТР3-117. Решена оптимизационная задача 
исследования, заключающаяся в определении пригодности двигателя, предназначенного для 
эксплуатации на керосине, к эксплуатации на пропане по основным параметрам рабочего 
процесса при условии сохранения возможных условий полёта. Полученные высотно-
скоростные характеристики свидетельствуют о том, что перевод двигателей с керосина на 
криогенный пропан возможен без изменения его конструкции с модернизацией камеры 
сгорания и отдельных элементов топливной автоматики. 

Криогенное топливо; пропан; беспилотный летательный аппарат 

Цитирование: Колесников А.С., Грасько Т.В., Разносчиков В.В.  Повышение эффективности силовой установки 
беспилотного летательного аппарата за счёт применения криогенного топлива  // Вестник Самарского универси-
тета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение. 2020. Т. 19, № 3. С. 7-17.   
DOI: 10.18287/2541-7533-2020-19-3-7-17 

 
Введение 

Анализ развития современного авиадвигателестроения показывает, что возмож-
ности повышения топливной экономичности газотурбинных двигателей (ГТД) как теп-
ловых машин вышли на технический предел. Повышение коэффициента полезного 
действия основных элементов, компрессора, газовой турбины, увеличение полноты 
сгорания топлива и т.п. на 2 – 3% является сложной технической проблемой [1; 2].  
В условиях конкурентной борьбы с зарубежными разработчиками авиатехники в граж-
данской сфере и существенного усиления боевой эффективности авиатехники в воен-
ной сфере требуется поиск кардинальных, с позиции науки, фундаментальных техниче-
ских решений. 

Сейчас важно выполнять разработку авиадвигателей в системном подходе. Реше-
ние научно-технических задач в составе химмотологической системы «Летательный 
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Аппарат – Силовая Установка – Топливо» (ЛА-СУ-Т) обеспечит существенное дости-
жение показателей совершенства по критериям высокого уровня (часовой (километро-
вый) расход топлива, дальность полёта и т.д.) [3; 4]. Одним из путей повышения эф-
фективности системы «ЛА-СУ-Т» является переход на альтернативное топливо. В раз-
резе понятия «альтернативное топливо» уместно добавить тот факт, что эти топлива 
могут быть не только известными веществами (водород, метан, пропан и т.п.), но и со-
здаваемыми (синтезированными для специальных задач). В настоящее время активно 
ведутся работы по созданию альтернативных синтетических жидких и твёрдых топлив 
[5 – 12].  

Анализируя возможные пути использования криогенного топлива, становится яс-
но, что авиадвигателестроители обязаны использовать в схеме двигателя все его эксер-
гетические возможности. В этом случае как минимум топливная эффективность систе-
мы ЛА-СУ-Т будет на уровне не достижимом на традиционном авиационном керосине 
[13 – 15]. 

 
Постановка задачи 

В настоящее время наиболее широкое распространение в качестве топлива для 
турбореактивных двигателей (ТРД) получили авиационные керосины различных марок 
(в России ТС-1 и РТ, за рубежом JetA-1 и др.). Авиационный керосин имеет широкий 
фракционный состав с температурой кипения компонентов от 120 до 280°С и большое 
количество примесей (смолы, сернистые соединения, оксиды металлов и др.).  

Процесс горения в таком случае состоит из большого числа элементарных реак-
ций. Поэтому даже с учётом высокой полноты сгорания топлива в основной камере 
сгорания ( г  0,97 … 0,98) выбросы сажи, оксидов азота, несгоревших углеводородов, 

дыма могут быть значительными. 
Выбросы вредных веществ от двигателей являются фактором загрязнения окру-

жающей среды и поэтому нормируются Международной организацией гражданской 
авиации ICAO. Также на поверхности газовоздушного тракта образуется нагар, что 
приводит к сокращению ресурса двигателя. Для двигателей ЛА военного назначения 
дымность выходящих газов приводит к увеличению тепловой заметности. 

Решить эту проблему возможно путём применения топлив с более однородным 
фракционным составом, более низкой температурой кипения компонентов. Этому 
условию соответствуют газообразные топлива – метан, пропан, бутан и их смеси [16]. 

В табл. 1 приведены энергетические свойства некоторых видов топлив [17]. 
 

Таблица 1. Энергетические свойства некоторых видов топлив 

Топливо 
Содержание 

кипТ , К 293 , 

кг/м3 
89 , 

кг/м3 
uH , 

МДж/кг 
uh , МДж/м3 0L  

С, % Н, % 
ТС-1 

ГОСТ 10227-2013 
0,86 0,14 423 ÷ 523 775 – 42,9 33247,5 14,7 

РТ 
ГОСТ 10227-2013 

0,86 0,14 408 ÷ 553 775 – 43,1 33402,5 14,7 

Метан 
ГОСТ Р 52087-2003 

0,75 0,25 –111,5 0,717 415 49,9 35,8/20708,5 17,2 

Пропан технический 
ГОСТ Р 52087-2003 

0,81 0,19 –231,1 1,93 725 46,4 89,5/33640,0 15,7 

 
В табл. 1 обозначено: C – относительная массовая доля углерода; H – относитель-

ная массовая доля водорода; кипТ  – температура кипения; 293  – плотность при 
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293 КТ  , 0,1p   МПа; 89  – плотность при 89 КТ  , 0,1p   МПа; uH  – низшая 

удельная теплота сгорания; uh  – энергоёмкость топлива; 0L  – стехиометрический ко-

эффициент. 
Из анализа данных табл. 1 можно сделать вывод, что газовые топлива по своим 

свойствам в основном превосходят жидкие, кроме одного – низкой плотности, что тре-
бует большого объёма топливных баков, а для летательного аппарата это неприемлемо. 

Выходом может служить хранение газового топлива на борту ЛА в криогенном 
состоянии. Из табл. 1 видно, что при температуре 89 К плотность пропана оказывается 
сравнимой с керосином (меньше на ~6,5%), а большей удельной теплоты сгорания 
энергоёмкость топлива оказывается несколько выше (на ~1,1%). 

Важно отметить, что хранение на борту ЛА криогенного топлива повлечёт за со-
бой усложнение топливной системы, увеличение её габаритных размеров и массы. Но, 
например, на беспилотном ЛА, при отсутствии экипажа и систем обеспечения его дея-
тельности, это не критично. 

Наличие на борту ЛА криогенного топлива кроме указанных недостатков имеет и 
положительные стороны. Так, энергия топлива, до его сжигания, может быть использо-
вана для работы вспомогательных систем и агрегатов, а его высокий хладоресурс мо-
жет быть реализован в термодинамическом цикле для охлаждения узлов двигателя и 
ЛА.  

Выбор и обоснование криогенного топлива можно сделать только в результате 
комплексного анализа системы «ЛА-СУ-Т». Это длительный и трудоёмкий процесс, 
поскольку потребуется создание нового ЛА и новой СУ. Для снижения затрат проверку 
и отработку новых идей можно осуществлять на базе уже существующих технических 
решений и изделий в несколько этапов, постепенно приближаясь к окончательному об-
лику. 

Наиболее сложным элементом системы «ЛА-СУ-Т» является ГТД. По этой при-
чине возникает необходимость оценки пригодности существующих ГТД для примене-
ния газового топлива. Безусловно, для работы на газообразном топливе потребуется 
замена штатных камер сгорания и изменение топливной аппаратуры. Для того, чтобы 
выяснить потребуется ли изменение или доработка остальных элементов ГТД, необхо-
димо провести исследования в несколько этапов. 

Первый этап – параметрические исследования тягово-экономических характери-
стик двигателя на штатном и криогенном топливе.  

Второй этап – решение оптимизационной задачи для рассматриваемого ГТД с це-
лью определения оптимальных параметров рабочего процесса. 

В качестве прототипа выбран беспилотный ЛА – Ту-143 «Рейс», оснащённый од-
ноконтурным ТРД ТР3-117 (рис. 1). 

Для параметрических исследований характеристик ГТД с различными типами 
топлив была создана математическая модель первого уровня сложности [18].  
 
 

а 
 

б 
 

Рис. 1. Ту-143 «Рейс» (а) и ТРД ТР3-117 (б) 



Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение      Т. 19, № 3, 2020 г. 

10 

Решение задачи и её анализ 

Расчёт выполняется в последовательности, соответствующей протеканию физиче-
ских процессов в газовоздушном тракте двигателя. Параметры рабочего тела опреде-
ляются поэтапно от сечения к сечению, начиная от входа в воздухозаборник (сечение  
в-в) и заканчивая срезом реактивного сопла (сечение с-с) рис. 2. 

На расчётном (стендовом) режиме проводится термогазодинамический расчёт и 
определяются геометрические параметры двигателя и характеристики элементов. 

В качестве исходных данных для расчёта принимаются: расход воздуха через дви-
гатель вG  9,1 кг/с; значение степени повышения давления в компрессоре *

к  9,6; 

КПД компрессора мех  0,86; температура газа перед турбиной *
г maxТ  1260 К; коэффи-

циенты восстановления полного давления во входном канале вх  0,95; в камере сго-

рания кс  0,98; в сопле с  0,99; величины отборов мощности отб  0,01 и воздуха 

тg  0,07; отбg  0,01 от двигателя при нулевых высоте и скорости полёта (стендовые 

условия). Режим работы ГТД задаётся значением относительной частоты вращения ро-
тора. 

Последовательность действий при моделировании нерасчётного режима работы 
аналогична расчётному. В качестве неизвестных системы уравнений, представленной 
ниже, приняты относительные значения *

к , *
гТ  и *

т : 
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где ( )f x  – невязки; кN  – потребная мощность компрессора; тN  – располагаемая мощ-

ность турбины; вG  – расход воздуха на входе в двигатель; крG  – расход воздуха через 

критическое сечение сопла; кG  – расход воздуха на выходе из компрессора; тG  – рас-

ход воздуха на выходе из турбины; мех  – механический КПД ротора; отб  – относи-

тельный отбор мощности от ротора; тg  – относительный отбор воздуха на охлаждение 

турбины; отбg  – относительный отбор воздуха на нужды ЛА. 

Схема расходных и механических связей элементов ТРД приведена на рис. 2. 
При моделировании рабочего процесса ТРД ТР3-117 приняты следующие основ-

ные допущения: 
– исходя из условий применения ЛА, моделировался только максимальный режим 

работы двигателя; 
– высота полёта изменяется от 0 до 1000 м, максимальная скорость 850…700 км/ч; 
– топливом являются керосин ТС-1 и пропан, топливная система обеспечивает 

подачу пропана в газообразном состоянии; 
– полнота сгорания для керосина г  0,98 и для пропана г  0,99; 

– максимальная температура газа перед турбиной 1320 К; 
– хладоресурс топлива в термодинамическом цикле ГТД не реализуется. 
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Рис. 2. Схема механических и расходных связей элементов ТРД 

 
 
 
 

 

 
 
 
 
 

Удельная теплота сгорания топлива и стехиометрические коэффициенты заданы 
согласно табл. 1. 

Результатом моделирования являются высотно-скоростные характеристики 
(рис. 3, 4). 
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Рис. 3. Высотно-скоростные характеристики ТРД, тяга P 
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При оценке традиционных схем удельный расход топлива ГТД, работающих на 

авиационном керосине, имеет строгую обратную пропорциональность по отношению к 
теплотворной способности топлива. Таким образом, при увеличении теплоты сгорания 
топлива на 7,5% удельный расход снизится на эту же величину. 

Но при переходе на топлива, долевая составляющая водорода в которых больше, 
чем в керосине (согласно табл. 1), снижение удельного расхода топлива не имеет стро-
гую обратную пропорциональность по отношению к теплотворной способности топли-
ва.  

По представленным на рис. 4 зависимостям можно установить, что удС  снижается 

в среднем на 5,8 – 6,1% в зависимости от высоты полёта, причём наибольшее снижение 

удС  приходится на большие высоты. Объясняется это тем, что продукты сгорания про-

пана имеют более высокую работоспособность (газовую постоянную и теплоёмкость 
при постоянном давлении), что приводит к снижению степени понижения давления газа 
в турбине, повышению перепада давлений на сопле и возрастанию скорости истечения 
газа из сопла и, как следствие, незначительному увеличению тяги двигателя (рис. 3). 

Более высокая теплоёмкость продуктов сгорания (при горении пропана) при по-
стоянном давлении приводит к увеличению количества теплоты, подведённой к едини-
це массы воздушно-газового потока. Рост количества теплоты Q более интенсивный, 
чем рост удельной тяги удР , тогда как у двигателей, работающих на керосине, Q и удР  

остаются постоянными. Этот эффект остаётся неизменным при разных режимах работы 
и программах управления силовой установкой. 

Таким образом, проведённое параметрическое исследование свидетельствует о 
том, что серийный двигатель будет обладать лучшими экономическими характеристи-
ками при работе на пропане по сравнению с керосином. Для определения оптимальных 
значений параметров рабочего процесса ГТД при работе на криогенном топливе необ-
ходимо решение оптимизационной задачи. 

Основная задача оптимизационных исследований заключалась в определении 
пригодности двигателя, предназначенного для эксплуатации на керосине, к эксплуата-

Рис. 4. Высотно-скоростные характеристики ТРД, удельный расход топлива Cуд  
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ции на пропане по основным параметрам рабочего процесса при условии сохранения 
возможных условий полёта. 

Оптимизационные исследования проводились с помощью программного комплекса 
IOSO NS [19, 20] и разработанной математической модели. 

Критерий оптимизации – удельный расход топлива. Направление поиска – мини-
мизация. Условия работы двигателя Н  1 км, М  0,5, режим работы двигателя – 
«максимальный». 

Вектор варьируемых переменных:  
– степень повышения давления в компрессоре  *

к  2…10; 

– температура газа перед турбиной *
гТ  1100…1500 К. 

Ограничение – тяга двигателя при Н  0; М  0 – Р  6400 Н. 
По результатам оптимизации получены следующие значения параметров для дви-

гателя, работающего на пропане: *
гТ  1250 К и *

к  8,7. Исходный двигатель (прото-

тип) в тех же условиях: *
гТ  1263 К и *

к  9,1. Относительное изменение для темпера-

туры газа и степени повышения полного давления составляет 1,0 и 4,3% соответствен-
но. 

Результаты оптимизации объясняются тем, что продукты сгорания пропана име-
ют более высокие значения газовой постоянной и удельной теплоёмкости при постоян-
ном давлении и для обеспечения заданной тяги к рабочему телу требуется подвести 
меньшее количество энергии. 

На рис. 5 показана высотно-скоростная характеристика двигателя на пропане с 
исходными и оптимальными параметрами рабочего процесса. 

 
 

 
 
 
Результат моделирования показал, что при малых числах М полёта удельный рас-

ход топлива исходного двигателя на 0,56% меньше чем у оптимального. Это объясня-
ется более высокой степенью подогрева рабочего тела в камере сгорания вследствие 
более высокой температуры газа. С увеличением числа М полёта степень подогрева ра-

Рис. 5. Высотно-скоростные характеристики ТРД  
с применением в качестве топлива пропана 
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бочего тела в камере сгорания у исходного двигателя будет снижаться по сравнению с 
оптимальным, так как он имеет более высокую расчётную степень повышения полного 
давления в компрессоре, что приведёт к увеличению удельного расхода топлива на 0,76 
– 0,81% по сравнению с оптимальным. 

Таким образом, результаты оптимизационных исследований показывают, что 
удельный расход топлива изменяется незначительно (менее 1%). Это позволяет сделать 
вывод о том, что параметры рабочего процесса серийного ГТД будут находиться вбли-
зи оптимальных значений при эксплуатации на пропане. Поэтому для отдельных этапов 
исследования системы «ЛА-СУ-Т» можно использовать серийные двигатели с мини-
мально необходимыми изменениями. 

Исходя из сказанного выше, можно сделать вывод, что перевод ГТД с керосина на 
криогенный пропан возможен без изменения его конструкции, однако потребуется мо-
дернизация фронтового устройства камеры сгорания и отдельных элементов топливной 
автоматики. 

Важно отметить, что при использовании уникальных возможностей криогенного 
топлива в термодинамическом цикле двигателя необходимо проведение дополнитель-
ных исследований с целью определения облика вновь разрабатываемых образцов ГТД. 

Направлением дальнейших исследований в данной предметной области с целью 
определения его тактико-технических характеристик в зависимости от решаемых задач, 
служит ЛА как составная часть химмотологической системы «ЛА-СУ-Т». 

 
Вывод 

Таким образом, в результате проведённых исследований можно сделать вывод о 
том, что применение криогенного пропана без учёта его эксергетических свойств обес-
печивает снижение удельного расхода топлива удС  на 5,8 – 6,1% в силовой установке 

беспилотного летательного аппарата и приемлемый запас топлива на борту, что позво-
ляет проводить дальнейшие исследования в области эффективности такой схемы «ЛА-
СУ-Т». Для проведения исследований возможно использование серийных двигателей с 
доработкой камер сгорания и топливной автоматики, что значительно сокращает сроки 
и трудоёмкость исследований. Но следует отметить, что реализация эксергетических 
свойств криогенного пропана в термодинамическом цикле ГТД позволила бы улучшить 
не только экономические, но и объёмно-массовые характеристики силовой установки, 
что могло бы привести к кардинальным изменениям свойств и эффективности системы 
«ЛА-СУ-Т». 
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The article is devoted to increasing the efficiency of the power plant of an unmanned aerial vehicle 
through the use of cryogenic fuel. It has been substantiated that the creation of a power plant is based 
on an integrated approach to the “Aircraft – Power Plant – Fuel” system and ensures a significant 
achievement of perfection indicators according to high-level criteria (fuel consumption per hour 
(kilometer), range, flight duration, etc.) Analysis of energetic properties of some types of aviation fuels 
showed that gas fuels in their properties are generally superior to liquid ones, except for one thing– low 
density, which requires a large volume of fuel tanks. An unmanned aerial vehicle Tu-143 “Reis” 
(Flight) equipped with a pure turbojet engine TR3-117 was chosen as a prototype. The optimization 
problem of the study was solved. The task was to determine if an engine intended to run on kerosene 
could operate on propane according to the main parameters of the working process, provided that 
possible flight conditions were maintained. The obtained altitude and speed characteristics indicate that 
the conversion of engines from kerosene to cryogenic propane is possible without changing their 
design by modernizing the combustion chamber and individual elements of the automatic fuel 
metering system. 

Cryogenic fuel; propane; unmanned aerial vehicle 
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Введение 

Одним из возможных подходов к решению задачи оперативного запуска на орби-
ту искусственных спутников Земли и малых космических аппаратов является создание 
специализированных аэрокосмических систем (АэрКС). АэрКС включает в себя две 
ступени. Первая ступень использует самолётные принципы при движении в атмосфере, 
а вторая – является ракетой-носителем воздушного старта. Первая ступень должна 
обеспечить старт второй ступени для вывода полезной нагрузки на околоземную орби-
ту. Исследования и перспективные разработки первых ступеней АэрКС включают 
наряду с решением проблем аэродинамики, двигателестроения и конструкции также и 
вопросы определения программ управления и траекторий движения. 

Известные результаты в области движения аэрокосмических летательных аппара-
тов (ЛА), полученные отечественными и зарубежными исследователями, обобщены в 
монографии [1]. Ряд результатов получен в Самарском национальном исследователь-
ском университете имени академика С. П. Королёва, например [2–5]. 

В работе рассматривается первая ступень АэрКС – ЛА MPV транспортной систе-
мы RASCAL (Responsive Access Small Cargo Affordable Launch) (США), который в со-
четании с ракетой воздушного старта может обеспечить вывод миниспутников массой 
до 200 кг на орбиту искусственного спутника Земли (ИСЗ). 

Для сверхзвукового ЛА важнейшим является участок полёта, связанный с набо-
ром высоты и выполнением заданных конечных условий движения по высоте, скорости 
и углу наклона траектории, определяющих условия старта второй ступени АэрКС. 

В работе [5] с использованием метода принципа максимума Понтрягина получено 
решение задачи оптимизации трансатмосферного движения ЛА с целью максимизации 
конечной скорости при заданных конечных значениях высоты и угла наклона траекто-
рии. Решение задачи проведено на примере пассивного набора высоты ЛА MPV. Угол 
атаки на большей части траектории увеличивается для обеспечения заданных конечных 
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значений высоты и угла наклона траектории, а затем уменьшается для обеспечения 
наибольшей конечной скорости. 

