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ПАМЯТИ ПРОФЕССОРА ВИКТОРА ЛЕОНИДОВИЧА БАЛАКИНА 

 
11 октября 2020 года скончался Виктор 

Леонидович Балакин – профессор, доктор 

технических наук, действительный член Рос-

сийской академии космонавтики, специалист 

в области динамики и управления движением 

аэрокосмических аппаратов. 

В. Л. Балакин родился 19 сентября 1945 

года в г. Куйбышеве (ныне г. Самара). В 1968 

году с отличием окончил Куйбышевский 

авиационный институт по специальности 

«Производство летательных аппаратов», по-

лучив квалификацию инженера-механика.  

Вся дальнейшая научно-педагогическая деятельность В. Л. Балакина была связана 

с одним высшим учебным заведением, последовательно носившим названия: Куйбы-

шевский затем Самарский авиационный институт, Самарский государственный аэро-

космический университет и (после объединения с Самарским государственным универ-

ситетом) Самарский национальный исследовательский университет имени академика 

С. П. Королёва. 

В. Л. Балакин работал инженером, учился в аспирантуре, прошёл путь преподава-

теля от ассистента до профессора, совмещал преподавание с научной работой и адми-

нистративной деятельностью. В 1974 году защитил кандидатскую диссертацию, а в 

1990 – докторскую. С 1984 по 1989 год был деканом факультета летательных аппара-

тов, с 1989 по 1998 год работал проректором по учебной работе, первым проректором, 

с 1990 года по 2012 год заведовал кафедрой динамики полёта и систем управления, был 

научным руководителем научно-исследовательской лаборатории «Динамика и управ-

ление движением летательных аппаратов». Руководил научным направлением межву-

зовской научно-технической программы «Высокие технологии высшей школы», фили-

алом исследовательского центра проблем качества подготовки специалистов, Поволж-

ским отделением Российской академии космонавтики им. К. Э. Циолковского. 

В. Л. Балакин – автор более 200 научных трудов, научный руководитель канди-

датских и научный консультант докторских диссертаций, возглавлял межкафедральный 

научно-технический совет по предварительной защите диссертаций по специальности 
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«Динамика, баллистика, управление движением летательных аппаратов», был членом 

диссертационного совета, уделял большое внимание сбору и изданию материалов  по 

истории университета, организации и проведению ежегодных всероссийских семина-

ров по управлению движением и навигации летательных аппаратов, выпуску сборников 

научных трудов после проведения семинаров, работе в редакционной коллегии научно-

го журнала «Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета». 

В. Л. Балакин – заслуженный деятель науки и техники Российской Федерации, 

почётный работник высшего профессионального образования РФ, заслуженный работ-

ник промышленности Самарской области, награждён знаками «За отличные успехи в 

работе МВССО СССР», «Почётный авиастроитель» МАП СССР, медалью имени ака-

демика М. Я. Янгеля Федерации космонавтики СССР.  

Виктор Леонидович обладал хорошими деловыми качествами, имел творческие 

связи с сотрудниками университетов, институтов, академии наук, научно-

исследовательских институтов и предприятий аэрокосмического профиля, был талант-

ливым преподавателем, ученым, администратором, активно участвовал в общественной 

жизни университета, был человеком приятным в общении, всегда поддерживал моло-

дых коллег на пути профессионального совершенствования. 

Память о Викторе Леонидовиче, внесшем значительный вклад в развитие нашего 

университета, надолго сохранится у всех его товарищей, учеников, коллег. 

 

Лазарев Юрий Николаевич 
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МОЙ ДРУГ ВИКТОР 

 

Держу в руках пожелтевший от времени номер га-

зеты «Полёт» от 28 февраля 1969 года. На первой полосе 

внизу слева небольшая статья «Мой друг Виктор». 

Написана мной через год после окончания Куйбышев-

ского авиационного института. 

Сейчас опять пишу о Викторе Леонидовиче Бала-

кине. Его не стало в октябре 2020 года. Название статьи 

решил оставить прежним. Ведь это просто продолжение 

того, что написано полвека тому назад. 