Объектом исследования является возмущённое движение ЛА MPV транспортной 
системы RASCAL. Основной целью работы является получение и анализ оптимальных 
программ управления ЛА MPV при «атмосферных» и «аэродинамических» возмущени-
ях. 

 
Математическая модель движения 

Принятая в работе модель движения включает в себя: 
1) уравнения движения, 
2) граничные условия движения, 
3) управление, 
4) ограничения, 
5) характеристики летательного аппарата MPV; 

используются следующие допущения:  
1) движение происходит в вертикальной плоскости, 
2) поле тяжести является однородным, 
3) атмосфера неподвижна, 
4) аппарат является материальной точкой постоянной массы, 
5) используются приближённые формулы для синуса и косинуса угла атаки   в 

виде:  
2

sin , cos 1 .
2

      

 
С учётом принятых допущений уравнения движения ЛА в траекторной системе 

координат примут вид [3]: 
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Здесь V  – скорость, м/с;   – угол наклона траектории, рад; h  – высота полёта, м; m – 
масса ЛА, кг;   – угол атаки, рад; xaC  – коэффициент лобового сопротивления;  yaC  – 

коэффициент подъёмной силы; S  – характерная площадь ЛА;   – плотность атмосфе-

ры Земли; ЗR  – радиус Земли, м; 0g  – ускорение свободного падения, м/с2.  

Аэродинамические характеристики ЛА представляются зависимостями: 
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Начальные и конечные граничные условия движения запишем в виде: 
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          (2) 

 
Здесь t  – время; M  – число Маха; a  – скорость звука; , , , ,н н к н кM h h   – заданные 

числа. 
В качестве функции управления принята программа угла атаки при ограничениях: 
 

 min max ,t     

 
где min  и max  – значения соответственно минимального и максимального угла атаки. 

Источники информации о массовых, геометрических, аэродинамических характе-
ристиках ЛА указаны в [6]. 

Для расчётов «атмосферных» возмущений использована универсальная модель 
отклонений плотности атмосферы [7]: 

 

     стh h h    ,             (3) 

 
где плотность атмосферы  h  представляется как нормальная случайная функция вы-

соты h ; математическое ожидание  ст h  вычисляется в соответствии со стандартной 

атмосферой; величина   – нормально распределённая случайная величина с нулевым 
математическим ожиданием и дисперсией, равной единице. Среднее квадратическое 
отклонение  h  определяется соотношением: 

 

   3
0 exp 0,15 10h h      , 

 
где 0  0,05 кг/м3 – средняя величина, соответствующая условиям на нулевой высо-

те [7]. 
Действительные значения возмущений аэродинамических характеристик (АХ) 

для ЛА MPV неизвестны. Влияние отклонений АХ на конечные условия движения 
исследовалось при моделировании движения ЛА с изменёнными следующим обра-
зом коэффициентами аэродинамических сил: 

 

 0 1 ,ya ya yaC C C    

 

 0 1xa xa xaC C C   . 

 
Здесь yaC ,  xaC  – «возмущённые» коэффициенты подъёмной силы и лобового сопро-

тивления, соответственно;  0yaC ,  0xaC  – номинальные коэффициенты подъёмной си-

лы и лобового сопротивления, соответственно;  yaC , xaC  – отклонения «возмущён-

ного» коэффициента от номинального значения. 
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Постановка и решение задачи оптимизации 

Физический смысл данной постановки задачи заключается в следующем: требует-
ся перевести ЛА за произвольное время к нT t t   с начальной высоты нh  на высоту кh  

(с изменением угла наклона траектории от начального значения н  до значения к ) та-

ким образом, чтобы конечная скорость кV  была максимальной. Для решения постав-

ленной задачи используется принцип максимума Понтрягина [8]. 
Для того, чтобы функционал н кG V V    вариационной задачи Майера достигал 

сильного минимума, необходимо существование на интервале времени  0,t T  нену-

левых непрерывных функций      , ,V ht t t   , удовлетворяющих сопряжённой си-

стеме, на которых: 
1) функция Гамильтона достигает максимума по углу атаки;  
2) выполняется условие трансверсальности в виде: 
 

 0 0.
T

V hV h H t G             

 
Функция Гамильтона записывается в виде: 
 

,V hH V h                (4) 

 
где , ,V h    – сопряжённые переменные. 

Сопряжённые переменные определяются из решения системы сопряжённых диф-
ференциальных уравнений вида: 
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Необходимое условие максимума функции Гамильтона по углу атаки имеет вид: 
 

0.
H







 

 
Оптимальный угол атаки имеет вид: 
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, 

 
где 1xaC , 2xaC , 1yaC  – коэффициенты из зависимостей  (1). 

 
Оптимизация возмущённого движения 

Оптимальная «номинальная» программа управления приведена на рис. 1. Этой 
программе соответствуют следующие конечные условия движения: 63158 мкh  , 

2,38кM  , 20ºк   (табл. 1). 

 

 
 

Рис. 1. Оптимальная «номинальная» программа угла атаки 
 
 

В качестве критерия оптимизации принято изменение скорости  
 

    ,н кV V t V t   

 
которую необходимо минимизировать. 

Требуется определить программу управления углом атаки  t  для принятой си-

стемы уравнений движения в траекторной системе координат с граничными условия-
ми (2), доставляющую минимум функционалу (4). 

Задача оптимального управления, как и в [2], решалась с применением формализ-
ма принципа максимума Понтрягина [8].  

Атмосферные возмущения. При моделировании возмущённого движения ЛА 
использовались следующие значения входящей в (3) нормально распределённой слу-
чайной величины 5,5    и 5,5  , соответствующие предельно «разреженной» и 
предельно «плотной» атмосфере. На рис. 2 – 5 изображены оптимальные «возмущён-
ные» программы угла атаки  , коэффициенты подъёмной силы yaС  и лобового сопро-

тивления xaC  и аэродинамическое качество при движении с атмосферными возмуще-

ниями. 
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Рис. 2. Оптимальные «возмущённые» программы угла атаки при атмосферных возмущениях:  
1 – предельно «разреженная» атмосфера  5,5   ; 2 – стандартная атмосфера  0  ;  

3 – предельно «плотная» атмосфера  5,5   

 
 

 
Рис. 3. Коэффициент подъёмной силы при движении с атмосферными возмущениями: 

1 – предельно «разреженная» атмосфера  5,5   ; 2 – стандартная атмосфера  0  ;  

3 – предельно «плотная» атмосфера  5,5   

 
 

 
Рис. 4. Коэффициент лобового сопротивления при движении с атмосферными возмущениями:  

1 – предельно «разреженная» атмосфера  5,5   ; 2 – стандартная атмосфера  0  ;  

3 – предельно «плотная» атмосфера  5,5   
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Рис. 5. Аэродинамическое качество при движении с атмосферными возмущениями: 

1 – предельно «разреженная» атмосфера  5,5   ; 2 – стандартная атмосфера  0  ;  

3 – предельно «плотная» атмосфера  5,5   

 
 
 
 

Таблица 1. Конечные значения параметров движения при наличии атмосферных возмущений 

Параметр 
Оптимальная  
«номинальная  
программа» 

Оптимальная «возмущённая» 
программа при предельно 
«разреженной» атмосфере 

Оптимальная «возмущённая» 
программа при предельно 

«плотной» атмосфере 
, сKt  64,98 65,24 64,81 

, м/сKV  783,42 774,56 788,18 

KM  2,38 2,35 2,39 

,K  градусы 20,01 20,00 20,02 

, мKh  63158 63160 63153 

 
 
 
Из табл. 1 следует, что конечная скорость при предельно «разреженной» атмо-

сфере меньше, чем при оптимальной «номинальной программе», а при предельно 
«плотной» атмосфере больше, чем при оптимальной «номинальной программе». Гра-
ничные условия выполняются. 

Аэродинамические возмущения. При аэродинамических возмущениях задача оп-
тимального управления решена для значений отклонений коэффициентов подъёмной 
силы yaC  и лобового сопротивления xaC  равных  0,025; 0,05  . 

Для отклонений коэффициентов подъёмной силы yaC  на рис. 6 – 9 приведены 

оптимальные программы управления угла атаки, коэффициенты подъёмной силы и ло-
бового сопротивления и аэродинамическое качество. 
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Рис. 6. Оптимальные «возмущённые» программы угла атаки  

при аэродинамических возмущениях yaC : 

1 – 0,05yaC   ; 2 – 0,025yaC   ; 3 – 0yaC  ; 4 – 0,025yaC  ; 5 – 0,05yaC   

 
 

 
Рис. 7. Коэффициент подъёмной силы при движении с аэродинамическими возмущениями yaC : 

1 – 0,05yaC   ; 2 – 0,025yaC   ; 3 – 0yaC  ; 4 – 0,025yaC  ; 5 – 0,05yaC   

 
 

 
Рис. 8. Коэффициент лобового сопротивления при движении с аэродинамическими возмущениями yaC : 

1 – 0,05yaC   ; 2 – 0,025yaC   ; 3 – 0yaC  ; 4 – 0,025yaC  ; 5 – 0,05yaC   
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Рис. 9. Аэродинамическое качество при движении с аэродинамическими возмущениями yaC : 

1 – 0,05yaC   ; 2 – 0,025yaC   ; 3 – 0yaC  ; 4 – 0,025yaC  ; 5 – 0,05yaC   

 
 

Конечные значения параметров движения при аэродинамических возмущениях 

yaC , xaC  приведены в табл. 2, 3. 
 
 

Таблица 2. Конечные значения параметров движения при аэродинамических возмущениях yaC  

Параметр 
Оптимальная  

«номинальная» 
программа 

Оптимальная «возмущённая» программа  
при аэродинамических возмущениях 

0,05yaC    0,025yaC    0,025yaC   0,05yaC   

, сKt  64,98 65,14 65,04 64,91 64,85 

, м/сKV  783,42 776,50 780,20 786,35 789,00 

KM  2,38 2,35 2,37 2,38 2,39 

,K градусы 20,01 20,01 20,02 20,00 20,00 

, мKh  63158 63156 63154 63160 63160 

 
 
Из табл. 2 следует, что при увеличении аэродинамических возмущений yaC  ко-

нечная скорость увеличивается. При положительной величине отклонения конечная 
скорость больше, чем при оптимальной «номинальной программе», а при отрицатель-
ной – меньше, чем при оптимальной «номинальной программе». Граничные условия 
выполняются. 

Для отклонений коэффициентов лобового сопротивления xaC  на рис. 10 – 13 

приведены оптимальные программы управления угла атаки, коэффициенты подъёмной 
силы и лобового сопротивления и аэродинамическое качество. 
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Рис. 10. Оптимальные «возмущённые» программы угла атаки  
при аэродинамических возмущениях xaC : 

1 – 0,05xaC   ; 2 – 0,025xaC   ; 3 – 0xaC  ; 4 – 0,025xaC  ; 5 – 0,05xaC   

 
 

 
 

Рис. 11. Коэффициент подъёмной силы при движении  
с аэродинамическими возмущениями xaC : 

1 – 0,05xaC   ; 2 – 0,025xaC   ; 3 – 0xaC  ; 4 – 0,025xaC  ; 5 – 0,05xaC   

 
 

 
 

Рис. 12. Коэффициент лобового сопротивления 
при движении с аэродинамическими возмущениями xaC : 

1 – 0,05xaC   ; 2 – 0,025xaC   ; 3 – 0xaC  ; 4 – 0,025xaC  ; 5 – 0,05xaC   
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Рис. 13. Аэродинамическое качество  

при движении с аэродинамическими возмущениями xaC : 

1 – 0,05xaC   ; 2 – 0,025xaC   ; 3 – 0xaC  ; 4 – 0,025xaC  ; 5 – 0,05xaC   

 
 

Таблица 3. Конечные значения параметров движения при наличии аэродинамических возмущений xaC  

Параметр 
Оптимальная 
«номинальная 
программа» 

Оптимальная «возмущённая» программа  
при аэродинамических возмущениях 

0,05xaC    0,025xaC    0,025xaC   0,05xaC   

, сKt  64,98 64,88 64,91 65,01 65,08 

, м/сKМ  783,42 787,66 785,61 781,30 779,04 

KV  2,38 2,39 2,38 2,37 2,36 

,K  

градусы 
20,01 20,00 20,02 20,02 20,01 

, мKh  63158 63158 63153 63153 63157 

 
Из табл. 3 следует, что при увеличении аэродинамических возмущений xaC  ко-

нечная скорость уменьшается. При положительной величине отклонения конечная ско-
рость меньше, чем при оптимальной «номинальной программе», а при отрицательной – 
больше, чем при оптимальной «номинальной программе». Граничные условия выпол-
няются. 

 
Заключение 

Для принятых атмосферных и аэродинамических возмущений полученные опти-
мальные программы угла атаки имеют характер, аналогичный «номинальной» опти-
мальной программе. При предельно «разреженной» атмосфере конечная скорость 
меньше, чем при оптимальной «номинальной программе», а при предельно «плотной» 
атмосфере больше, чем при оптимальной «номинальной программе». При увеличении 
аэродинамических возмущений коэффициента подъёмной силы конечная скорость уве-
личивается. При положительной величине отклонения конечная скорость больше, чем 
при оптимальной «номинальной программе», а при отрицательной – меньше. При уве-
личении аэродинамических возмущений коэффициента лобового сопротивления ко-
нечная скорость уменьшается. При положительной величине отклонения конечная ско-
рость меньше, чем при оптимальной «номинальной программе», а при отрицательной – 
больше. 
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Рассматриваются вопросы проектирования исполнительного электропривода силового 
гироскопического комплекса с повышенными требованиями в части точности обеспечения 
заданной скорости вращения подвеса гиромотора. Представлено краткое описание 
исполнительного электропривода силового гироскопического комплекса, применяемого в 
настоящее время и кратко описана проблематика улучшения характеристик таких 
электроприводов. В качестве решения предложен исполнительный электропривод, 
функционирующий в режиме попеременного замыкания контура обратной связи на датчики 
угла, расположенные в осях подвеса гироскопа и ротора двигателя. В статье приведена схема 
расположения силовых гироскопических комплексов на перспективном космическом аппарате 
дистанционного зондирования земли и представлены аналитические выражения для 
определения управляющих моментов, воздействующих на космический аппарат, по осям 
системы координат, совмещённой с ним. Представлено сравнение ошибки стабилизации по 
угловой скорости вращения космического аппарата при использовании «классической» и 
разработанной структур построения исполнительного электропривода силового 
гироскопического комплекса. Результаты, представленные в настоящей работе, могут быть 
использованы для разработки исполнительных электроприводов силовых гироскопических 
комплексов с повышенными требованиями по обеспечению заданных скоростей вращения, 
установленных на космические аппараты различного назначения. 

Космический аппарат; система управления движением; силовой гироскопический комплекс; 
исполнительный электропривод; обратная связь по угловому положению; дополнительный 
контур обратной связи по положению 
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Рассматривая современный космический аппарат (КА) как единую техническую 
систему, функционально можно разделить его составные части на две принципиально 
разные части: модуль полезной нагрузки, или целевой аппаратуры, с помощью которо-
го КА выполняет основные задачи, и модуль служебных систем, обеспечивающий нор-
мальное функционирование целевой аппаратуры и всего КА в целом в агрессивных 
условиях открытого космоса [1]. Система управления движением (СУД) является одной 
из важнейших служебных систем любого современного КА. Вне зависимости от назна-
чения КА его целевая аппаратура должна быть сориентирована в правильном направ-
лении – это одно из основных функциональных требований, предъявляемых к КА. 
Кроме того, необходимо обеспечить устойчивое движение аппарата при наличии раз-
личных возмущающих воздействий, способных отклонить КА от заданной ориентации. 
Управление ориентацией КА должно происходить непрерывно в течение нескольких 
лет, что и является основной задачей СУД [2]. 

Успешная работа СУД возможна в том случае, если система обеспечена исполни-
тельными органами (ИО), способными развивать управляющие моменты с величинами, 
необходимыми для обеспечения требуемой динамики вращения КА. Важными требо-
ваниями для таких устройств являются высокая удельная мощность и точность созда-
ния управляющего момента. Перечисленным требованиям в полной мере удовлетворя-
ют активные электромеханические ИО, известные как силовые гироскопические ком-
плексы (СГК) [3]. 

Как правило, СГК состоит из силового гироскопического прибора (СГП) – сило-
вого гироскопа в кардановом подвесе с двумя степенями свободы (гиродина) и элек-
тронного прибора (ЭП) – устройства, обеспечивающего выполнение заданных СУД КА 
команд управления и выдачу телеметрической информации [4]. Управляющий момент 
СГК определяется как векторное произведение кинетического момента ротора гиромо-
тора на угловую скорость поворота его подвеса. Трёхмерная модель СГП одного из 
перспективных СГК представлена на рис. 1. 

 

 
Рис. 1. Вид разрабатываемого перспективного СГП 

 
Стабильность модуля кинетического момента ротора может быть обеспечена с 

точностью до десятых долей процента, поэтому качество создаваемого СГК управляю-
щего момента в значительной мере определяется работой исполнительного электро-
привода (ИЭП), призванного обеспечить необходимую динамику и точность реализа-
ции угловой скорости вращения подвеса гиромотора (ПГ). 
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Современный ИЭП СГК строится на основе вентильного двигателя и работает в 
режиме обратной связи по угловому положению ПГ. На валу ПГ располагается датчик 
угла, сообщающий информацию о направлении вектора кинетического момента СГК в 
СУД КА. Обычно этот датчик угла используется для организации обратной связи по 
угловому положению ПГ, а также для управления вентильным двигателем. Жёсткие 
требования по ограничению габаритно-массовых характеристик изделия, стойкости к 
факторам космического пространства, наличию резервирования и длительному сроку 
активного существования существенно влияют на структуру, состав и элементы кон-
струкции ИЭП. В частности, разрешающая способность датчика угла (с учётом элек-
тронного преобразователя) ограничена указанными требованиями и обычно не превы-
шает 16–18 значащих разрядов. 

Проработка ИЭП СГК с повышенными требованиями по обеспечению заданных 
скоростей вращения ПГ показала невозможность их выполнения в случае использова-
ния «классической» схемы построения электропривода с использованием одного дат-
чика угла [5], так как требовалось увеличение числа разрядов датчика угла до 20–22. 

Для выполнения заданных технических требований было предложено решение об 
установке датчика угла на ось двигателя ИЭП для организации дополнительного кон-
тура обратной связи [6]. Это является принципиальным отличием от ИЭП СГК, приме-
няемых в настоящее время, где управление электроприводом строится исключительно 
по угловому положению ПГ. Структурная схема предложенного ИЭП СГК представле-
на на рис. 2, где И1, И2 – интеграторы заданной скорости вращения; АС – анализатор 
заданного кода скорости; РУ – регулятор контура углового положения; ВШИМ – век-
торный широтно-импульсный модулятор; БВУ – блок вычисления электрического уг-
лового положения ротора двигателя; КУМ – ключевой усилитель мощности; Д – двига-
тель; Р – редуктор; ПГ – подвес гироскопа; ДУ ПГ – датчик углового положения ПГ; 
ЭП ДУ – электронный преобразователь сигнала датчика угла; МК – микроконтроллер; 
БУП – блок управления приводом, N  – заданный код угловой скорости вращения ПГ; 

ШИМN  – входное значение кода ВШИМ; ИЗМN – код электрического углового положе-

ния ротора двигателя; 1 2 3, ,i i iT T T  – длительности сигналов ВШИМ, управляющие КУМ; 

АМП1 АМП2 АМП3, ,U U U – амплитудные значения линейных напряжений, подаваемых на 

двигатель; ДВ  – значение углового положения ротора двигателя; ߙПГ – значение угло-

вого положения ПГ; УПРМ  – значение момента упругости, создаваемого ПГ; ДN  – код 

измеренного углового положения ротора двигателя; ПГN  – код измеренного углового 

положения ПГ. 

 
Рис. 2. Структурная схема ИЭП СГК с двумя датчиками обратной связи 
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Электропривод функционирует в режиме попеременного замыкания контура об-
ратной связи на датчики угла, расположенные на осях ПГ и роторе двигателя. За выбор 
датчика угла, через который будет замкнут контур обратной связи, отвечает АС, 
настроенный на фиксирование момента перехода граничной величины заданной угло-
вой скорости вращения ПГ, определяемой режимами работы СГК. В этот момент ме-
няются коэффициенты регулятора угла и рассчитывается новое значение интегратора 
скорости того контура, на котором в дальнейшем будет работать электропривод. Ис-
пользование обратной связи по угловому положению ротора двигателя позволяет по-
высить чувствительность и точность работы ИЭП при обеспечении малых задаваемых 
скоростей вращения ПГ. 

Результаты математического моделирования, а затем и испытаний опытных об-
разцов ИЭП СГК, показали эффективность принятых схемотехнических и алгоритми-
ческих решений. Предложенная схема построения электропривода позволяет выпол-
нить требования по точности обеспечения заданной скорости вращения ПГ. 

Основное назначение разрабатываемого СГК заключается в создании управляю-
щего момента с целью обеспечения заданного углового движения КА дистанционного 
зондирования Земли (ДЗЗ). Рассматриваемый в настоящей статье гироскопический 
комплекс предназначен как для совершения перенацеливания от одного маршрута 
съёмки до другого, так и для отслеживания траектории подспутниковой точки при вы-
полнении съёмки земной поверхности. Задачами, решаемыми данным типом КА, могут 
являться: контроль чрезвычайных ситуаций, экологический контроль и охрана окру-
жающей среды, а также информационное обеспечение рационального природопользо-
вания и хозяйственной деятельности [7]. В связи с этим управление электроприводом 
СГК должно осуществляться с высокой точностью при больших скоростях (режим пе-
ренацеливания), а также на малых скоростях (при минимальном управляющем воздей-
ствии) при выполнении съёмки. На рис. 3 представлена компоновка четырёх СГК в со-
ставе перспективного КА ДЗЗ. 

Управляющие моменты по осям системы координат, совмещённой с КА (ССК): 
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где iM  – управляющий момент по осям ССК; iH – кинетический момент, создаваемый 

i-ым СГК; i  – скорость вращения i-го ПГ; i  – угловое положение i-го ПГ. 

Особенностью применения подобных гироскопов является быстрая смена его ре-
жима работы: после высокодинамичного движения СГК, как и сам КА, должен остано-
виться и скомпенсировать до приемлемого уровня, на интервале съёмки, возможные 
погрешности углового движения за время не более 3 с. Использование «классической» 
схемы построения электропривода не всегда позволяет выполнить требования, предъ-
являемые к работе СУД КА. 

На рис. 4 представлены характеристики точности и ИЭП СГК: «классическая» 
схема построения электропривода и вариант построения электропривода с дополни-
тельным контуром обратной связи. 
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Рис. 3. СГК в составе КА ДЗЗ 

 
 

 
Рис. 4. Ошибка стабилизации по угловой скорости вращения КА 
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Как видно из графиков, для «классической» схемы наблюдается повышенная по-
грешность в начале функционального участка и выраженный колебательный характер к 
третьей секунде высокоточного движения. Полученные погрешности напрямую влияют 
на качество целевой информации и могут приводить к её ухудшению: появлению «сма-
зов», синусоидальных искажений изображения. 

По результатам полученных более высоких характеристик точности привода с ис-
пользованием дополнительного контура обратной связи по сравнению с «классиче-
ским» приводом стало возможным использование информации о текущем угловом по-
ложении подвеса гиромотора и его угловой скорости в законе формирования управле-
ния на предстоящем такте управления.  

Проблема построения прогнозного состояния КА возникает из-за того, что при 
знании требуемого вектора состояния аппарата информация с измерительных приборов 
(информация об угловой скорости и угловом положении КА) формируется с запазды-
ванием от 62,5 до 125 мс. Информация о текущем угловом положении ПГ поступает без 
запаздывания. Зная заданную угловую скорость подвеса, можно экстраполировать век-
тор состояния КА на момент времени формирования управления на текущем такте ра-
боты СУД. Использование прогнозирования углового движения КА также позволило 
повысить точность работы СУД. 

Результаты математического моделирования работы СУД КА позволяют сделать 
предварительные выводы, что ИЭП, построенный с использованием дополнительного 
контура обратной связи, приводит к повышению характеристик точности СУД КА при 
обеспечении заданных параметров углового движения. При этом достигнутые характе-
ристики позволяют рассматривать СГК для КА более лёгкого класса по сравнению с 
теми, для которых они разрабатывались. 
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В статье описывается разработанный авторами метод согласования рабочего процесса 
вспомогательной силовой установки (ВСУ) и воздушной турбины (ТСВ), применяемой при 
запуске газотурбинного двигателя (ГТД). Данный метод используется для проверки 
возможности совместного функционирования ВСУ и воздушной турбины в системе запуска 
ГТД на заданных эксплуатационных режимах. В основе метода лежит совмещение 
характеристик ВСУ и турбины, изображенных в одинаковых координатах, на одном поле и 
проверка наличия точек пересечения. В них выполняется условие совместной работы. 
Непересечение графиков сигнализирует о невозможности совместной работы на выбранном 
режиме. Разработанный метод учитывает наличие потерь и утечек в трубопроводах системы 
запуска. Данные, получаемые с помощью разработанного метода, являются исходными для 
расчета и оптимизации рабочего процесса воздушной турбины и определения времени, 
необходимого для запуска ГТД, а также проверки возможности функционирования системы 
запуска ГТД по прочностным и другим критериям. Алгоритм расчета времени запуска ГТД 
также был разработан авторами и реализован в виде компьютерной программы. Полученные 
инструменты могут быть использованы для оценки возможности запуска двигателя и 
вычисления основных его параметров для конкретных элементов системы запуска, подбора 
ВСУ и ТСВ для выполнения заданных технических требований. 

Воздушная турбина; запуск ГТД; вспомогательная силовая установка; совместная работа 

Цитирование: Попов Г.М., Батурин О.В., Новикова Ю.Д., Зубанов В.М., Волков А.А., Корнеева А.И.  Метод согласо-
вания совместной работы вспомогательной силовой установки и турбостартера и определения времени запуска га-
зотурбинного двигателя // Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машинострое-
ние. 2020. Т. 19, № 3. С. 39-50.  DOI: 10.18287/2541-7533-2020-19-3-39-50 
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Введение 

Запуск авиационного газотурбинного двигателя (ГТД) является важным режимом, 
который во многом определяет безопасность, эффективность эксплуатации и надеж-
ность двигателя и летательного аппарата в целом. Система запуска ГТД включает в себя 
набор различных устройств и блоков: стартера, вспомогательной силовой установки, 
воздушных и топливных коммуникаций, системы автоматического управления (САУ), 
трансмиссии, системы энергоснабжения, системы зажигания и др. Для надёжного за-
пуска двигателя работа всех названных устройств должна быть согласована между со-
бой [1]. В настоящее время система запуска двигателя гражданского самолета обычно 
строится на базе воздушной турбины, механически связанной с ротором ГТД, получа-
ющей сжатый воздух от компрессора вспомогательной силовой установки (ВСУ) 
(рис. 1). 

При создании системы запуска нового ГТД или модификации существующей про-
ектировщик выбирает ВСУ и воздушную турбину (ТСВ). При этом он должен решить 
ряд важных проблем. Во-первых, необходимо выяснить, способна ли выбранная ВСУ 
обеспечить требуемые условия для работы воздушной турбины на всех эксплуатацион-
ных режимах. Поскольку изменение параметров ВСУ в отличных от стандартных усло-
виях может привести к недостаточности запаса энергии в подаваемом на турбину воз-
духе, это не позволит получить необходимый для раскрутки ротора крутящий момент 
на валу. С другой стороны, при выборе элементов системы запуска следует контролиро-
вать параметры, превышение которых может привести к разрушению одного из элемен-
тов системы запуска. Таким параметром может быть максимально допустимый крутя-
щий момент на выходном валу ТСВ. Его превышение может привести к поломке при-
водов агрегатов ГТД. В-третьих, проектировщику необходимо обеспечить требуемое 
время запуска двигателя и выполнение других технических требований. Указанные об-
стоятельства делают процесс проектирования системы запуска ГТД сложной пробле-
мой. 

 

 
 

Рис. 1. Принципиальная схема системы запуска с воздушной турбиной 
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Цель данной работы состоит в разработке и практической апробации комплекса 
методик, предназначенных для решения описанных выше проблем. В частности, разра-
ботке метода согласования совместной работы ВСУ и ТСВ и алгоритма определения 
времени запуска ГТД. Необходимость решения данной проблемы возникла в ходе ре-
шения задачи индустриального партнёра, связанной с выбором существующих ТСВ для 
работы на вновь создаваемом ГТД. 
 

Определение возможности совместной работы ВСУ и ТСВ 

Суть метода согласования совместной работы ВСУ и ТСВ заключается в том, что 
характеристики ВСУ и ТСВ переводятся к общему виду зависимости приведённого па-
раметра расхода GK  от степени расширения воздуха в турбине  G ТСВ ТСВK f  . 

Под параметром расхода понимается следующая величина:  
 

*

*
вхТСВ вхТСВ

G
вхТСВ

G T
K

p
 ,             (1) 

 
где вхТСВG  – значение массового расхода воздуха через ТСВ; *

вхТСВТ  – значение полной 

температуры на входе в ТСВ; *
вхТСВр  – значение полного давления на входе в ТСВ; ТСВ  

– степень расширения воздуха в ТСВ. 
Пересечение линий рабочих режимов ВСУ и турбины говорит о том, что условия 

совместной работы выполняются в данных условиях. В точках пересечения характери-
стик  G ТСВ ТСВK f   и  G ВСУ ТСВK f   определяются параметры потока на выходе из 

ВСУ *
отбp , *

отбТ , отбG  и с их помощью определяются характеристики турбины (в част-

ности зависимость мощности от частоты вращения) в найденных условиях. Затем с по-
мощью мощностной характеристики ТСВ по разработанному алгоритму (его описание 
приведено ниже) определяется время запуска ГТД. 

Рабочий процесс ВСУ обычно описывается следующими зависимостями: 
– зависимость полного давления воздуха *

отбp , отобранного от ВСУ, от его массо-

вого расхода   *
отб отб отбG p f G ; 

– зависимость температуры воздуха *
отбT , отобранной от ВСУ, от его массового 

расхода   *
отб отб отбG T f G . 

Характеристики ВСУ могут быть представлены для нескольких условий её рабо-
ты, определяемых, например, высотой полёта H, числом Маха полёта и температурой 

окружающего (атмосферного) воздуха ht  (рис. 2, 3), и содержать информацию о изме-

нении режима её работы или регулировании (например, при изменении углов установки 

ВНА  входного направляющего аппарата (ВНА). 
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Рис. 2. Изменение давления рабочего тела на выходе 
ВСУ в зависимости от расхода  

для различных режимов работы ВСУ 

 
Рис. 3. Изменение температуры рабочего тела на 

выходе ВСУ в зависимости от расхода  
для различных режимов работы ВСУ 

 
 
 
 

 
 

Рис. 4. Принципиальная схема взаимодействия ВСУ и ТСВ 
 
 

От ВСУ отбирается воздух с параметрами *
отбp , *

отбТ , отбG  (рис. 4), который через 

трубопроводы самолёта попадает на вход в ТСВ. При этом в магистралях имеют место 

гидравлические потери и утечки, которые характеризуются величинами *р , *T , G . 

Сжатый воздух, пройдя через турбину ТСВ, сбрасывается в атмосферу [2]. Значения 
*
отбp , *

отбТ , отбG  для расчёта берутся с характеристики ВСУ, а значения *р , *T , G  

определяются конфигурацией системы подводящих каналов в гидравлическом расчёте 
или по опыту эксплуатации схожих систем. 

Для согласования работы ТСВ и ВСУ характеристики последнего приводятся к 
виду  GВСУ ТСВK f  . 

Условие совместной работы ВСУ и ТСВ с учётом рис. 4 можно представить с по-
мощью следующих равенств: 
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* * * *

,отб вхТСВ
ВСУ ТСВ

h h h

p p p p

p p p
   

     

 
* * *
отб вхТСВT T T  , 

 

GВСУ GТСВK K , 

 

где hр  – давление атмосферного воздуха для высот полёта в стандартных атмосферных 

условиях. 
Разработанная методика согласования работы ТСВ и ВСУ с учётом эксплуатаци-

онных ограничений может быть представлена в виде последовательности действий, 
рис. 5. Согласование происходит следующим образом: 

 
 

Рис. 5. Краткая блок-схема разработанной методики доработки ТСВ  
с учётом эксплуатационных ограничений 

 
 

Этап 1. С учётом потерь на передачу сжатого воздуха характеристики ВСУ ис-
ходного вида  *

отб отбp f G  и  *
отб отбT f G  приводятся к виду  G ВСУ ТСВK f  , 

найденному по параметрам на входе в ТСВ, с помощью формул: 
 

   *

* *

отб отб

GВСУ
отб

G G T T
K

p p

 



, 

 
* *

,отб
ВСУ

h

p p

p
 

  

 
где GВСУK  – параметр расхода воздуха ВСУ, определённый по параметрам на входе в 

ТСВ с учётом потерь в магистралях. 
Этап 2. Характеристики турбины приводятся к виду  GТСВ ТСВK f   по (1) и 

 N ТСВ ТСВK f   с использованием следующей формулы: 
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* *

ТСВ
NТСВ

вхТСВ вхТСВ

N
K

p T



, 

 
где ТСВN  – значение мощности ТСВ, Вт; N ТСВK  – показатель мощности турбины. 

Этап 3. Характеристики  G ВСУ ТСВK f   и  G ТСВ ТСВK f   для ВСУ и ТСВ со-

ответственно следует совместить на одном графике и найти точки пересечения. Они 
удовлетворяют условию совместной работы элементов системы запуска. 

Этап 4. Если для некоторых эксплуатационных режимов работы точки совмест-
ной работы не были найдены (нет пересечений характеристик ТСВ и ВСУ), то необхо-
димо скорректировать форму лопаток ТСВ и повторить этапы 1 – 3, определив изме-
нённые характеристики турбины с помощью CFD моделирования. Изменяться могут 
как углы установки и числа лопаток, так и форма сопловых и рабочих лопаток. Варьи-
руемые переменные должны определяться в результате анализа полученных результа-
тов и требований, предъявляемых к ТСВ. Моделирование рабочего процесса в воздуш-
ной турбине стартера принципиально не отличается от типового моделирования рабо-
чего процесса в газовых турбинах ГТД и выполняется как в [3]. Вопрос создания и ва-
лидации численных моделей рабочего процесса в воздушных турбинах выходит за рам-
ки данной статьи. 

Этап 5. Определяются параметры рабочего процесса ТСВ при его совместной ра-
боте с ВСУ на каждом режиме работы ВСУ в следующей последовательности: 

– в точках пересечения характеристик  G ТСВ ТСВK f   и  G ВСУ ТСВK f   опре-

деляются параметры на выходе из ВСУ *
отбp , *

отбT , отбG ; 

– затем для точек совместной работы ВСУ и ТСВ определяются параметры возду-
ха на входе в ТСВ. 

Таким образом, на основе точек пересечения приведённых характеристик нахо-
дятся физические характеристики ТСВ при совместной работе с ВСУ на всех его режи-
мах. 

Этап 6. На основе определённых параметров рабочего процесса ТСВ при его 
совместной работе с ВСУ на каждом режиме работы ВСУ рассчитывается крутящий 
момент на валу турбины. На основе данных о крутящем моменте выходного вала опре-
деляются линейные зависимости . . . ( )кр вых вM f n  для каждого режима работы [4]: 

 

. . .кр вых вM A n B  , 

 
где n  – частота вращения ротора турбины. 

По найденной зависимости в дальнейшем определяется время запуска авиацион-
ного газотурбинного двигателя. Расчёт осуществляется с помощью разработанной авто-
рами программы [7]. Коэффициент B  – максимальный крутящий момент при запуске, 
значение которого необходимо контролировать. 

Этап 7. Если хотя бы один из найденных параметров системы запуска не удовле-
творяет техническому заданию или эксплуатационным ограничениям, то необходимо 
скорректировать форму лопаток ТСВ и вновь повторить этапы 1 - 6 до выполнения за-
данных требований (рис. 6). 

Этап 8. В случае, если на всех эксплуатационных режимах работы ограничиваю-
щие величины (в первую очередь крутящий момент на валу турбины) удовлетворяют 
ограничениям и выполняются условия совместной работы, делается заключение о воз-
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можности согласованной работы ВСУ и ТСВ для рассматриваемых режимов работы 
ВСУ. 

Разработанный метод был апробирован при оценке возможности совместной ра-
боты двухступенчатой воздушной турбины и ВСУ в составе двухконтурного турбореак-
тивного двигателя для самолёта гражданской авиации (рис. 7). На этом рисунке за-
штрихованная часть характеристики соответствует диапазону работы ТСВ. Точки пере-
сечения характеристик являются точками, где выполняются условия совместной работы 
ВСУ и ТСВ. Анализ рисунка показывает, что при использовании исследуемого ТСВ со-
гласованная работа ТСВ и ВСУ не обеспечивалась для всех режимов работы ВСУ и 
необходима работа по изменению ВСУ, ТСВ или подбору новых компонентов системы 
запуска двигателя. Кроме того, дальнейший анализ показал, что крутящий момент на 
валу ТСВ больше максимально допустимого, что может привести к поломке редуктора 
и коробки приводов двигателя. 
 

 
 

Рис. 6. Блок-схема «Проверка ограничений процесса запуска» 
 
 

 

 
 

Рис. 7. Совмещённая расходная характеристика ВСУ и ТСВ 
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Определение времени запуска ГТД 

Раскрутка ротора ГТД при запуске осуществляется воздушной турбиной стартера 
и основной турбиной двигателя, которые участвуют в раскрутке не весь период запуска, 
а лишь на определённых этапах. Процесс запуска двигателя можно разбить на три ос-
новных этапа (рис. 8) [2; 5; 6]. 

На первом этапе (от начала запуска до вступления в активную работу основной 
турбины при частоте вращения ротора 1n ) двигатель раскручивается только стартером   

( ТСВM ). Момент ускорения ротора высокого давления двигателя на этом этапе равен  

 

.1 30уск ТСВ сопротив

d dn
M M M J J

d d

 
 

        
  

, 

 
где ТСВM  – крутящий момент на выходном валу, развиваемый ТСВ; J  – момент инер-

ции ротора высокого давления двигателя;   – угловая скорость вращения ротора двига-
теля, с-1; n  – частота вращения ротора двигателя, об/мин; сопротивM  – крутящий момент, 

необходимый для вращения компрессора, привода агрегатов и преодоления трения. 
 

 
 

Рис. 8. Этапы старта ГТД с ТСВ 
 
 

На втором этапе запуска (от 1n  до отключения стартера при частоте вращения 2n ) 

происходит совместная раскрутка ротора турбостартером и основной турбиной. В этом 
случае момент ускорения ротора двигателя определяется по формуле:  

 

.2уск ТСВ турб сопротивM M M M   , 

 
где турбM  – положительный крутящий момент, развиваемый турбиной двигателя. 

На третьем этапе (после частоты вращения 2n ) воздушный стартер отключен и 

ротор двигателя до частоты вращения ротора на режиме малого газа idlen  раскручивает-

ся только основной турбиной: 
 

.3уск турб сопротивM M M  . 

 
Обобщая описанные выше этапы запуска двигателя, можно записать обобщённое 

уравнение движения ротора двигателя на запуске: 
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30 ТСВ сопротив турб авторотац

dn
J i M M M M

d




         
  

,                          (2) 

 
где i  – передаточное отношение к ТСВ в коробке агрегатов;   – шаг расчёта по вре-
мени, с; n  – изменение частоты вращения ротора высокого давления за шаг расчёта, 
об/мин; авторотацM  – крутящий момент, учитывающий подвод энергии набегающего 

потока воздуха на частоте авторотации. 
Изменение частоты вращения ротора за шаг расчёта, согласно обобщённому урав-

нению (2), можно представить в следующем виде: 
 

 1

30

ТСВ турбM ТСВ сопротив M авторотацn k i M M k M
J




         
 
 

, 

 
где 

ТСВMk  – коэффициент, учитывающий изменение крутящего момента стартера за вре-

мя работы ТСВ; 
турб

турб
M

сопротив

M
k

M
  – коэффициент связи между моментами компрессора и 

турбины ротора высокого давления. 
Коэффициент связи между моментами компрессора и турбины изменяется в диа-

пазоне max0....
турб турбM Mk k . До момента подачи топлива в камеру сгорания 0

турбMk  . 