С Виктором Балакиным и Вадимом Салминым ме-

ня познакомил друг детства Валерий Бочкарёв. Они трое заканчивали школу № 81 на 

Самарской, а я школу № 3 на Галактионовской улице. Подружились мы с Виктором и 

Вадимом в 1960 году, встречались в сквере на Самарской площади и гуляли по горо-

ду… 

Все мы решили поступать в Куйбышевский авиационный институт. 

 

Я вспоминаю иногда 60-е года. 

Пройдя экзаменов бои, 

Мы поступили в КуАИ. 

И так, буквально, «вместе взятые» 

Мы все вошли в шестидесятые… 

 

Виктор и Вадим поступили на факультет самолётостроения, а мы с Валерием – на 

радиотехнический. 

Первый год, попав под хрущёвскую реформу образования, мы, вчерашние школь-

ники, учились вечером, а днём работали на заводах по шестидневке. Учёбу эту трудно 

сравнить даже с нынешней дистанционкой. Все факультеты «учились» вместе, точнее 

приходили на занятия и спали за столами с 19 до 22 часов. Утром в 6 подъём и – к стан-

ку. 

Нормальная студенческая жизнь началась со 2-го курса. Помимо учёбы в КуАИ 

было много других занятий. Мы с Виктором любили играть в футбол: летом на пустыре 

около больницы Пирогова, зимой на площади Куйбышева. Центром притяжения для 
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нас стала газета «Полёт», в которую мы начали писать фельетоны под псевдонимом 

Басой. Причём, даже если материал был написан одним из авторов, подпись Басой 

оставалась. 

В те далёкие безинтернетные годы было принято ходить друг к другу в гости. Я 

очень хорошо помню родителей Виктора: маму Анну Ивановну – врача и папу Леонида 

Васильевича – отставного военного. Оба участники Великой Отечественной войны. 

Они были очень гостеприимные люди. Мне запомнились вкусные беляши, которыми 

нас угощали в их доме… 

 

В 1964 году родители нашего общего друга Михаила Кораблина уехали служить 

на Занзибар. В двухкомнатной квартире на Маяковского остались Михаил и брат его 

отчима Виктор Кубанов. Эта квартира стала для нас местом ежевечерних встреч. Под 

три гитарных аккорда пели песни Булата Окуджавы. Высоцкий тогда ещё не вошёл в 

силу: звучали только его «Где твои семнадцать лет?» и то, что раньше называли «блат-

ные» песни. 

Под редакцией Кубанова выпускалась стенгазета «Гудок», не обходилось без 

дружеских застолий и дискуссий. Мы много читали. Любимыми писателями были Ре-

марк и Хэмингуэй. Героями этих книг, как правило, были парни, надломленные вой-

ной, но сохранившие верность мужской дружбе и благородство в отношениях с жен-

щинами. Война коснулась и нашего поколения, каждого из нас. Видимо, поэтому нам 

нравились эти книги. Но, в отличие от героев Ремарка, мы жили в стране, победившей в 

войне и штурмующей космос. Оттепель 60-х создавала в каждом из нас иллюзию сво-

боды и предвкушение неотвратимого счастья. 
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Некий критик образно написал, что с каждой страницы романов Хэмингуэя мож-

но отжать крепкий коктейль. В этой связи не могу не вспомнить наши поездки в Крым. 

 

Жили мы тогда колхозом 

С группой странных москвичей. 

Находились под наркозом 

Тёмных ялтинских ночей. 

Переулок Обходной, 

Поцелуи под луной, 

Полумесяц со звездой, 

Дядя Вадя молодой… 

 

Написано к 40-летию Вадима Салмина. 

Наукой больше всего был увлечён Вадим, который и нас подталкивал к этому де-

лу. Хотя мы с Виктором в те годы больше увлекались написанием миниатюр для сту-

денческого театра «Аист». 

Быстро промчались пять студенческих лет. Настала пора писать и защищать ди-

пломные проекты. 