После подачи топлива коэффициент 
турбMk  возрастает и при определённой частоте вра-

щения ротора высокого давления ВДравновесn  крутящий момент основной турбины срав-

нивается с моментом сопротивления компрессора турб сопротивM M . После чего крутя-

щий момент турбины увеличивается до максимального избыточного на запуске 

. max 1
турбMk  . 

Значение текущей частоты вращения определяется как n n n      . Расчёт  

продолжается пока не будет достигнута частота вращения режима малого газа 
( )МГn n   . 

Значения частоты вращения 1n , 2n , МГn  и коэффициент 
. maxтурбMk  зависят от харак-

теристик компрессора, турбины и стартера, работы камеры сгорания, конструктивных и 
других эксплуатационных факторов. 

Описанный выше алгоритм был реализован в виде программы, на которую было 
получено свидетельство о государственной регистрации программы для ЭВМ 
№2019663216 [7]. В ней было учтено изменение коэффициентов 

ТСВMk , maxтурбMk
 

и 

сопротивM  на основе имеющихся у авторов теоретических и экспериментальных данных. 

Графический интерфейс программы показан на рис. 9. 
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Рис. 9. Графический интерфейс программы определения времени запуска ГТД 
 
 

В представленной статье описывается разработанный авторами метод согласова-
ния рабочего процесса ВСУ и воздушной турбины, применяемой при запуске ГТД и 
расчёта времени его включения. Созданный метод позволяет проверить возможность 
совместного функционирования турбины и ВСУ на всех эксплуатационных режимах, 
выходные параметры турбины, ожидаемое время раскрутки ротора ГТД и сравнение 
критических параметров системы с предельными значениями. На базе указанной ин-
формации в дальнейшем может быть сделан вывод о возможности запуска двигателя в 
конкретных условиях.  

Полученный метод может быть использован: 
– для оценки возможности запуска двигателя и вычисления основных его пара-

метров для конкретных элементов системы запуска; 
– подбора ВСУ и ТСВ, удовлетворяющих условиям совместной работы и выпол-

няющим заданные требования системы запуска, включая конструктивные, эксплуата-
ционные и прочностные ограничения; 

– модернизации элементов, входящих в систему запуска с целью выполнения за-
данных технических требований. 

Разработанный метод был реализован в виде компьютерных программ и готов к 
практическому использованию. 

 
Работа выполнена при финансовой поддержке со стороны Минобрнауки России в 

рамках государственного задания (номер проекта FSSS-2020-0015 «Исследование 
устойчивых и неустойчивых динамических и виброакустических процессов в гидрав-
лических и газовых системах на основе физического и математического моделирова-
ния»). 
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The article describes the method developed by the authors to coordinate the working process of the 
auxiliary power plant (APP) and the starter air turbine (SAT) used for starting a gas turbine engine 
(GTD). This method is used to test the possibility of joint operation of the APP and the air turbine in 
the gas turbine engine starting system in given operating modes. The method is based on combining 
the APP and turbine characteristics shown in the same coordinates on the same field and checking for 
intersection points. The condition of joint operation is fulfilled in them. Non-crossing graphs indicate 
the impossibility of joint work in the selected operating mode. The developed method takes into 
account losses and leaks in the engine starting system pipes. The data obtained using the developed 
method are source data for calculating and optimizing the air turbine's working process and for  
determining the time required to start the GTE, as well as for testing the operability of the GTE system 
by strength and other criteria. An algorithm for calculating the time required to start the GTE was also 
developed by the authors and implemented as a computer program. The obtained data can be used to 
analyze the possibility of starting the engine and to calculate its main parameters for specific elements 
of the engine starting system, to select the APP and SAT to meet the specifications. 

Starter air turbine; GTE start; auxiliary power plant; joint operation 
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Рассматривается задача проектирования трёхслойных сотовых панелей пола самолётов с 
использованием экспериментальных данных о механических характеристиках новых 
высокопрочных композиционных материалов пониженной горючести. Описывается 
разработанная экспериментально-аналитическая методика проектирования и алгоритм 
оптимизации. Проектная задача, в которой целевой функцией является масса квадратного метра 
конструкции, сформулирована в терминах нелинейного математического программирования. В 
качестве проектных переменных рассматриваются толщина несущих слоёв, высота сотового 
заполнителя трёхслойной панели и ряд других. Отмечается дискретный характер проектных 
переменных. Предлагается графическая интерпретация задачи оптимального проектирования, 
которая позволяет свести возможные решения, основанные на экспериментальных данных, к 
перебору ограниченного числа вариантов конструкций. Приводятся демонстрационный пример 
и результаты проектирования панелей пола современного пассажирского самолёта в зоне 
прохода с использованием нового материала пониженной горючести. Панель пола 
рассматривается как неразрезная многоопорная пластина, нагруженная распределённой 
нагрузкой. Предлагаемый графоаналитический метод позволяет сформировать область 
рациональных проектов, отличающихся по массе от оптимального на заданную допустимую 
величину. Проведённый расчётно-экспериментальный анализ показывает, что с использованием 
нового материала может быть спроектирована панель пола в зоне прохода с несущими слоями 
из клеевого угле- или стеклопластика и лёгкого сотового заполнителя с массой квадратного 
метра от 2,9 до 3,4 кг, что находится на уровне мировых достижений. 

Трёхслойные конструкции; панели пола; композиционные материалы пониженной горючести; 
испытания; проектирование; оптимизация 
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Введение 

В авиастроении трёхслойные конструкции с лёгким заполнителем стали широко 
применяться, начиная с 50-х годов прошлого века [1 – 5]. В соответствии с областью 
применения эти конструкции можно с определённой долей условности разделить на 
три группы: высоконагруженные пластины, для которых определяющей является 
нагрузка из плоскости (например, панели пола); плоские панели, для которых основной 
нагрузкой является сдвиг (стенки лонжеронов и нервюр); криволинейные панели (об-
шивка крыла) со сложным напряжённым состоянием. Методы проектировочных расчё-
тов трёхслойных конструкций из традиционных материалов и ряд справочных матери-
алов по ним представлены в указанных работах, к которым целесообразно добавить 
публикации [6 – 9].  

В связи с появлением принципиально новых композиционных материалов с высо-
кими характеристиками удельной прочности и жёсткости возникает ряд вопросов, свя-
занных с их эффективным использованием. Поэтому в настоящее время ведутся интен-
сивные работы по созданию новых методов проектирования сверхлёгких трёхслойных 
конструкций, которые учитывали бы особенности этих материалов. При этом необхо-
димо отметить чрезвычайно широкую номенклатуру материалов и технологий для со-
здания эффективных несущих слоёв и лёгкого заполнителя, а также материалов, обес-
печивающих необходимый контакт между заполнителем и несущими слоями. 

В связи с практической значимостью снижения массы планера в целом, а также 
необходимостью приобретения опыта использования композитов в силовых конструк-
циях, внимание ряда исследователей привлечено к вопросам проектирования конструк-
ций и технологиям изготовления панелей пола самолёта [10 – 13].  

Проектировочные расчёты панелей пола по традиционным методам с несущими 
слоями на основе углеродных и стеклянных волокон с характеристиками прочности на 
растяжение порядка 2100 и 1200 МПа соответственно приводят к крайне малым значе-
ниям толщин несущих слоёв. Это вызывает определённую озабоченность по примене-
нию тех или иных критериев прочности. Поэтому возникает необходимость проведения 
комплексных экспериментальных исследований механических характеристик и форм 
разрушения, а также разработки методов проектирования, которые позволяли бы учи-
тывать выявляемые особенности поведения материалов в конструкциях. 

При выборе материалов для композитных панелей помимо механических харак-
теристик необходимо также учитывать такие важные характеристики, как пониженная 
горючесть и безопасность разрушения.  

В данной работе на основе комплексных исследований, выполненных в ФГУП 
«ВИАМ» и Самарском университете [14], предлагается экспериментально-
аналитическая методика проектирования панелей пола из композитов на основе высо-
копрочных углеродных и стеклянных волокон и клеевого связующего пониженной го-
рючести [15].  

 
Экспериментальные исследования 

Особенность проектирования композитных панелей пола (здесь и далее – пане-
лей) состоит в том, что для получения гарантированной работоспособности конструк-
ции при различных случаях нагружения необходимо использование критериев прочно-
сти [16 – 17]. Однако для анализа поведения композитных панелей с использованием 
метода конечных элементов необходимыми исходными данными являются упругие и 
предельные прочностные характеристики используемых материалов, которые опреде-
ляются экспериментально. Математическое моделирование поведения композитных 
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конструкций, включая расчёт деформаций, требует большого числа экспериментальных 
данных – порядка 15-20 наименований. 

Для дальнейшего обсуждения особенностей проектирования эффективных компо-
зитных панелей выбраны следующие актуальные материалы: клеевые препреги пони-
женной горючести на основе однонаправленных углеродных лент и стеклянных напол-
нителей, разработанные в ФГУП «ВИАМ», а также полимерный сотовый заполнитель. 
Рассматриваемые клеевые препреги позволяют изготавливать трёхслойные конструк-
ции за один технологический цикл, в ходе которого происходит одновременное форми-
рование несущих слоёв и их склеивание с лёгким заполнителем [18]. 

Экспериментальные исследования механических характеристик материалов ком-
позитных панелей проводились в два этапа: на первом этапе определялись свойства ма-
териалов несущих слоёв – клеевых угле- и стеклопластиков, на втором – исследовались 
свойства и поведение полимерного сотового заполнителя различной плотности в соста-
ве трёхслойной конструкции. 

Для рассматриваемых материалов несущих слоёв проведены комплексные иссле-
дования механических характеристик при нормальной (+20°С), повышенной (+80°С) и 
пониженной (–60°С) температурах, а также при +20°С после циклического воздействия 
температур. Испытания образцов несущих слоёв на основе клеевых угле- или стекло-
пластиков проводились с использованием испытательного комплекса лаборатории 
композиционных материалов и конструкций Самарского университета (рис. 1) в соот-
ветствии с требованиями международных и отечественных стандартов: ГОСТ 25.601 
[19] для испытания на растяжение образцов с направлением укладки слоёв клеевого 
препрега 0 и 90°; ГОСТ 25.602 [20] для испытания на сжатие образцов с направлением 
укладки слоёв клеевого препрега 0 и 90°; ASTM D 3518 [21] для испытания на сдвиг 
образцов с направлением укладки слоёв клеевого препрега ±45 и ASTM D 4255 [22] 
для образцов с направлением укладки слоёв клеевого препрега 0 и 90°; ASTM D 790 
[23] для испытания на трёхточечный изгиб образцов с направлением укладки слоёв 
клеевого препрега 0°. Серия испытаний в каждом случае содержала не менее 5 образ-
цов.  

 

 
 

Рис. 1. Испытательный комплекс лаборатории 
композиционных материалов и конструкций Самарского университета 
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Рис. 2. Характер разрушения образцов при испытании на растяжение  

c направлением укладки слоёв однонаправленного препрега относительно оси нагружения 0   : 
а – углепластик; б – стеклопластик 

 
Характер разрушения образцов клеевых угле- и стеклопластиков во время испы-

таний показан на рис. 2. 
По результатам проведённых испытаний определялось 10 номинальных и пре-

дельных механических характеристик однонаправленных клеевых угле- и стеклопла-
стиков, которые приведены в табл. 1 и 2 соответственно. 

 
Таблица 1. Механические характеристики клеевого углепластика 

Характеристика +20°С +80°С –60°С 
+20°С 
(т/ц)  

Предел прочности на растяжение в направлении 0°,  x 
, МПа 2300 1720 2122 2236 

Предел прочности на растяжение в направлении 90°,  y


   , 

МПа 
58 49 60 52 

Предел прочности на сжатие в направлении 0°,  x 
, МПа 810 415 815 764 

Предел прочности на сжатие в направлении 90°, y


   , МПа 210 112 259 176 

Предел прочности на сдвиг в направлении 0°, xy   , МПа 50,6 43,8 70,4 55 

Предел прочности на сдвиг в направлении 90°, yx   , МПа 73,8 68,2 86,8 85,6 

Предел прочности на изгиб, fx   , МПа 45,6 29,8 52,4 43,2 

Модуль упругости на растяжение в направлении 0°, xE , ГПа 132 109 110 136 

Модуль упругости на растяжение в направлении 0°, yE , ГПа 7,7 3,1 11,4 6,2 

Модуль сдвига в плоскости слоёв xyG , ГПа 6,8 4,8 9,3 5,3 
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Таблица 2. Механические характеристики клеевого стеклопластика 

Характеристика +20°С +80°С –60°С 
+20°С 
(т/ц)  

Предел прочности на растяжение в направлении 0°,  x 
, МПа 1265 1085 1689 1231 

Предел прочности на растяжение в направлении 90°, y


   , МПа 43 18 59 28 

Предел прочности на сжатие в направлении 0°,  x 
, МПа 707 369 751 634 

Предел прочности на сжатие в направлении 90°, y


   , МПа 136 76 152 127 

Предел прочности на сдвиг в направлении 0°, xy   , МПа 62,4 38 66 49,2 

Предел прочности на сдвиг в направлении 90°, yx   , МПа 76,6 61,8 90,8 81,6 

Предел прочности на изгиб, fx   , МПа 30,2 19,4 40 28,2 

Модуль упругости на растяжение в направлении 0°, xE , ГПа 41,6 44,2 49,1 46,4 

Модуль упругости на растяжение в направлении 0°, yE , ГПа 12,1 6,8 17,7 11,5 

Модуль сдвига в плоскости слоёв xyG , ГПа 8,6 5,821 11,2 5,3 

 
 
Проведённый статистический анализ результатов испытаний образцов клеевых 

угле- и стеклопластиков при температуре +20С показал, что значения коэффициентов 
вариации для наиболее значимых механических характеристик находятся в пределах 
5%. Необходимо отметить снижение прочностных и упругих характеристик клеевых 
угле- и стеклопластиков при температуре +80С на величину порядка 15-20%, в то вре-
мя как при температуре –60С проявляется увеличение прочностных и жесткостных 
свойств образцов материалов. Циклическое воздействие температур, в свою очередь, 
оказывает зачастую лишь незначительное влияние (отклонение на 3-5%) на механиче-
ские характеристики клеевых угле- и стеклопластиков. 

Для определения свойств полимерного сотового заполнителя проводились ком-
плексные исследования образцов трёхслойных панелей с обшивками из клеевых угле- и 
стеклопластиков при нормальной (+20°С), повышенной (+80°С) и пониженной 
(–60°С) температурах, а также при +20°С после циклического воздействия температур. 
Все испытания проводились в соответствии с требованиями международных стандар-
тов: ASTM C365 [24] – испытание на сжатие; ASTM C393 [25] – испытание на четырёх-
точечный изгиб; ASTM C273 [26] – испытание на сдвиг; ASTM C297 [27] – испытание 
на отрыв несущих слоёв от сотового заполнителя (на растяжение).   

В образцах трёхслойных панелей несущие слои верхней и нижней обшивок со-
держали по 2 слоя однонаправленного препрега. Структура укладки слоёв – ортотроп-
ная. Толщина обшивок для клеевых углепластиков составляла 0,28 и 0,36 мм для клее-
вых стеклопластиков, толщина сотового заполнителя – 10 мм. Характер разрушения 
образцов трёхслойных панелей с обшивками из клеевых стеклопластиков показан на 
рис. 3. 
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396кг мсот   396кг мсот   

 
3144кг мсот   3144кг мсот   396кг мсот   3144кг мсот   

а б в 
Рис. 3. Характер разрушения образцов трёхслойных панелей  

с обшивками из клеевых стеклопластиков (плотность сот 96 и 144 кг/м3) при испытаниях на: 
 а – сжатие; б – изгиб длинной балки; в – сдвиг 

 
Результаты испытаний полимерного сотового заполнителя с плотностью сот 96 и 

144 кг/м3 представлены в табл. 3, 4. 
 

Таблица 3. Механические характеристики сотового заполнителя с плотностью сот 96 кг/м3 

Характеристики +20С +80С –60С 
+20С 
(т/ц) 

Предел прочности сотового заполнителя на сжатие  z c
 , МПа 6,2 3,1 5,2 4,3 

Модуль упругости сотового заполнителя zE , МПа 182,0 63,7 60,7 149,3 

Предел сдвиговой прочности сотового заполнителя при испыта-

нии на изгиб xy c
   , МПа 2,1 1,5 1,9 2,0 

Предел сдвиговой прочности сотового заполнителя при испыта-
нии на сдвиг  xz c

 , МПа 1,7 1,4 0,8 1,2 

Модуль сдвига сотового заполнителя xyG , МПа 14,1 12,4 12,8 13,3 

Предел прочности сотового заполнителя на растяжение  z c
 

, 

МПа 
2,7 1,4 1,5 1,7 

 
Таблица 4. Механические характеристики сотового заполнителя с плотностью сот 144 кг/м3 

Характеристики +20С +80С –60С 
+20С 
(т/ц) 

Предел прочности сотового заполнителя на сжатие  z c
 , МПа 8,2 5,5 9,6 6,9 

Модуль упругости сотового заполнителя zE , МПа 163,6 72,8 12,1 192,5 

Предел сдвиговой прочности сотового заполнителя при испытании 

на изгиб xy c
   , МПа 2,3 1,5 2,1 2,0 

Предел сдвиговой прочности сотового заполнителя при испытании 

на сдвиг  xz c
 , МПа 0,8 0,8 0,8 0,9 

Модуль сдвига сотового заполнителя xyG , МПа 10,9 12,3 13,0 11,6 

Предел прочности сотового заполнителя на растяжение  z c
 

, 

МПа 
1,5 1,2 1,2 1,3 
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Полученные результаты показывают, что существенное влияние на механические 
характеристики оказывают температурные воздействия. Необходимо также отметить 
несколько меньшую прочность на сдвиг панелей с заполнителем с плотностью сот 
144 кг/м3 по сравнению с аналогичными панелями с заполнителем плотностью 96 кг/м3, 
выявленную в ходе специальных испытаний (рис. 3, в). Данная особенность проявля-
лась в отрыве несущих слоёв от сотового заполнителя в образцах с более плотным за-
полнителем при меньшей разрушающей нагрузке. 

 
Методика проектирования панелей пола 

Задача проектирования панелей пола самолёта на вербальном уровне формулиру-
ется достаточно просто: панель должна иметь минимальную массу при выполнении 
условий прочности и жёсткости. 

Математическую формулировку данной задачи в терминах нелинейного матема-
тического программирования [28; 29] можно записать следующим образом: необходи-
мо найти вектор *X , при котором 
 

   * ,f X f X X               (1) 

 

где   : 0, 1, 2,...,jX g X j m     – область допустимых проектов; X  – вектор про-

ектных переменных;  f X – целевая функция;  jg X – ограничения; j  – номер огра-

ничения. 
Целевая функция. В качестве целевой функции в данной задаче рассматривается 

масса панелей пола. Для оценки результатов проектирования используется масса квад-
ратного метра –  f X . 

Не нарушая общности рассуждений, в дальнейшем будем рассматривать трёх-
слойную панель с несущими слоями из клеевых угле- или стеклопластиков в виде пре-
прегов и полимерного сотового заполнителя в предположении, что слой препрега, кон-
тактирующий с заполнителем, имеет повышенную толщину за счёт клеевого связую-
щего. 

Проектные переменные. Особенность данной задачи состоит в том, что масса 
квадратного метра панели пола однозначно определяется выбором материалов элемен-
тов панели и её геометрическими размерами: суммарной толщиной несущих слоёв . .н с  

и высотой сотового заполнителя cH . Прочность и жёсткость панели определяется 

названными основными параметрами и, кроме того, количеством и направлением 
укладки слоёв однонаправленного препрега, плотностями и механическими характери-
стиками материалов несущего слоя и сотового заполнителя, а также особенностями их 
совместной работы. Сотовый заполнитель, в свою очередь, является пространственной 
конструкцией, имеет определённую номенклатуру по высоте и толщине стенок и обыч-
но интегрально характеризуется плотностью кубического метра, которая может рас-
сматриваться как проектная переменная. Таким образом, практически все проектные 
переменные в данной задаче являются дискретными. Они определяют значение целе-
вой функции и работоспособность объекта проектирования – панели пола. 

Ограничения. Экспериментальные исследования показывают, что разрушение 
образцов панелей с относительно тонкими несущими слоями может происходить по 
следующим формам: общая потеря устойчивости сотового заполнителя при сжатии по 
нормали к плоскости сот (рис. 3, а); местная потеря устойчивости несущих слоёв, рабо-
тающих на сжатие при изгибе (рис. 3, б); отрыв несущих слоёв от заполнителя или ло-
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кальная потеря устойчивости сот при сдвиге (рис. 3, в). Указанные виды разрушений 
определяются общим напряжённо-деформированным состоянием панели, характери-
стиками прочности элементов панелей и прочностью их клеевого соединения. 

Внешние условия (факторы). Панели пола в соответствии с назначением вос-
принимают нагрузку перпендикулярно своей плоскости. При этом напряжённо-
деформированное состояние панели определяется величиной, распределением нагруз-
ки, геометрическими размерами в плане и граничными условиями. 

На рис. 4, а показана типовая панель пола самолета. Опорами для такой панели 
являются поперечные балки двутаврового сечения, которые опираются, в свою очередь, 
на шпангоуты фюзеляжа, и продольные балки, которые используются как рельсы для 
установки и крепления кресел. Их изгибная жёсткость обычно значительно меньше, 
чем у поперечных балок. 

 

 
  

 
а      б 

 
Рис. 4. Типовая панель пола и основные силовые факторы: 

а – типовая панель пола; б – силовые факторы, действующие на фрагмент панели пола 
 
 

В теории упругости и строительной механике такие конструкции рассматривают-
ся как пластины [30; 31]. Для расчёта пластин используются различные аналитические, 
но в основном численные методы – метод конечных разностей и метод конечных эле-
ментов (МКЭ). Результаты расчётов пластин для определённых граничных условий 
обычно представляются в виде безразмерных коэффициентов распределённых силовых 
факторов (рис. 4, б), действующих на единицу длины сечения пластины в определён-
ных точках: 
 

,x QQ k q l              (2) 

 
2 ,x MM k q l               (3) 

 
где xQ  – погонная перерезывающая сила, действующая на единицу длины сечения пер-

пендикулярно к оси OX, Н/мм ; xM  – погонный изгибающий момент вдоль оси X , 

действующий на единицу длины сечения, Н мм мм ; q  – интенсивность внешней рас-

пределённой нагрузки, 2Н мм ; l  – характерный размер в плане, мм; Qk , Mk  – коэффи-

циенты перерезывающей силы и момента в соответствующей точке сечения. 
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Для трёхслойной панели при отсутствии кручения через названные силовые фак-
торы – xQ  и xM  – легко вычисляются внутренние силовые факторы: потоки усилий в 

несущих слоях xN  и касательные напряжения в заполнителе zx : 

 

,x
x

c

M
N

H
               (4) 

 

x
zx

c

Q

H
  ,             (5) 

 
где cH  – высота сотового заполнителя. Вычисление касательных напряжений по (5) 

предполагает отсутствие изгибной жёсткости сотового заполнителя и значительно 
меньшую толщину несущих слоёв по сравнению с заполнителем. 

В качестве примера на рис. 5 показана квадратная пластина, шарнирно-опёртая по 
двум сторонам и нагруженная равномерно распределённой нагрузкой q . 

 

 
 

Рис. 5. Тестовая задача 
 
 

Коэффициенты моментов и перерезывающих сил, полученные по различным ме-
тодикам, приводятся для сравнения в точках A и B, в которых реализуются их экстре-
мальные значении (табл. 5). Результаты первого столбца заимствованы из расчёта изо-
тропной пластины методом конечных разностей на довольно грубой сетке [32]. Во вто-
ром столбце представлены расчёты изотропной пластины с габаритными размерами в 
плане 1000 1000  мм и толщиной 10 мм по МКЭ в среде ANSYS Workbench с исполь-
зованием элементов типа SHELL-181 с сеткой 10 10 . Третий столбец соответствует 
расчёту трёхслойной пластины по методу конечных элементов с использованием эле-
ментов типа SHELL-181. Рассматривалась пластина с габаритными размерами в плане 
1000 1000  мм, высотой заполнителя 10 мм и модулем сдвига 14 МПаxzG  , толщиной 

обшивок 0,8 мм и модулем упругости 560 МПаE  . Результаты четвёртого столбца 
соответствуют расчёту пластины как двухопорной балки с использованием элементов 
типа BEAM. 
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Таблица 5. Коэффициенты перерезывающей силы xQ  и изгибающего момента xM  

Узлы Коэф-ты 
Метод  

конечных 
разностей 

МКЭ для 
изотропной 
пластины 

МКЭ для 
трёхслойной 

пластины 

МКЭ для  
двухопорной 

балки 

МКЭ для пятиопорной 
пластины 

Расчётный случай 
I II III 

A 
Qk  0,5 0,46 0,47 0,49 0,52 0,56 0,56 

Mk  0 0 0 0 0 0 0 

B 
Qk  0 0 0 0 0 0 0 

Mk  0,125 0,123 0,126 0,125 0,107 0,107 0,067 

 
Из сопоставления приведённых результатов следует, что вычисление наиболее 

значимых для прочностных расчётов перерезывающих сил и моментов по балочной 
расчётной схеме даёт приемлемые результаты. 

Расчёты типовой панели пола как неразрезной многоопорной пластины на раз-
личные комбинации распределённой нагрузки по отдельным клеткам пола – расчётные 
случаи I-III на рис. 6 – показывают, что при этом коэффициенты максимальных перере-
зывающих сил и изгибающих моментов меняются не существенно (табл. 5). Поэтому в 
проектных расчётах можно рекомендовать использовать максимальные коэффициенты 
перерезывающей силы и изгибающего момента из расчётов изолированной клетки и 
многоопорной конструкции: 
 

0,52Qk  ,  0,126Mk  .          (6) 

 
 

 
 

Рис. 6. Расчётные случаи для расчёта неразрезной многоопорной пластины 
 
 
 

С учётом полученных результатов задача проектирования панели пола, сформу-
лированная в общем виде (1), может быть конкретизирована следующим образом: 

1. Целевая функция определяется в виде 
 

  . . . . . .2н с c н с н с c cf X m m H      , 

 
где . .н с – толщина обшивок, м; cH  – высота заполнителя, м; . .н с  – плотность материа-

ла несущих слоёв (обшивок), 3кг/м ; с  – плотность материала сотового заполнителя, 
3кг/м . 
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2. Основными проектными переменными являются: 
 

 . .;н с cX H . 

 
В целях упрощения рассматриваемой задачи, исходя из условия обеспечения 

симметричной и сбалансированной структуры укладки несущих слоёв панели, вспомо-
гательные проектные переменные – количество и ориентация несущих слоёв – прини-
маются неизменными и формулируются следующим образом: несущие слои панели 
имеют ортотропную структуру укладки  0;90 , количество слоёв кратно двум. В связи 

с этим вводится условие: толщина каждой из обшивок может меняться дискретно с ша-
гом, равным двум толщинам единичного слоя армирующего материала. 

3. Ограничение по прочности несущих слоёв на сжатие:  
 

 . .
. .

x
н с x

c н с

M

H
 


            (7) 

 
где xM – погонный изгибающий момент, действующий вдоль оси ОХ. 

4. Ограничение по прочности сотового заполнителя на сдвиг: 
 

 x
c xz

c

Q

H
   ,                (8) 

 
где xQ  – погонная перерезывающая нагрузка, действующая в плоскости XOZ. Предпо-

лагается, что вся перерезывающая сила воспринимается заполнителем. 
 

Алгоритм решения 

Для решения поставленной задачи с учётом отмеченных особенностей проектных 
переменных и ограничений может быть использована её графическая интерпретация по 
следующему плану: 

1. Определяются максимальные погонные изгибающие моменты и перерезываю-
щие силы, которые возникают в рассматриваемой конструкции при определённых гра-
ничных условиях по опиранию и нагрузкам. 

Примечание: на начальном этапе проектирования целесообразно использовать 
трёхслойную модель пластины с изотропными несущими слоями. Эта задача может 
быть успешно решена в общем случае с использованием МКЭ [33]. Силовой расчёт па-
нели может быть выполнен с достаточной точностью через максимальные значения со-
ответствующих коэффициентов (6). 

2. Выбирается материал несущих слоёв и сотового заполнителя с известными 
плотностями и механическими характеристиками, определенными экспериментально 
или из достоверных справочных источников. 

3. Вводится двумерное пространство основных проектных переменных, которые 
определяют массу квадратного метра панели: 1 . .н сx   – толщина несущих слоёв; 

2 cx H  – высота сотового заполнителя.  

4. Строятся линии равного уровня значений целевой функции. 
5. Вводятся геометрические ограничения на максимальные и минимальные значе-

ния основных проектных переменных: 
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min . . maxн с    , 

 

min maxcH H H  , 

 
где min  – минимальная суммарная толщина несущих слоёв (верхней и нижней обши-

вок); max  – максимально возможная толщина пакета слоёв (не более 5 мм, как прави-

ло); minH  – минимальная доступная высота сотового заполнителя; maxH – максимальная 

высота сотового заполнителя.  
6. С использованием (7) строится ограничение по прочности несущих слоёв на 

сжатие. 
7. С использованием (8) строится ограничение по прочности сотового заполните-

ля на сдвиг. 
Построенные ограничения определяют область допустимых проектов (ОДП), в 

которой оптимальные значения проектных переменных  * *
1 2,x x  можно легко найти 

графически. 
 

Проектирование типовой панели 

В качестве примера рассмотрим задачу проектирования трёхслойной панели при 
следующих исходных данных: ширина панели 1000 ммb  ; расстояние между опорами 

1000 ммl  ; распределённая нагрузка с учётом величины перегрузки 20,01 Н/ммp  . В 
качестве граничных условий принимается шарнирное опирание панели только на попе-
речные элементы конструкции шпангоутов. 

В качестве материала несущих слоёв в данном примере рассматривается углепла-
стик UD CFRP на основе однонаправленного препрега с плотностью 1600 кг/м3 и проч-
ностью на сжатие 530 МПа, а также полимерный сотовый заполнитель Honeycomb Core 
плотностью 80 кг/м3 и прочностью на сдвиг 0,70 МПа. 

Для графической интерпретации решения задачи по выбору оптимальных пара-
метров клетки панели пола при заданных внешних условиях разработано специальное 
программное обеспечение на языке Python. Исходными данными для программы 
Isoline_PanelOpt являются величины максимальных перерезывающей силы и изгибаю-
щего момента, геометрические параметры панели, механические характеристики мате-
риалов несущих слоёв и сотового заполнителя. 

На рис. 7 показана графическая интерпретация проектной ситуации, построенная 
по пунктам 3-7 алгоритма с использованием программы Isoline_PanelOpt: оси коорди-
нат – основные проектные переменные ( . .н с  – толщина несущих слоёв; cH  – высота 

сотового заполнителя); 1 – линии равного уровня значений целевой функции  f X m  

(масса квадратного метра); 2 – ограничения на основные проектные переменные (пунк-
тирные горизонтальные и вертикальные); 3 – ограничение по прочности клеевого уг-
лепластика на сжатие; 4 – ограничение по прочности полимерного сотового заполните-
ля на сдвиг. Совокупность рассмотренных ограничений определяет область допусти-
мых проектов.  
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Рис. 7. Графическая интерпретация проектной ситуации 

 
 

Графически оптимальным значениям непрерывных проектных переменных 

 * *
1 2,x x  в этом демонстрационном примере соответствуют *

. . 0,32 ммн с   и 
* 7, 2 ммcH   в точке A на пересечении ограничений по прочности несущих слоёв и со-

тового заполнителя. Представленная графическая интерпретация даёт простое и 
наглядное представление о Парето-множестве проектов, которое может быть использо-
вано при назначении конкретных дискретных параметров. С учётом дискретного харак-
тера проектных переменных необходимо рассматривать ближайшую точку в простран-
стве проектных переменных, которая удовлетворяет требованию по обеспечению сим-
метричной и сбалансированной ортотропной структуры укладки несущих слоёв. Тол-
щина монослоя однонаправленного углепластика составляет 0,12 мм. Соответственно 
минимальная суммарная толщина несущих слоёв – верхнего и нижнего – составляет 

. . 0, 48 ммн с  . Предположим, что существующая номенклатура высот сотового запол-

нителя составляет 10 мм, 15 мм, 20 мм. Оптимальному проекту в этом случае соответ-
ствуют следующие значения проектных переменных  1 2,x x  в точке В: . . 0, 48 ммн с   и 

* 10 ммcH  . Элементы найденного проекта имеют избытки прочности   [34], вызван-

ные дискретным характером проектных переменных: 1,38с   – для сотового заполни-

теля и . . 1,5н с   – для несущих слоёв. 

 
Проектирование панели пола пассажирского самолёта  

в зоне прохода 

Рассмотрим результаты проектирования панели пола пассажирского самолёта в 
зоне прохода. Панель пола в зоне прохода представляет собой неразрезную пяти-
опорную пластину. В дальнейших расчётах использовались геометрические параметры 
раскроя панели (рис. 8), порядок величин расчётных нагрузок и граничные условия па-
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нели пола самолёта Ту-204: шаг опор 500 ммl  , ширина панели 548 ммb  , длина па-

нели 2000 ммl  , расчётная нагрузка 20,18 Н/ммp  . 
 

 
 

Рис. 8. Геометрические параметры панели пола в зоне прохода пассажирского салона 
 
 

Максимальная перерезывающая сила и изгибающий момент, возникающие в рас-
сматриваемой конструкции в случае действия распределённой нагрузки на все клетки 
пола, определялись в соответствии с (2) и (3): 2860 НxQ   и 53,06 10 Н ммxM    . Со-

поставление полученных результатов с данными расчёта многоопорной пластины с ис-
пользованием МКЭ показывает хорошее согласование с экспериментальными данны-
ми: 2895 НxМКЭQ   и 52,87 10 Н ммxM    . Характер деформации трёхслойной пласти-

ны для рассматриваемого расчётного случая показан на рис. 9. 
 

 
Рис. 9. Характер деформации панели в случае действия равномерно распределённой нагрузки  

на все клетки пола 
 
 

Для типовых конструкций, таких как трёхслойные панели пола, требования по 
массе формируются как требования конкурентоспособности по сравнению с продукта-
ми, имеющимися на мировом рынке. Например, требование к панелям пола самолёта в 
салоне формулируется следующим образом: масса квадратного метра должна быть 
меньше 3 кг при заданной нормированной нагрузке [33]. Для того, чтобы обеспечить 
выполнение данного требования по массе, в данной задаче рассматривались следующие 
материалы: клеевой углепластик на основе однонаправленных препрегов с плотностью 
1630 кг/м3 и прочностью на сжатие 810 МПа, толщина монослоя 0,14 мм; клеевой стек-
лопластик плотностью 1960 кг/м3 и прочностью на сжатие 704 МПа, толщина монослоя 



                       Машиностроение и машиноведение 

65 

0,16 мм; полимерный сотовый заполнитель с плотностью сот 96 кг/м3 и прочностью на 
сдвиг 1,7 МПа. 

На рис. 10 – 11 показана графическая интерпретация проектной ситуации, постро-
енная по пунктам 3 – 7 алгоритма с использованием программы Isoline_PanelOpt для 
различных комбинаций материалов несущих слоёв и сотового заполнителя. 

 

 
Рис. 10. Графическая интерпретация проектной ситуации: 

материал несущих слоёв – клеевой углепластик, плотность сотового заполнителя 96 кг/м3 

 
 

 
Рис. 11. Графическая интерпретация проектной ситуации: 

материал несущих слоёв – клеевой стеклопластик, плотность сотового заполнителя 96 кг/м3 
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Графически оптимальные значения проектных переменных  . . ,н с cH  и масса па-

нели пола в зоне прохода пассажирского салона самолёта для различных комбинаций 
материалов несущих слоёв и сотового заполнителя приведены в табл. 6. 

 
Таблица 6. Графически оптимальные значения проектных переменных 

Материал несущих слоёв  
и сотового заполнителя 

Значения проектных переменных 
Масса 
1 м2, кг Толщина несущих 

слоёв . .н с , мм 
Высота сотового за-
полнителя cH , мм 

Клеевой углепластик и полимерный сото-
вый заполнитель с плотностью сот 96кг/м3 

0,56 10 2,96 

Клеевой стеклопластик и полимерный со-
товый заполнитель с плотностью сот 
96кг/м3 

0,64 10 3,44 

 
Таким образом, можно сделать вывод, что оптимальным решением для трёхслой-

ной панели пола в зоне прохода пассажирского салона является использование клеево-
го углепластика на основе однонаправленного препрега с ортотропной структурой 
укладки и полимерного сотового заполнителя. Данная комбинация материалов обеспе-
чивает наименьшую массу панели пола. 

В целях проверки работоспособности трёхслойной конструкции с заданными ве-
личинами проектных переменных производился расчёт напряжённо-деформированного 
состояния панели пола. Ввиду того, что отношение характерного размера клетки пола к 
её толщине составляет величину порядка 50, для моделирования трёхслойной панели 
использовались конечные элементы типа SHELL-181, которые реализуют теорию  
Миндлина-Рейснера и позволяют учитывать межслоевую сдвиговую жёсткость элемен-
тов конструкции. 

Для анализа поведения конструкции использовался простейший, но достаточно 
надёжный и информативный критерий максимальных напряжений, функция прочности 
которого имеет вид: 
 

     
max , , ,..., ,...,y xyx x xz

xzxyx x y

   
  

 

  

    
      

, 

 

где ,x y    и т.д. – максимальные действующие напряжения;   , ,x y xy  
         и т.д. 

– предельные механические характеристики, полученные экспериментально.  
Условие прочности по этому критерию формулируется следующим образом: 

1   для каждого слоя всех элементов конструкции. На рис. 12 показана картина рас-
пределения критерия прочности по конструкции панели пола в зоне прохода пассажир-
ского салона для ортотропной структуры армирования. 

Полученные рациональные проекты панелей с учётом дискретного характера про-
ектных переменных обладают следующими избытками прочности: . . 1, 47н с КМУ   – для 

несущих слоёв из клеевого углепластика, . . 1, 41н с КМС   – для несущих слоёв из клеево-

го стеклопластика и . . 1,62н с сот   – для сотового заполнителя. Таким образом, предла-

гаемый способ выбора оптимальных параметров проектных переменных с использова-
нием графической интерпретации представляет собой возможный вариант отыскания 
рационального проекта по массе и показывает пути снижения стоимости компонентов. 
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а 
 
 

 
б 
 

Рис. 12. Распределение критерия прочности в сотовом заполнителе  
при нагружении всей панели распределённой нагрузкой:  

а – критерий прочности заполнителя по сдвиговым напряжениям xz   

при нагружении всей панели распределённой нагрузкой; 
 б – критерий прочности по нормальным напряжениям xx  в верхнем слое обшивки  

при нагружении крайней (IV) панели 
 
 

Заключение 

Выполненное экспериментальное исследование механических характеристик кле-
евых угле- и стеклопластиков пониженной горючести, разработанных в ФГУП 
«ВИАМ», показывает, что с использованием данных материалов могут быть спроекти-
рованы панели пола пассажирского самолёта с высокими весовыми характеристиками. 
В частности, по выполненному проектированию масса квадратного метра панелей пола 
в зоне прохода с обшивками из клеевого углепластика составляет 2,96 и 3,44 кг/м2 для 
панелей с обшивками из клеевого стеклопластика, что соответствует мировым дости-
жениям в данной области. 

Разработанная графоаналитическая методика проектирования панелей обеспечи-
вает простой, быстрый и наглядный просмотр различных вариантов материалов с учё-
том дискретного характера их параметров в различных сочетаниях. Методика позволя-
ет оценивать Парето-множество проектов, анализировать запасы прочности и разраба-
тывать требования к механическим характеристикам компонентов с учётом их стоимо-
сти. 
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The article deals with the task of designing aircraft honeycomb sandwich floor panels considering 
experimental data on the mechanical properties of new high-strength low-combustible composite 
materials. The developed experimental and analytical design procedure and optimization algorithm are 
described. The design task is formulated in terms of nonlinear mathematical programming in which the 
mass per square meter of the construction is the objective function. The thickness of the base layers, 
the height of honeycomb core and some other parameters are considered as the design variables. The 
proposed visual interpretation of the optimal design task allows reducing possible design solutions 
based on the experimental data to an enumeration of a limited number of design alternates. The article 
presents a demo task and the results of designing floor panes for an advanced passenger aircraft in the 
aisle area using a new low-combustible composite material. The floor panel is regarded as a continuous 
multiply supported plate loaded with distributed load. The proposed grapho-analytical method makes it 
possible to form the area of rational designs that differ from the optimal one in terms of mass by a 
specified allowable value. The performed computational and experimental analysis shows that with the 
use of the new material, a floor panel can be designed with base layers made of carbon or fiberglass 
and lightweight honeycomb filler with the mass of a square meter from 2,9 to 3,4 kg, which is the 
state-of-the-art. 