В сентябре 1967 года «четверо смелых»: Виктор, Вадим, я и Валерий Шершнёв 

отправились на преддипломную практику в Московский авиационный институт. Нико-

гда не забуду маёвскую общагу. Заселили нас четверых в комнату на 5-м этаже. У зда-

ния временно отсутствовала кровля и сквозь щели в потолке ночью можно было видеть 

звёздное небо. К счастью, осень была сухая. Но в начале ноября к нам приехали пого-

стить Валерий Бочкарев и Борис Есипов и их приезд был ознаменован жутким ливнем. 

Матрацы плавали по комнате… 

Все упомянутые в этих заметках 

остались работать в КуАИ, писали 

диссертации, выполняли хоздоговор-

ные работы, преподавали и продолжа-

ли дружить. Хотя, конечно, атмосфе-

ры беззаботных и безоблачных сту-

денческих лет уже не было… Об этих 

«взрослых» годах я, возможно, напи-

шу позже. 
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Закончить эту заметку хочу выдержкой из стихотворения, написанного мной Вик-

тору Балакину к 40-летию. В нём я задаю вопросы: 

 

Каким ты был? 

Каким ты стал? 

Чего нашёл? 

Что потерял? 

 

И здесь отвечу на один из них:  «Чего нашёл?» 

 

То, что нашёл ты, 

Не сложишь в сумки и кошёлки, 

Не поместишь на срочный вклад, 

С плеча не сбросишь, как халат, 

И не наденешь на парад 

Средь малочисленных наград. 

Чего нашёл? 

  Себя нашёл. 

К чему пришёл? 

  К себе пришёл, 

В душе оставшись молодым, 

Очкастым, нервным и худым… 

 

Виктор Балакин был талантливым, 

трудолюбивым, остроумным, щедрым, по-

рой наивным, мягким человеком, маскиру-

ющим эту мягкость характера командир-

ским басом и резкими высказываниями. Он 

был очень раним, его легко было обидеть. 

Он был предан своему родному вузу и своей 

профессии и достиг больших успехов в 

науке и административной работе. С 1984 

по 1989 год В.Л. Балакин был деканом факультета летательных аппаратов, с 1989 по 

1998 – работал проректором по учебной работе и первым проректором, с 1990 по 2012 
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– заведовал кафедрой динамики полёта и систем управле-

ния. Был отмечен государственными наградами, являлся 

заслуженным деятелем науки и техники РФ. 

Когда Виктора Леонидовича Балакина не стало, сре-

ди его бумаг был обнаружен напечатанный на полстра-

нички текст, в котором он называет четырёх своих бли-

жайших друзей и даёт каждому краткую характеристику. 

В этом коротком списке есть и моё имя, за что я ему глу-

боко благодарен.  

Прощай, друг Виктор! 

В. Сойфер 
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Рассмотрены свойства оптимальной передачи сил в тонкостенной конструкции и с их 
использованием разработан метод отыскания распределения материала по элементам 
конструкции для достижения её минимального объёма. Предложенный метод работает при 
действии одного или нескольких случаев нагружения, позволяет находить оптимальные 
конструкции и распознавать эффект Разани, при котором конструкция с неодинаковыми 
напряжениями в элементах при действии нескольких нагрузок является более лёгкой, нежели 
условно равнопрочная. С использованием разработанного метода решена оригинальная задача 
Разани и проведена оптимизация крыла гипотетического гиперзвукового самолёта. Показано, 
что найденное распределение материала на 8,78% легче, чем в условно равнопрочной 
конструкции. 

Прочностная оптимизация; конфигурация гиперзвукового самолёта 

Цитирование:  Данилин А.И.  Проектирование авиакосмических конструкций минимальной массы при действии 
нескольких случаев нагружения // Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и 
машиностроение. 2020. Т. 19, № 4. С. 14-29.  DOI: 10.18287/2541-7533-2020-19-4-14-29 

 

Общая теория 

Назначение любой конструкции – передача (перенос) сил от точек их приложения 
в точки их уравновешивания. Рассматривая процесс такой передачи, можно провести 
аналогию с термодинамическими системами, передающими тепло от источников к по-
требителям [1]. С этой точки зрения при стационарности нагрузок любую конструкцию 
можно представить как стационарную неравновесную систему, которую силы прони-
зывают насквозь, причём «количество» сил, содержащихся в конструкции, от времени 
не зависит. 