Sandwich constructions; floor panels; low-combustible composite materials; test; design; optimization 

Citation:  Komarov V.A., Kutsevich K.E., Pavlova S.A., Tyumeneva T.Yu.  Optimization of honeycomb sandwich floor 
panels made of polymer-matrix low-combustible composite materials based on high-strength carbon and glass fibers and 
adhesive binder. Vestnik of Samara University. Aerospace and Mechanical Engineering. 2020. V. 19, no. 3. P. 51-72. 
DOI: 10.18287/2541-7533-2020-19-3-51-72 

 
References 

1. Aleksandrov A.Ya., Krushin L.I. Trekhsloynye plastinki i obolochki. Prochnost', 
ustoychivost', kolebaniya. T. 2 [Sandwich plates and shells. Strength, stability, vibration.V. 2]. 
Moscow: Mashinostroenie Publ., 1968. 326 p. 

2. Gimmelfarb A.L. Osnovy konstruirovaniya v samoletostroenii [Principles of design 
in aircraft engineering]. Moscow: Mashinostroenie Publ., 1980. 370 p. 

3. Hertel H. Leichtbau. Berlin: Springer-Verlag, 1960. 526 p. 
4. Niu M.C.Y. Airframe structural design: Practical design information and data on 

aircraft structures. Hong Kong: Conmilit Press Ltd, 1988. 612 p. 



                       Машиностроение и машиноведение 

71 

5. Allen H.G. Analysis and design of structural sandwich panels. London: Pergamon, 
1969. 300 p. 

6. Aleksandrov A.Ya. Raschet trekhsloynykh paneley [Calculation of Sandwich Panels]. 
Moscow: Oborongiz Publ., 1960. 271 p. 

7. Kobelev V.N., Kovarskiy L.M., Timofeev S.I. Raschet trekhsloynykh konstruktsiy 
[Calculation of sandwich structures]. Moscow: Mashinostroenie Publ., 1984. 304 p. 

8. Matthews F.L., Rawlings R.D. Composite materials: engineering and science. 
Amsterdam: Elsevier, 1999. 480 p. 

9. Vasiliev V.V., Morozov E.V. Advanced mechanics of composite materials and 
structural elements. Amsterdam: Elsevier, 2013. 832 p. DOI: 10.1016/C2011-0-07135-1  

10. Kablov E.N. Russia needs new generation materials. Rare Earths. 2014. No. 3. P. 8-
13. (In Russ.) 

11. Dushin M.I., Ermolaeva A.M., Katyrev I.Ya., Nedoynov P.N., Pavlova M.A., 
Perov B.V., Suvorov B.D., Tolstobrov E.P. Carbon fibers in sandwich floor panels. Aviation 
Industry. 1978. No. 6. P. 8-12. (In Russ.) 

12. Shokin G.I., Shershak P.V., Andriunina M.A. Experience in development and 
manufacture of honeycomb floor panels made of domestic materials. Aviation Industry. 2017. 
No. 1. P. 32-39. (In Russ.) 

13. Shershak V.P., Shokin G.I., Egorov V.N. Technological characteristics of the 
fabrication of the aircraft floor sandwich honeycomb panels. Aviation Industry. 2014. No. 3. 
P. 34-42. (In Russ.) 

14. Komarov V.A., Kishov E.A., Kutsevich K.E., Pavlov A.A., Pavlova S.A., 
Tyumeneva T.Yu. Development of the requirements for the mechanical characteristics of 
composite materials considering the application field. Klei. Germetiki. Tekhnologii. 2020. 
No. 2. P. 13-19. (In Russ.). DOI: 10.31044/1813-7008-2020-0-2-13-19 

15. Kutsevich K.E., Dementeva L.A., Lukina N.F., Tyumeneva T.Yu. Development of 
requirements for mechanical characteristics of composite material, taking into account field of 
application. Aviation Materials and Technologies. 2017. No. S. P. 379-387. (In Russ.). 
DOI: 10.18577/2071-9140-2017-0-S-379-387 

16. Vicario A.A., Toland R.H. Failure criteria and failure analysis of composite 
structural components. In book: «Composite materials». V. 7. Structural design and analysis. 
New York: Academic Press, 1975. P. 52-98. 

17. Komarov V.A., Kishov E.A., Charkviani R.V., Pavlov A.A. Numerical and 
experimental study of the strength of fabric carbon-epoxy composite structures. Vestnik of 
Samara State Aerospace University. 2015. V. 14, no. 2. P. 106-112. (In Russ.). 
DOI: 10.18287/2412-7329-2015-14-2-106-112 

18. Kutsevich K.E., Tyumeneva T.Yu., Petrova A.P. Influence of fillers on properties of 
adhesive prepregs and PCM on their basis. Aviation Materials and Technologies. 2017. 
No. 4 (49). P. 51-55. (In Russ.). DOI 10.18577/2071-9140-2017-0-4-51-55 

19. GOST 25.601-80. Design calculation and strength testings. Methods of mechanical 
testing of polymeric composite materials. Test for tensile properties on plane specimens at 
normal, elevated and low temperatures. Moscow: Izdatel'stvo Standartov Publ., 1980. 14 p. 
(In Russ.) 

20. GOST 25.602-80. Design calculation and strength testings. Methods of mechanical 
testing of polymeric composite materials. Test for compression properties at normal, elevated 
and low temperatures. Moscow: Izdatel'stvo Standartov Publ., 1980. 18 p. (In Russ.) 

21. ASTM D3518 / D3518M-18. Standard test method for in-plane shear response of 
polymer matrix composite materials by tensile test of a ±45 laminate. ASTM International, 
West Conshohocken, PA, 2018. DOI: 10.1520 / D3518_D3518M-18 



Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение      Т. 19, № 3, 2020 г. 

72 

22. ASTM D4255 / D4255M-20. Standard test method for in-plane shear properties of 
polymer matrix composite materials by the rail shear method. ASTM International, West 
Conshohocken, PA, 2020. DOI: 10.1520/D4255_D4255M-20 

23. ASTM D790-17. Standard test method for flexural propeties of unreinforced and 
reinforced plastics and electrical insulating materials. ASTM International, West 
Conshohocken, PA, 2017. DOI: 10.1520/D0790-17 

24. ASTM C365 / C365M-16. Standard test method for flatwise compressive properties 
of sandwich cores. ASTM International, West Conshohocken, PA, 2016. 
DOI: 10.1520/C0365_C0365M-16 

25. ASTM C393 / C393M-20. Standard test method for core shear properties of 
sandwich constructions by beam flexure. ASTM International, West Conshohocken, PA, 
2020. DOI: 10.1520/C0393_C0393M-20 

26. ASTM C273 / C273M-20. Standard test method for shear properties of sandwich 
core materials. ASTM International, West Conshohocken, PA, 2020. 
DOI: 10.1520/C0273_C0273M-20 

27. ASTM C297 / C297M-16. Standard test method for flatwise tensile strength of 
sandwich constructions. ASTM International, West Conshohocken, PA, 2016. 
DOI: 10.1520/C0297_C0297M-16 

28. Malkov V.P., Ugodchikov A.G. Optimizatsiya uprugikh system [Optimization of 
elastic systems]. Moscow: Nauka Publ., 1981. 288 p. 

29. Esipov B.A. Metody optimizatsii i issledovanie operatsiy [Optimization methods 
and operations research]. Samara: Samara State Aerospace University Publ., 2007. 180 p. 

30. Timoshenko S.P., Voynovskiy-Kriger S. Plastiny i obolochki [Plates and shells]. 
Moscow: Nauka Publ., 1966. 636 p. 

31. Vaynberg D.V., Vaynberg E.D. Raschet plastin [Plating design]. Kiev: Budivel'nik 
Publ., 1970. 436 p. 

32. Zenkevich O. Metod konechnykh elementov v tekhnike [The finite element method 
in technology]. Moscow: Mir Publ., 1975. 271 p. 

33. Komarov V.A. Theoretical basis for design of load-bearing structures produced 
using additive technologies. Ontology of Designing. 2017. V. 7, no. 2 (24). P. 191-206. (In 
Russ.). DOI: 10.18287/2223-9537-2017-7-2-191-206 

34. Barannikov A.A., Veshkin E.A., Postnov V.I., Strelnikov S.V. On the issue of 
production of the floor panels made of PСM for aircraft (review article). Izvestiya 
Samarskogo Nauchnogo Tsentra RAN. 2017. V. 19, no. 4 (2). P. 198-213. (In Russ.) 

 
 



                       Машиностроение и машиноведение 

73 

УДК 621.981.12 DOI: 10.18287/2541-7533-2020-19-3-73-84 
 

АНАЛИТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ ОПРЕДЕЛЕНИЯ ПРИПУСКОВ  
НА СТЕСНЁННЫЙ ИЗГИБ ЭЛАСТОМЕРОМ  

ДЕТАЛЕЙ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ 
 

© 2020   

В. К. Моисеев доктор технических наук, профессор, профессор кафедры производства 
летательных аппаратов и управления качеством в машиностроении; 
Самарский национальный исследовательский университет  
имени академика С.П. Королёва; moiseevvk@mail.ru  

Е. Г. Громова кандидат технических наук, доцент кафедры производства летательных 
аппаратов и управления качеством в машиностроении; 
Самарский национальный исследовательский университет  
имени академика С.П. Королёва; pla.gromova@ya.ru  

О. В. Ломовской кандидат технических наук, доцент кафедры производства летательных 
аппаратов и управления качеством в машиностроении; 
Самарский национальный исследовательский университет  
имени академика С.П. Королёва; oleg.lomovskoi@ya.ru  

М. Н. Мантусов ведущий инженер; 
Ульяновский филиал КБ «ПАО Туполев», г. Ульяновск; mishaufkb@ya.ru  

А. Н. Плотников кандидат технических наук, доцент кафедры производства летательных 
аппаратов и управления качеством в машиностроении;  
Самарский национальный исследовательский университет  
имени академика С.П. Королёва; anplotnikov@ya.ru  

А. А. Шаров кандидат технических наук, доцент кафедры производства летательных 
аппаратов и управления качеством в машиностроении; 
Самарский национальный исследовательский университет  
имени академика С.П. Королёва; aa.sharov@ya.ru  

 
Представлен метод стеснённого изгиба листовых деталей летательных аппаратов с 
криволинейными бортами эластичной средой. Описан процесс проведения стеснённого изгиба. 
Изготовление детали осуществляется за два перехода. В результате первого перехода 
получается деталь с утонением в радиусной части. Второй переход проводят на формблоке 
сниженной высоты, в результате полученная волна избыточного материала деформируется по 
радиусу гибочной оправки. В готовой детали наблюдается увеличение толщины заготовки в 
зоне радиуса гиба. Волна избыточного материала образуется за счёт специального припуска, 
величина которого является определяющей для достижения увеличения толщины. 
Аналитическая модель определения припуска базируется на общепринятых допущениях и 
принципах расчёта технологических параметров. Для определения припуска предлагается 
аппроксимация формы избыточной волны тангенциальной функцией. Это позволяет получить  
аналитическую зависимость, связывающую геометрию детали и утолщение стенки с величиной 
припуска. Величина припуска ограничивается некоторым диапазоном, нижняя граница 
которого определена из условия начала пластических деформаций, верхняя – из условия 
возможности потери устойчивости, приводящей к неисправимому браку. Результаты 
проиллюстрированы графиками зависимости величины минимального и максимального 
припуска высоты борта от соотношений толщины стенки заготовки, радиуса гиба борта и 
радиуса борта в плане. Графические и аналитические зависимости представлены в 
безразмерном виде, где геометрические параметры отнесены к радиусу гибочного инструмента, 
то есть к радиусу гиба борта детали по внутренней поверхности. 

Технология производства летательных аппаратов; штамповка эластомером; стеснённый 
изгиб; деформации; припуск 
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Введение 

В конструкции летательных аппаратов имеется большое множество тонкостенных 
деталей, изготавливаемых из листовых полуфабрикатов гибкой. При этом борт детали 
может быть прямолинейным либо криволинейным в плане. Гибка бортов таких деталей 
осуществляется преимущественно эластомерами и сопровождается нежелательным 
утонением стенки на радиусе гиба. Утонение регламентируется соображениями равно-
прочности и оговаривается в технических условиях на конструкцию детали. Для вы-
полнения задаваемых конструктором условий, а именно для уменьшения величины 
утонения, предложен технологический процесс штамповки деталей эластичным ин-
струментом со стеснённым изгибом, защищённый патентом, а также разработаны раз-
личные схемы его реализации. Результаты проведённых исследований позволяют рас-
считывать параметры и проектировать техпроцесс и технологическое оснащение для 
стеснённого изгиба прямолинейных бортов, тогда как по штамповке криволинейных 
бортов проведены лишь экспериментальные исследования и проведена единичная про-
мышленная апробация [1-4].  

 
Общая постановка задачи 

Схема технологического процесса стеснённого изгиба при штамповке эластоме-
ром представлена на рис. 1. На нём условно изображена последовательность реализа-
ции стеснённого изгиба эластомером деталей, имеющих угол гиба 90 . Стеснённый 
изгиб по этой схеме производится за два перехода. Вначале (рис. 1, а) заготовка 1 изги-
бается по гибочной оправке 2 под действием давления эластичной среды 3, заключён-
ной в контейнер (условно не показан). Затем под торец изогнутого борта заготовки 4 
(рис. 1, б) устанавливается опорная пластина 5 для создания определённого припуска 
борта H  по его высоте между верхней плоскостью гибочной оправки и стенкой заго-
товки (рис. 1, б, слева). Для предотвращения потери устойчивости изогнутого борта за-
готовки 4 на опорную пластину 5 ставятся эластичные подпоры 6. Под действием дав-
ления эластичной среды стенка заготовки вначале прогибается в центральной части, а 
затем образуется волна избыточного материала в зоне скругления гибочной оправки с 
радиусом 0r  (рис. 1, б, справа). При дальнейшем увеличении давления эластичной сре-

ды волна избыточного материала деформируется по радиусу гибочной оправки 
(рис. 1, в). В результате толщина заготовки в зоне радиуса гиба увеличивается, а пру-
жинение борта уменьшается за счёт изменения схемы деформирования заготовки. 

 

 
Рис. 1. Схема технологического процесса стеснённого изгиба при штамповке эластомером: 

а – предварительная гибка; б – начало операции окончательной гибки;  
в – завершение операции окончательной гибки  

 
Кроме того, появляется возможность уменьшения радиуса изгиба, что также явля-

ется актуальной задачей, так как при этом повышается жёсткость деталей и снижается 
их масса в результате уменьшения необходимой для крепления детали высоты борта, 
например, в клёпаных конструкциях сборочных единиц самолётов. 

а б в 
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Технологическим параметром, обеспечивающим реализацию стеснённого изгиба, 
является припуск высоты борта полуфабриката, величина которого определяет воз-
можность использования такой технологии в конкретном случае и толщину стенки в 
зоне радиуса гиба. Для назначения размера припуска требуется создание аналитической 
модели, позволяющей провести расчёт оптимального диапазона возможных припусков 
для последующего окончательного его выбора при проектировании конкретного техно-
логического процесса. 

 
Основная часть 

В случае криволинейного в плане борта детали полуфабрикат перед последней 
стадией формовки имеет вид обечайки с донцем с торовым скруглением на стенке в 
зоне кромки оправки-формблока (рис. 2). Для расчёта необходимого припуска на вто-
ром переходе вышеописанного процесса штамповки можно выделить две стадии: 

1) посадка заготовки на поверхность формблока с образованием волны избыточ-
ного материала над кромкой последнего; 

2) осадка волны на кромку формблока. 
В холодной листовой штамповке принято рассчитывать размеры заготовок, исхо-

дя из равенства площадей поверхности заготовки и детали. Для расчёта исходной пло-
щади полуфабриката его поверхность следует рассмотреть как состоящую из трёх сег-
ментов: 

– донце 

 2

1 1S R r  ,     (1) 

 
– обечайка 

 2 12S R H r     ,          (2) 

 
– торовый сегмент (скругление) 

   
2

2 2
3 1 1 1 1 1

0

2 1 cos 2S r R r d r R r r



            .          (3) 

 
Здесь R – радиус кривизны борта в плане;   – припуск высоты борта; 1r  – радиус 

скругления борта заготовки после первого перехода (рис. 2, а). 
 

 
а     б 

 
Рис. 2. Параметры геометрии полуфабриката на промежуточных стадиях штамповки:  

а – после первого перехода; б – перед окончательной штамповкой 
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Суммируя выражения (1) – (3), получим полную площадь поверхности заготовки  
 

     2 2 2
0 1 1 1 1 12 2S R r R H r r R r r            .         (4) 

 
Площадь поверхности заготовки в начальной стадии посадки на формблок анало-

гично имеет три составляющих: 
 

   2 *
1 1 02S R r R H r S      ;      (5) 

 
площадь волны избыточного материала над кромкой формблока, которая имеет вид то-
роподобного сегмента (рис. 2, б), определяется соотношением 
 

      2
2

* 2
0 0

0

2 cos
d

S r R r d
d



 
      


 

       
 

 .        (6) 

 
Профиль поперечного сечения этой волны из условия гладкого примыкания её 

ветвей к донцу и борту на основании результатов экспериментов и с достаточной для 
практики степенью точности может быть аппроксимирован зависимостью  

 

  2
0 1 cos 2

4
r h

  
 
 

        
,      (7) 

 
где 0r  – радиус скругления кромки формблока; h – высота волны в долях 0r  (рис. 2, б). 

Подставляя аппроксимирующую функцию (7) в подкоренное выражение зависи-
мости (6) и разлагая полученную дробно-степенную функцию в ряд по степени h 
 1h  , получим  

 

   
2

*
0 0

0

2 2 2 2

3 4 2

2 cos

1 cos 2 8 cos 2 sin 2
4 4 4

8 cos 2 sin 2 .
4 4

S h r R r

h h

h d



   

    

   

     

                                      
                     



      (8) 

 
После группирования подынтегрального выражения (8) по степеням h и сведения 

ряда к виду 2 3
0 1 2 3a a h a h a h    последовательно получаются следующие зависимости: 

 

 0 0 1 cosa R r    , 

 

  2 2
1 0 0cos 2 2 cos cos 2

4 4
a R r r

                         
, 



                       Машиностроение и машиноведение 

77 

  2 2 4
2 0 08 1 cos cos 2 sin 2 cos cos 2

4 4 4
a R r r

                                              
, 

 

 

 

4 2
3 0

4 2 4 2
0 0

8 1 cos cos 2 sin 2
4 4

cos cos 2 sin 2 8 cos 2 sin 2 .
4 4 4 4

a R r

r R r

   

       

                             
                                                 

 

 
 
Таким образом, формулу (8) можно представить в виде  
 

   * 2 3
0 0 1 2 32 ,S h r A A h A h A h             (9) 

 
где коэффициенты 0 1 2 3, , иA A A А  имеют вид 

 

 0 0 0 0 1A R r I r I   , 

 1 0 2 0 32A R r I r I   , 

   2 0 4 0 5 68 8A R r I r I I    , 

 3 0 78A R r I   . 

 

Здесь коэффициенты  1,7iI i   являются тригонометрическими интегралами, ко-

торые имеют следующие значения: 
 

2

0

0 2
I d



  , 

2

1

0

cos 1I d



    

2
2

2

0

cos 2
4 4

I d



          
 , 

 
2

2
3

0

8
cos cos 2

4 15
I d



          
 , 

2
2 2

4

0

cos 2 sin 2
4 4 16

I d



                         
 , 

 
2

2 2
5

0

8
cos cos 2 sin 2

4 4 63
I d



                         
 , 
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2
4

6

0

128
cos cos 2

4 315
I d



          
 , 

2
4 2

7

0

cos 2 sin 2
4 4 32

I d



                         
 . 

 
Таким образом, коэффициенты 0 1 2 3, , ,A A A А  примут вид 

 

 0 0 02
A R r r


   , 

 1 0 0

16

4 15
A R r r


   , 

 2 0 0

448

2 315
A R r r


   , 

 3 04
A R r


  . 

 
После подстановки 0 1 2 3, , ,A A A А  выражение (9) примет вид 

 

   * 2 3
0 0 0 0 0

2 64 15 448
 2

2 2 4 60 2 315 4
S h r R r R r h R r h R r h

                       
    

. (10) 

 
Далее, подставляя зависимость (10) в выражение (5) и приравнивая результат к 

начальной площади (4), после преобразований получаем окончательное выражение для 
припуска высоты борта полуфабриката: 

 

      2
0 0

1 64 15 64
1 2 1 1 ,

2 2 4 60 2 45 4
r r h h h

                                  
(11) 

 
где  

1

0

1,
r

r
      0 1

r

R
   .      

 
Величину припуска высоты борта полуфабриката необходимо ограничить неко-

торым диапазоном, имеющим верхнюю и нижнюю границы. Верхнюю границу при-
пуска (11) следует определить из условия сохранения устойчивости волны избыточного 
материала при её осадке (обжиме) на кромку формблока, чтобы не допустить её пере-
ход в складку. В качестве критерия потери устойчивости предлагается принять равен-
ство поперечного давления и продольного давления на волну, а конкретнее – равенство 
их равнодействующих Q  и P , возникающих от равномерно распределённого по внеш-
ней поверхности волны нормального давления p  (рис. 3). 
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Рис. 3. Схема силового воздействия эластомера на волну избыточного материала 
 
 

Величины Q и P пропорциональны суммарным проекциям равномерного нор-
мального давления эластомера p на соответствующие взаимно перпендикулярные 
направления. Математически это выражается в виде интеграла скалярного произведе-
ния вектора единичной нормали к поверхности волны и соответствующей единичной 
орты. Последние естественным образом определяются как  1,0е 


,  0,1i 


. 

Вектор единичной нормали при данной ориентации осей имеет координаты  
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d d
d d
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d d

d d

     
 

   
   

 

 
 
 

  
    

          


.    (12) 

 
Подставляя в выражение (12) аппроксимирующую функцию (7) со сдвигом по уг-

ловой координате '
4

   , для приведённых величин 
0

P
P

r p
 , 

0

Q
Q

r p
  получим их 

значения. 
Продольный компонент давления определяется следующим образом: 
 

            
4 4

2

0 0 0

1
, cos 1 cos 2 4 sin cos 2 sin 2P n e dL h h d

r

 

            
  . 

 
Аналогично поперечный компонент давления определяется как 
 

                
4 4

2

0 0 0

1
, 4 cos cos 2 sin 2 sin 1 cos 2Q h n i dL h h d
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 . 
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В результате расчётов определено: 
 

  1

2
P h  ,     1

1
2

Q h h   . 

 

Приравнивая полученные значения, получим верхнюю границу относительной 
высоты волны: 

max 2 1h   . 
 

С учётом этого результата из выражения (11) следует, что верхняя граница при-
пуска определяется как 
 

   

      

max

0

1
1 2 1

2 2

64 15 64
2 1 2 1 1 3 2 2 .

4 60 2 45 4

r

   

     

         

             
  

 

 

Нижнюю границу припуска min  можно определить из решения деформационной 

краевой задачи теории пластичности. В качестве схемы очага деформации для упроще-
ния задачи допустимо принять вершину волны избыточного материала за цилиндриче-
ский сегмент, т.е. представить его в виде толстостенной трубы, осаживаемой опоясы-
вающим давлением на стержневую оправку радиуса 0r  при наличии однородного осе-

вого сжатия. Деформированное состояние в очаге деформации будет определяться тре-
мя главными компонентами , , z    . Радиальный и окружный компоненты зависят 

только от радиальной координаты и связаны уравнением неразрывности: 
 

   d

d


 

 
   


  .         (13) 

 

Осевой компонент с точностью до малой порядка S R , где S  – толщина заготов-
ки, равен 
 

z h   .          (14) 
 

Вторым уравнением служит условие несжимаемости: 
 

0z      .             (15) 
 

Граничным условием логично считать контакт заготовки с кромкой формблока в 
конце процесса посадки волны избыточного материала, т.е. положить радиальное пе-
ремещение на внутренней поверхности волны   0 01u r h r h   . Отсюда следует, что  
 

     
 

0
0

0

1
1

1 1

u r h h
r h

r h h


   
 

.      (16) 

 

Подставляя уравнение неразрывности (13) и осевой компонент деформации (14) в 
условие несжимаемости (15), с учётом выражения (16), получим краевую задачу Коши 
в виде следующей системы уравнений: 
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где    0 01 1r h r h s     . 

В результате интегрирования получим 
 

   
2

1 1
1

2 2

h hh h


  

     

 
,      (17) 

 

где 
0r

   – безразмерная координата. 

Условием полного перехода волны избыточного материала в пластическое состо-
яние является выход границы зоны пластичности на внешнюю границу очага деформа-
ции  0 1r h    . Согласно критерию Губера-Мизеса в деформациях интенсивность 

деформаций, определяемая как 
 

     2 2 23

2i z z               ,           (18) 

 

в пластичном состоянии при любой механической схеме напряжений-деформаций 

должна достигать критической величины ti
t

E
 

  , где t  и E –предел текучести и 

модуль упругости  материала, соответственно. 
Подставляя выражения (13), (14), (17) в зависимость (18) и введя обозначение 

1 h    , где 
0

S

r
   – относительная толщина заготовки, получаем, что для внешней 

поверхности волны избыточного материала должно выполняться равенство 
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Возводя обе части последнего соотношения в квадрат, после упрощающих преобразо-
ваний получаем выражение для нижней границы h  в виде неявной зависимости: 
 

 
 

2 22 2
2 2

4 2

1 1 3 3
1

2 4 41
t

h h h
h

Eh

 


     
  

.          (19) 

 

Пренебрегая членами, порядок малости которых выше  , сведём зависимость (19) к 
квадратному уравнению, решением которого является явное выражение для минималь-
ного значения minh , при котором волна избыточного материала в полном объёме перей-

дёт в пластическое состояние 
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где 
3

1
2

t

E

   . После упрощающих преобразований выражение (20) для нижней 

границы примет вид 
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Подставляя найденное значение minh  в зависимость (11), получим величину ми-

нимального припуска высоты борта min , необходимую для перевода в пластическое 

состояние волны избыточного материала. 
На рис. 4 в безразмерном виде представлены величины минимального и макси-

мального припуска высоты борта в зависимости от соотношений толщины стенки заго-
товки S , радиуса гиба борта 0r  и радиуса борта в плане R . 

 

 
 

 
 

Рис. 4. Зависимости припусков высоты борта от геометрических параметров детали: 
а – максимально возможный припуск  max 0r ;  

б – минимально возможный припуск 100  min 0r  при 0 0,5S r   ;  

в – минимально возможный припуск 100  min 0r  при 0 0,05S r    

 
Из графиков на рис. 4 следует, что припуски находятся в обратной зависимости от 

кривизны детали в плане. Практические значения припусков высоты борта, например 
для деталей из алюминиевых сплавов, когда обычно принимается 0 3r S , составляют 

величины порядка 0,5…0,9 толщины стенки заготовки. 
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Заключение 

В результате исследований разработанной перспективной технологии стеснённого 
изгиба листовых деталей летательных аппаратов с криволинейными бортами эластич-
ной средой получена аналитическая модель определения припуска, связывающая гео-
метрию детали и утолщение стенки заготовки с величиной припуска. Величина при-
пуска ограничивается некоторым диапазоном, нижняя граница которого определена из 
условия начала пластических деформаций, верхняя – из условия возможности потери 
устойчивости, приводящей к неисправимому браку. Выяснено, что величина припуска 
находится в обратной зависимости от кривизны детали в плане. Для наиболее распро-
странённых в авиационной и ракетно-космической технике конструкций деталей при-
пуски составляют величины порядка 0,5...0,9 толщины стенки заготовки.  
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In the article, the authors present a method of constrained bending of aircraft sheet parts with curved 
sides by an elastic medium. The process of conducting constrained bending is described. A schematic 
description of the process is presented. The manufacture of a part is carried out in two steps. As a 
result of the first step, a piece is obtained with thinning in the radius part, the second step is 
accomplished with a unit die of reduced height. The resulting wave of excess material is deformed 
along the radius of the bending mandrel. In the finished part, an increase in the thickness of the 
workpiece is observed in the zone of the bending radius. The wave of excess material is formed due to 
a special allowance, the size of which is the critical factor for achieving this increase in thickness. The 
analytical model for determining the allowance is based on generally accepted assumptions and 
principles for calculating process parameters. To determine the allowance, an approximation of the 
shape of the excess wave by a tangential function is proposed. This allows you to get an analytical 
dependence that relates the geometry of the part and the thickening of the wall to the size of the 
allowance. The size of the allowance is limited to a certain range, the lower boundary of which is 
determined by the onset of plastic deformations, the upper one - by the possibility of loss of stability, 
leading to irreparable spoilage. The results are illustrated by graphs of the dependence of the minimum 
and maximum allowance for the side height on the ratios of the workpiece wall thickness, the radius of 
the side bending and the radius of the side in plan. Characteristic curves and analytical dependencies 
are presented in a dimensionless form, where the geometric parameters are assigned to the radius of the 
bending tool, that is, to the radius of bending of the part side on the inner surface. 

Aircraft production technology; elastomer forming; constrained bending; deformations; allowance 
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Непрерывное повышение топливной эффективности двигателей летательных аппаратов 
является главной мировой тенденцией современного двигателестроения. К настоящему времени 
авиационные газотурбинные двигатели достигли высокой степени термодинамического и 
конструктивно-технологического совершенства. Одним из перспективных способов 
дальнейшего улучшения их топливной эффективности является применение сложных 
термодинамических циклов с регенерацией тепла выхлопных газов за турбиной и с 
промежуточным охлаждением в процессе сжатия воздуха. До недавнего времени применение в 
авиационных газотурбинных двигателях циклов с рекуператором и интеркулером сдерживалось 
значительным увеличением массы силовой установки за счёт теплообменников. В настоящее 
время появилась технологическая возможность создания компактных, лёгких, 
высокоэффективных теплообменников для применения на летательных аппаратах без ущерба 
для их эксплуатационных характеристик. Важной задачей при проектировании двигателей со 
сложными циклами является выбор параметров их рабочего процесса, обеспечивающих 
максимальную эффективность системе «силовая установка – летательный аппарат». В статье 
рассматривается постановка задачи оптимизации и выбора рациональных параметров рабочего 
процесса трёхвальных двухконтурных турбореактивных двигателей (ТРДД) с интеркулером и 
рекуператором. На основе разработанного метода многокритериальной оптимизации путём 
численного моделирования проведены и представлены результаты оптимизации параметров 
рабочего процесса ТРДД с интеркулером и рекуператором в системе пассажирского самолёта 
типа Airbus А310 по таким критериям, как суммарная масса силовой установки и топлива, 
потребного на полет, и удельные затраты топлива самолёта на тонно-километр перевозимой 
коммерческой нагрузки. Приведена разработанная математическая модель для расчёта массы 
компактного теплообменника, предназначенная для решения задач оптимизации на этапе 
концептуального проектирования двигателя. Разработанные методы и модели реализованы в 
САЕ-системе АСТРА. Показана возможность повышения эффективности ТРДД за счёт 
применения сложных термодинамических циклов. 

Трёхвальный двухконтурный турбореактивный двигатель; теплообменник; 
термодинамический цикл; математическая модель; оптимизация; критерий; параметры 
рабочего процесса; степень регенерации; область оптимальных параметров; результаты 
расчётов 
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Введение 

В начале XXI века авиационная промышленность столкнулась с серьёзными про-
блемами, наиболее значительными из которых являются ужесточения требований по 
экологическим и экономическим показателям [1-4]. Консультативный совет по аэро-
космическим исследованиям в Европе (ACARE) предложил для авиационных двигате-
лей к 2020 году уменьшение выбросов 2СО  на 26%, уменьшение выбросов xNO  на 

65%, снижение удельного расхода топлива на 15% и сокращение вдвое воспринимае-
мого авиационного шума [4-5]. В настоящее время исследуются различные технологии 
для совершенствования будущих авиационных двигателей.  

Одним из перспективных направлений является создание двигателей со сложны-
ми термодинамическими циклами (ГТДсц). На рис. 1 представлена схема двухконтур-
ного турбореактивного двигателя с промежуточным охлаждением воздуха (в интерку-
лере) в процессе его сжатия и утилизацией тепла газов за турбиной в рекуператоре [6]. 

Применение в авиационных двигателях сложных термодинамических циклов поз-
воляет обеспечить ряд преимуществ, таких как снижение удельного расхода топлива, 
снижение расхода охлаждаемого воздуха, необходимого для охлаждения турбины вы-
сокого давления за счёт снижения температуры охлаждающего воздуха на выходе из 
компрессора высокого давления, а также снижение выбросов xNO  за счёт снижения 

температуры пламени в камерах сгорания [7-9]. Однако трудности технической реали-
зации таких разработок связаны с усложнением конструкции, увеличением габаритов и 
массы двигателя из-за установки теплообменников. Поэтому при создании ГТД со 
сложными циклами необходимо учитывать не только повышение топливной эффектив-
ности, но и ухудшение массовых характеристик, так как на эффективность силовой 
установки в целом эти факторы оказывают противоположное влияние. Создание авиа-
ционного ГТДсц с приемлемыми габаритно-массовыми и эксплуатационными показа-
телями требует дальнейшего совершенствования методов расчёта компактных тепло-
обменников, анализа условий рационального согласования параметров теплообменника 
и двигателя, исследования новых, высокоэффективных типов поверхностей теплообме-
на, совместной оптимизации параметров рабочего процесса двигателя и теплообменни-
ка, изучения эксплуатационных качеств и характеристик ГТДсц [10-12]. 
 

 
Рис. 1. Схема трёхвального двухконтурного турбореактивного двигателя: 

а – с интеркулером и рекуператором; б – с рекуператором 

а 

б 
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Интерес к ГТД с интеркулером и рекуператором является мировой тенденцией. 
Так в работе [13] приводятся результаты оценки эффективности турбовального двига-
теля для вертолёта с рекуперацией тепла с неоребрённым пластинчатым теплообмен-
ником со степенью регенерации 0,8-0,9. В работе [14] обобщены характеристики неко-
торых типов теплообменников для применения в авиационных газотурбинных двигате-
лях и предложены возможные конструктивные решения для рекуператоров. В работах 
[15; 16] проводится детальный анализ рекуперированного турбовального двигателя с 
оценкой экономии топлива и экологических показателей при различных траекториях и 
дальностях полёта. Работ по применению регенерации тепла в двухконтурных турборе-
активных двигателях значительно меньше. В работах [17; 18] проводится анализ харак-
теристик пластинчатого и трубчатого теплообменников для ТРДД с интеркулером.       
В работе [19] приводится концептуальный проект двухпроходного перекрёстного ин-
теркулера для авиадвигателя. 

С увеличением степени регенерации   удельный расход топлива удС  двигателей 

с теплообменником уменьшается, однако с ростом степени регенерации увеличивается 
масса теплообменника тоМ , причём чем выше степень регенерации, тем более интен-

сивно увеличивается масса теплообменника. При оценке эффективности двигателя в 
системе летательного аппарата необходимо одновременно учитывать и уменьшение 
расхода топлива, и увеличение массы силовой установки суМ . Для этого используется 

такой критерий как суммарная масса силовой установки и топлива 

 су т т дв то дв  M M M M n     (или удельный показатель е су т дв дв М P n  ), который 

включает массу двигателя с теплообменником и массу топлива, необходимого для по-
лёта на заданную дальность ( т уд кр дв кр дв п топМ С Р n t М ) [12]. Уменьшение удельного рас-

хода топлива и увеличение массы теплообменника с увеличением степени регенерации 
приводит к образованию минимума су+тМ  (рис. 2). 

Таким образом, при выборе параметров рабочего процесса двигателя со сложны-
ми циклами необходимо одновременно оптимизировать и параметры рабочего процес-

са  * *
к г вII, , ,Т m 
 , и степень регенерации   . 

 

 
 

Рис. 2. Влияние степени регенерации на массу теплообменника и расход топлива 
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В качестве теплообменников для авиационных ГТД с рекуператором (ГТДр) 
наиболее предпочтительными являются пластинчатые рекуператоры [20-23]. В рекупе-
раторах теплообмен между газом и воздухом осуществляется непосредственно через 
стенки, разделяющие потоки. Рекуператор при разделении его на отдельные секции 
позволяет получить большое разнообразие конструктивных форм, что облегчает усло-
вия его компоновки на двигателе. Для авиационных ГТДр, в которых увеличение диа-
метральных габаритов нежелательно из-за роста лобового сопротивления силовой 
установки, отмеченное обстоятельство может иметь решающее значение при выборе 
типа теплообменника. Рекуператоры сравнительно просты в изготовлении и достаточно 
перспективны в отношении возможности получения хороших габаритно-массовых по-
казателей как при использовании их в современных авиационных ГТДр, так и при 
дальнейшем развитии этих двигателей путём реализации высокотемпературных цик-
лов.  

В данной работе приведены результаты анализа возможностей повышения эффек-
тивности ТРДД за счет применения сложных термодинамических циклов (цикла Брай-
тона совместно с регенерацией тепла за турбиной и промежуточным охлаждением в 
процессе сжатия) на основе оптимизации параметров их рабочего процесса.  

 
Постановка задачи оптимизации параметров рабочего процесса ТРДД  

с регенерацией тепла и промежуточным охлаждением 

Обобщённая математическая постановка задачи оптимизации параметров рабоче-
го процесса газотурбинного двигателя со сложными циклами по комплексу критериев 
оценки двигателя в системе ЛА с учётом параметрических и функциональных ограни-
чений выглядит следующим образом: 
 

    * arg min max , ; , 0x y i j j jy X p a x b g X p     , 

 

где  * * *
к г вII интер рекп, , , , , ,..., jX Т m x     – вектор оптимизируемых параметров рабочего 

процесса, 1,j k ;   су+т т.км уд ждв, , ,..., iY М С С S Y  – множество критериев оптимиза-

ции, 1,i n ; ,j ja b  – ограничения на проектные (оптимизируемые) переменные;  

   к вых т вх т гg ,  ,  ,  ,  и др.X p h h D  – множество функциональных ограничений; 

 * *
вх кс к.баз т.баз с, , , ,  и др.p       – множество детерминированных исходных проектных 

данных;    
 

( )
,

( )
opt ii

i i
opt i

Y X Y X
y X p

Y X
 


  – относительное отклонение критерия оптими-

зации от оптимального значения; i  – степень значимости i-го критерия  0,1i  . 

В общем случае, когда число оптимизируемых параметров 3k  , при многокри-
териальной оптимизации используется минимаксный принцип оптимальности (прин-
цип гарантированного результата). 

В частном случае, когда результаты оптимизации можно представить на плоско-
сти ( 2k  ), применяется метод поиска областей компромиссов как пересечение ло-
кально-оптимальных областей [9 – 11]: 

 


n

i
iXX

1

,


   

где n – количество рассматриваемых критериев оценки. 
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Математически множество значений параметров, принадлежащих локально-
оптимальной области, в случае представления результатов в плоскости двух оптимизи-

руемых переменных  *
к ,X m   (или при фиксированных остальных оптимальных 

переменных) определяется следующим выражением: 
 

     | , , 1 ,i i opt i i opt
i

y
X X Y X p Y X p Y X p




        
   

, 

 
где  y  – заданная величина допустимого относительного отклонения от оптимальных 
значений критериев. 

Для ТРДД с рекуператором и интеркулером в общем случае количество оптими-

зируемых переменных равно шести  * * *
к г вII интер рекп, , , , ,Т m    , область оптимальных 

параметров в этом случае представляет собой гиперпространство.  
Для иллюстрации работоспособности разработанного метода в качестве критери-

ев выбраны: лётно-технический – затраты топлива на тонно-километр ( т.кмС ) и массо-

вый – суммарная масса силовой установки и топлива ( су т M  )	[24; 25].  

Суммарная масса силовой установки и топлива, потребного на полёт на за-
данную дальность. Снижение массы топлива и массы силовой установки при постоян-
ной взлётной массе самолёта и дальности полёта означает увеличение коммерческой 
нагрузки, а при заданной коммерческой нагрузке и дальности полёта – уменьшение 
взлётной массы самолёта. Этот критерий характеризует ту часть массы ЛА, которая 
непосредственно зависит от параметров СУ.  
 

су т су дв то тс топ тла  M K M МM M  . 

 
В случае ТРДД с теплообменниками получаем: 

 

   су т су дв то дв кр уд кр тс топ п нз дв     M K M M n P C M M t t n     , 

 
где тсM  – коэффициент, учитывающий массу топливной системы ЛА; топM  – коэффи-

циент, учитывающий массу топлива, потребного на полёт на нерасчётных режимах;  

пt  – время полёта; нзt  – время полёта на навигационном запасе топлива. 

Масса двигателя определяется следующим образом [25]: 
 

 дв I II ксм c ресM M M M k k   , 

 

где    
21

*
г

0,286

I в I пр.вен к в 1
mm

T
М B G k 

     – масса газогенератора внутреннего конту-

ра (без вентилятора и турбина вентилятора); 0,903 1,104 1,193
II в в2,865M G m   – масса турбо-

вентилятора и обечайки наружного контура; 0,753
ксм в взл2,316M G   – масса камеры смеше-

ния у ТРДД со смешением потоков внутреннего и наружного контуров; тоM  – масса 

компактного теплообменника (рекуператора или интеркулера) [26]. В зависимости от 
степени регенерации   и скорости протекания газа через теплообменник гС  	рассчиты-

вается удельная масса теплообменника: 
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6,8
то

г

4, 25
0,025 e

C


 
  
 

. 

 
По заданному расходу воздуха через теплообменник вG  	и рассчитанной удельной 

массе то  	определяется масса теплообменника 

 

то в тоM G  . 

 
Удельные затраты топлива ЛА на тонно-километр перевозимой коммерче-

ской нагрузки. Этот широко распространённый критерий совершенства транспортных 
и пассажирских самолётов характеризует расход топлива на 1 тонно-километр (или 
пассажиро-километр) [12; 25]: 
 

0 топ уд крт
т км

кн п кн п ла

L
M M CM

C
M L M V K

  , 

 
где т уд кр кр топ п дв   LM C Р M t n  – величина расходуемого за полёт топлива. 

Постановка задачи оптимизации и выбора рациональных параметров ТРДД со 
сложными циклами формулируется следующим образом: на основе численных расчё-
тов провести оптимизацию параметров рабочего процесса ТРДД в системе пассажир-
ского самолёта по таким критериям, как суммарная масса силовой установки и топлива, 
потребного на полёт, и удельные затраты топлива ЛА на тонно-километр. В качестве 
летательного аппарата выбран самолёт, по характеристикам близкий к пассажирскому 
самолёту Airbus А310-300. Схема исследуемого трёхвального двигателя с раздельным 
истечением из контуров и с рекуператором и интеркулером представлена на рис. 1. 

 
Результаты исследования 

В данном исследовании степень регенерации θ задавалась равной 0; 0,5; 0,7; 0,9. 
Температура газа перед турбиной на крейсерском режиме принималась равной  
1400, 1600, 1800, 2000 К. Тяга двигателя определялась исходя из потребной для самолё-
та тяги силовой установки с учётом его аэродинамических характеристик. Принято до-
пущение, что гидравлические потери в каналах теплообменника постоянны. 

В качестве примера на рис. 3 – 5 приведены результаты оптимизации параметров 
двухконтурного турбореактивного двигателя с рекуператором (рис. 1, б) по критериям 

су т т.км уд  ,  и M С С  	при постоянном значении гидравлических потерь в каналах тепло-

обменника ( то const  ). 

На рис. 6 – 8 представлены результаты оптимизации параметров трёхвального 
ТРДД с рекуператором и интеркулером (рис. 1, а) по критериям су т т.км уд  ,  и M С С 	. 

Из рисунков видно, что при увеличении степени регенерации рекуператора от 0 
до 0,9 оптимальные значения степени повышения давления по всем рассмотренным 
критериям су т т.км уд  ,  и M С С  	существенно уменьшаются, примерно в пять раз. Опти-

мальная степень двухконтурности также уменьшается с ростом степени регенерации, 
но существенно меньше, примерно на 25…30%. Кроме того, двигатель с интеркулером 
и рекуператором является наиболее эффективным (рис. 6 – 8). 
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Рис. 3. Области оптимальных параметров ТРДД с рекуператором по критерию уд minС   

при *
гкр п п кн п1400К, 11км, 0,8, 20 т, 7000 кмТ Н М М L      

 

 
Рис. 4. Области оптимальных параметров ТРДД с рекуператором по критерию су+т minМ    

при *
гкр то п п кн п1600К, const, 11км, 0,8, 20 т, 7000 кмТ Н М М L       

 

 
Рис. 5. Область оптимальных параметров ТРДД с рекуператором по критерию т.км minС   

при *
гкр то п п кн п1800К, const, 11км, 0,8, 20 т, 7000 кмТ Н М М L       
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Рис. 6. Области оптимальных параметров ТРДД с рекуператором и интеркулером по критерию 

уд minС   при *
гкр то п п кн п1400К, const, 11км, 0,8, 20 т, 7000 кмТ Н М М L       

 

 
Рис. 7. Области оптимальных параметров ТРДД с рекуператором и интеркулером по критерию 

су+т minМ   при *
гкр то п п кн п1600К, const, 11км, 0,8, 20 т, 7000 кмТ Н М М L       

 

 
Рис. 8. Области оптимальных параметров ТРДД с рекуператором и интеркулером по критерию 

т.км minС   при *
гкр то п п кн п1800 К, const, 11км, 0,8, 20 т, 7000 кмТ Н М М L       

 
На рис. 9 – 11 приведены зависимости оптимальных значений критериев 

су+т т.км уд, иМ С С  	от температуры газа перед турбиной при различных значениях степе-

ни регенерации рекуператора. Видно, что с ростом температуры газа перед турбиной 
эффективность ТРДД повышается. Она также повышается с ростом степени регенера-
ции. 
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Рис. 9. Зависимости оптимальных значений критерия удС  от *

г.крТ 	  

при разных значениях степени регенерации рекуп 	 ТРДД с интеркулером и рекуператором 

 п п кн п11км, 0,8, 20 т, 7000 кмН М М L     

 

 
Рис. 10. Зависимости оптимальных значений критерия су+тМ  от *

г.крТ  при разных значениях  

степени регенерации рекуп 	 трёхвального ТРДД с интеркулером и рекуператором 

 то п п кн пconst, 11км, 0,8, 20 т, 7000 кмН М М L       

 

 
Рис. 11. Зависимости оптимальных значений критерия т.кмС  от *

г.крТ  при разных значениях  

степени регенерации рекуп 	 трёхвального ТРДД с интеркулером и рекуператором 

 то п п кн пconst, 11км, 0,8, 20 т, 7000 кмН М М L       
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Заключение 

В результате проведённых исследований получены следующие результаты и вы-
воды: 

1. Разработаны:  
– математическая модель двухконтурного турбореактивного двигателя со слож-

ными циклами: с регенерацией тепла за турбиной в рекуператоре и с промежуточным 
охлаждением в процессе сжатия воздуха в компрессоре в интеркулере; 

– метод многокритериальной оптимизации и выбора рациональных параметров 
рабочего процесса ТРДД со сложными термодинамическими циклами и его реализация 
в САЕ-системе АСТРА. 

2. Приведены результаты оптимизации параметров рабочего ТРДД со сложными 
циклами в системе самолёта по критериям суммарной массы силовой установки и топ-
лива, потребного на полёт, и удельных затрат топлива ЛА на тонно-километр, а также 
по удельному расходу топлива. 

3. Из анализа результатов расчётов следует, что оптимальные значения степени 
повышения давления по критериям су+т т.км уд, иМ С С  существенно уменьшаются при 

увеличении степени регенерации от 0 до 0,9 – примерно в пять раз. Оптимальная сте-
пень двухконтурности при этом также уменьшается с ростом степени регенерации, но 
существенно меньше – примерно на 25…30%. 

4. С ростом температуры газа перед турбиной эффективность ТРДД со сложным 
циклом повышается. Она также повышается с ростом степени регенерации. 

Дальнейшим направлением исследований является проведение совместной опти-
мизации параметров рабочего процесса и рекуператора турбовальных ГТД СТ в систе-
ме вертолёта по критериям оценки их технико-экономической эффективности. 
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Continuous improvement of fuel efficiency of aircraft engines is the main global trend in modern 
engine construction. To date, aviation gas turbine engines have reached a high degree of 
thermodynamic and design-and technology perfection. One of the promising ways to further improve 
their fuel efficiency is the use of complex thermodynamic cycles with turbine exhaust heat 
regeneration and with intermediate cooling in the process of air compression. Until recently, the use of 
cycles with a recuperative heat exchanger and an intercooler in aircraft gas turbine engines was 
restrained by a significant increase in the mass of the power plant due to the installation of heat 
exchangers. Currently, it has become technologically possible to create compact, light, high-efficiency 
heat exchangers for use on aircraft without compromising their performance. An important target in 
the design of engines with heat recovery is to select the parameters of the working process that provide 
maximum efficiency of the aircraft system. The article focuses on the statement of the task of 
optimization and choice of rational parameters of the working process of a bypass three-shaft turbojet 
engine with an intercooler and a recuperative heat exchanger. On the basis of the developed method 
multi-criteria optimization was carried out by means of numerical simulations. The results of 
optimization of thermodynamic cycle parameters of a bypass three-shaft turbojet engine with an 
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intercooler and a recuperative heat exchanger in the aircraft system according to such criteria as the 
total weight of the engine and fuel required for the flight, and the aircraft specific fuel consumption per 
ton - kilometer of the payload are presented. A passenger aircraft of the Airbus A310-300 type was 
selected. The developed mathematical model for calculating the mass of a compact heat exchanger, 
designed to solve optimization problems at the stage of conceptual design of the engine is presented. 
The developed methods and models are implemented in the ASTRA program. The possibility of 
improving the efficiency of turbofan engines due to the use of complex thermodynamic cycles is 
shown. 

Three-shaft bypass turbojet; heat exchanger; thermodynamic cycle; mathematical model; 
optimization; criterion; working process parameters; heat exchanger effectiveness; optimal 
parameters; calculation results 
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Показана определённая неоднозначность границы узкополосности случайных процессов, 
полученная разными авторами. Использование фильтров разной ширины при получении 
спектра огибающей затрудняет сопоставление полученных результатов по оценке глубины 
амплитудной модуляции в вибродиагностике дефектов роторных машин. Исследовались 
результаты полосовой фильтрации только шумового процесса, а также амплитудно-
модулированного шума. Анализ результатов фильтрации широкополосного нормального 
случайного процесса с постоянной спектральной плотностью и представления ширины спектра 
полученных колебаний через спектральные моменты показал, что узкополосными следует 
считать процессы, выделенные фильтром не более 1/3 октавы. Моделирование по амплитуде 
широкополосного шума гармоническим процессом и оценка зависимости амплитуды 
модулирующей гармоники, глубины амплитудной модуляции, асимметрии и эксцесса и 
характеристик огибающей от ширины выделяющего фильтра позволила установить, что при 
использовании спектра огибающей следует применять относительную ширину фильтра в 30%. 

Роторные машины; вибродиагностика; узкополосность; спектр огибающей; ширина фильтра 

Цитирование:  Сундуков А.Е.  Обоснование выбора ширины фильтра при использовании спектра огибающей в 
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Введение 

При решении задач вибродиагностики роторных машин широкое распростране-
ние получил спектр огибающей [1; 2]. Он позволяет оценивать степень развития дефек-
тов, возбуждаемых силами механического, аэродинамического и гидродинамического 
трений даже по однократному измерению параметров вибраций. Широкая практика его 
использования подтверждает высокую эффективность метода. 

Процедура применения спектра огибающей заключается в следующем. На основе 
анализа автоспектра вибрации определяется частотная область для последующего ана-
лиза. Это может быть область достаточно интенсивного вибрационного шума, область 
резонансных колебаний элементов конструкции машины, зона, содержащая определён-
ную дискретную составляющую спектра.  В выбранной частотной области узкополос-
ным фильтром выделяется исследуемый процесс, рассчитывается огибающая с после-
дующей оценкой её автоспектра. Для выявленных в спектре огибающей  дискретных 
составляющих определяется глубина амплитудной модуляции (АМ). Величина этого 
параметра определяет степень развития дефекта. Например, применительно к подшип-
никам качения авторы метода дают следующую градацию [3]: 

– слабая степень развития дефекта – глубина АМ 5-7%; 
– средняя 12-15%; 
– сильная 20%. 
При выборе ширины фильтра неизбежно встаёт вопрос о границе узкополосности. 

В практике вибродиагностики часто используются фильтры шириной в 1/3 октавы (23% 
относительно центральной частоты). Однако встречаются работы, в которых применя-
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ются октавные фильтры (~67%). В статистической радиотехнике [4] узкополосными 
считаются процессы с относительной шириной 
 

0

1
f

f

  , 

 
где 0,f f  – соответственно ширина фильтра и его центральная частота. 

В работе [5] к классу узкополосных предлагается отнести процессы, удовлетво-
ряющие условию 0 2 3f f  . Авторы работы [6] считают узкополосными процессы, 

когда 0 0,2f f  . Известны ещё ряд предложений по определению этой границы. 

Очевидно, что отмеченное разнообразие в определении узкополосности связано с тем, 
что авторы определяют её при решении различных задач. При решении задач виброди-
агностики использование разными авторами фильтров с отличающейся шириной за-
трудняет сопоставление полученных ими результатов. Предметом данной работы явля-
ется обоснование выбора ширины используемого фильтра для оценки глубины АМ при 
использовании спектра огибающей. 

 
Метод решения 

В работе [7] показано, что наиболее универсальной характеристикой ширины 
энергетического спектра является его представление через спектральные моменты 
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где 0 2 4, ,m m m  – спектральные моменты 0, 2, 4 порядка; 0m  – дисперсия процесса. 

Соотношение (1) можно записать в виде  
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. Здесь   – средняя частота следования нулей стационар-

ного случайного нормального процесса; m  – средняя частота следования его экстре-

мальных значений. 

Выполнен анализ отношения m


  процесса, полученного при прохождении 

нормального стационарного широкополосного шума с постоянной спектральной плот-
ностью через фильтр с прямоугольной амплитудно-частотной характеристикой и ши-
риной 2 1f f f   . Полученные аналитические зависимости позволили разделить ис-

следованный диапазон изменений величины  0 0 1f f   на два поддиапазона, соот-

ветствующих узкополосному и широкополосному шуму. 
Выполнено моделирование широкополосного нормально распределённого шума с 

постоянной спектральной плотностью, модулированного гармоническим процессом. 
Для этого гармонический процесс смещался в положительную область и перемножался 
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с шумовым компонентом. Полученный широкополосный модулированный процесс по-
следовательно фильтровался полосовым фильтром Чебышева, выделялась огибающая 
посредством преобразования Гильберта, рассчитывался автоспектр и оценивалась глу-
бина АМ. Величина 0f f  менялась от 0,05 до 1 с шагом 0,05. По полученным данным 

строились зависимости исследуемых параметров в функции ширины используемого 
фильтра. Моделирование и обработка данных выполнены с использованием пакета 
WinПОС expert НПП «Мера». 

 
Результаты и их обсуждение 

Как известно [7; 8], величины  , m  через спектральные моменты можно пред-

ставить следующим образом: 
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где  S f  – спектральная плотность шума. Тогда, учитывая, что   constS f  , соответ-

ствующие моменты спектра определяются как 
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Отсюда соотношения (2) и (3) примут вид 
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Поделив (5) на (4) с учётом, что 1 0 ,
2

z
f f     1 0 2

z
f f  ,   

0

f
z

f


 , получим 

 



                       Машиностроение и машиноведение 

103 

1/2
5 5

3 3

1 1
2 29

5
1 1

2 2

z z
z

z z


                   
        
   

.           (6) 

 

В соотношении (6) проведём замену переменной z  на параметр 
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Графическая зависимость  с  соотношения (7) представлена на рис. 1. 

 

 
 

Рис. 1. Зависимость параметра  от с 
 
Анализ соотношения (7) показывает, что после 3,85 с   изменение величины   

носит практически линейный характер и не превышает 1%. Тогда зону  0 3,85  с   сле-

дует считать областью широкополосных процессов, а зону 3,85с   – областью узкопо-

лосных процессов. При 3,85с   – 0 0, 23f f  . Следовательно при прохождении ста-

ционарного нормального широкополосного шума с постоянной спектральной плотно-
стью через фильтры с относительной шириной 0 23%f f   формируются узкополос-

ные случайные процессы. 
Выполнен анализ модулированного по амплитуде широкополосного стационарно-

го нормального шума с постоянной спектральной плотностью гармоническим процес-
сом частотой 40 Гц. Исследовались изменения амплитуды модулирующей гармоники 
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ходного процесса через фильтр с последовательно меняющейся шириной. Центральная 
частота фильтра 0 1000f   Гц, относительная ширина фильтра менялась с 0,05 до 1 с 

шагом 0,05. Анализировались данные в широком диапазоне отношений среднеквадра-
тического значения шума  ШS  и гармоники  ГS , 1,10, 20,100Ш ГS S  . На рис. 2 – 8 

представлен графический вид полученных зависимостей при 10Ш ГS S  , где размер-

ные величины представлены в вольтах (В). 
 
 
 

 
Рис. 2. Зависимость амплитуды модулирующей гармоники  

от величины 0f f  

 
 
 

 
Рис. 3. Зависимость глубины АМ от величины 0f f  
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Рис.4. Зависимость асимметрии от величины 0f f  

 

 
Рис.5. Зависимость эксцесса от величины 0f f  

 

 
Рис. 6. Зависимость средней амплитуды огибающей от величины 0f f  
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Рис. 7. Зависимость среднеквадратического значения огибающей от величины 0f f  

 

 
Рис.8. Зависимость коэффициента вариации огибающей от величины 0f f  

 
 
Выполненный анализ показал, что характер поведения исследуемых параметров 

при изменении величины  Ш ГS S  остаётся практически неизменным.  

Из представленных данных видно, что с увеличением 0f f : 

– монотонно растут амплитуда модулирующей гармоники, средняя амплитуда 
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– монотонный рост глубины АМ, асимметрии и эксцесса нарушается дважды. 
Первый перегиб зависимостей происходит при значении 0f f  0,30, второй – при 

0 0,70 0,80f f   ; 

– перегиб коэффициента вариации происходит при значении 0f f  0,70. 

При исследовании вибрационного состояния роторных машин желательно полу-
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онного шума его фильтрацию необходимо проводить фильтром с шириной 30% отно-
сительно центральной частоты. 

 
Заключение 

1. При фильтрации широкополосного стационарного нормального шума с посто-
янной спектральной плотностью следует считать узкополосными процессы, выделен-
ные фильтром не более 1 3 октавы. 

2. При использовании спектра огибающей при расчёте глубины АМ её спектраль-
ных составляющих целесообразно проводить после фильтрации исследуемого вибра-
ционного процесса фильтром шириной в 30% относительно его центральной частоты.  
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The paper shows certain ambiguity of the narrow-band boundary of random processes obtained by 
different authors. The use of filters of different widths in obtaining the envelope spectrum makes it 
difficult to compare the obtained results by estimating the depth of amplitude modulation in vibration 
diagnostics of defects in rotary machines. We studied the results of bandpass filtering of the noise 
process only, as well as of amplitude-modulated noise. The analysis of the results of filtering of a 
broadband normal random process with constant spectral density and the representation of the 
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spectrum width of the resulting oscillations through spectral moments showed that processes selected 
by a filter of no more than 1/3 octave bandwidth should be considered narrowband. Simulation of the 
amplitude of a broadband noise by the harmonic process and estimating the dependence of the 
modulating harmonic amplitude, the depth of amplitude modulation, skewness and kurtosis, as well as 
envelope characteristics on the width of the selecting filter allowed us to establish that a relative filter 
width of 30% should be applied when the envelope spectrum is used. 
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