Внутренняя энергия, накапливаемая в конструкции, является количественной ме-
рой процесса передачи внешних нагрузок и зависит от внутренних сил, действующих в 
элементах конструкции: 

 
 1 2, ,... , mE E F F F .          (1) 

 
Внутренние силы , 1, 2,...,iF i m  являются вторичными по отношению к внешним 

нагрузкам и именно они определяют эффективность переноса внешних сил к точкам 
уравновешивания, а значит и эффективность (оптимальность) конструкции как систе-
мы, обеспечивающей перенос. 

Изменение конструкции приведёт к изменению внутренних сил, а значит и к из-
менению накопленной в конструкции энергии. Это изменение энергии, вызванное из-
менением конструкции, можно выразить как 
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1 1 2 2 ...   ,m mdE U dF U dF U dF            (2) 

 
где 
 

1 2
1 2

,  , ... , .m
m

E E E
U U U

F F F

  
  
  

        (3) 

 
Величины , 1,2,...,iU i m  назовём потенциалами сил. Перепад потенциалов сил в 

конструкции определяет интенсивность (скорость) процесса передачи сил. Поскольку 
передача сил происходит за счёт разности потенциалов, то можно записать: 
 

1

,
m

i ir r
r

dF K dU


       (4) 

 
где 
 

,     1, 2,...,i
ir

r

F
K r m

U


 


,              (5) 

 
и характеризуют проводимость элементов конструкции 1, 2,...,r m  относительно си-

лы iF . 

Потенциалы сил сами являются функциями состояния конструкции, то есть, в 
свою очередь 

 
 1 2 , ,... ,i i mU U F F F .          (6) 

 
Тогда изменение i-го потенциала при изменении конструкции можно выразить 

так: 
 

1

m

i ir r
r

dU C dF


  ,        (7) 

 
где величины 
 

,     1, 2,...,i
ir

r

U
C r m

F


 


,             (8) 

 
характеризуют количественную сторону влияния внутренних сил на потенциалы. 

Сравнение (5) и (8) даёт 
 

;1
ir

ri KC    1, 2,..., ; 1, 2,...,i m r m  .   (9) 

 
Величину, обратную проводимости элемента 1,2,...,r m  относительно силы iF  

назовём его сопротивлением переносу силы iF . 
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В отличие от классического понимания сопротивления материалов и конструкций 
здесь в понятие сопротивления переносу сил вложен иной смысл, а именно: сопротив-
ление собственно процессу переноса (передачи) сил. Так, в вырезе проводимость кон-
струкции относительно сил равна нулю, а сопротивление переносу сил – бесконечно-
сти; напротив, абсолютно жёсткое тело обладает нулевым сопротивлением переносу 
сил и бесконечной проводимостью. 

Физический смысл введённых понятий для линейно-упругих систем заключается 
в следующем. Потенциалы сил, определяемые по (3), численно равны абсолютным де-
формациям элементов конструкции, причём если внутренние силы iF  понимать в 

обобщённом смысле, то соответствующий характер имеют и абсолютные деформации 
(формоизменение) iU . Проводимость элементов конструкции i rK  и сопротивление пе-

реносу сил i rC  – суть соответственно жёсткость и податливость элементов, причём 

значение i iK  или i iC  показывает собственную жёсткость или податливость элемента 

конструкции, а i rK  или i rC  при i r  учитывает влияние жёсткости (податливости) 

элемента r  на силу (формоизменение) в элементе i . 
Если элемент конструкции r  в каком-либо из случаев нагружения находится в 

сложном напряжённом состоянии, то есть передаёт силы iF  различных направлений, то 

из (2), (3) и (8) следует, что его общее сопротивление переносу сил равно сумме сопро-
тивлений переносу каждой силы. 

Из (4) видно, что при одинаковой разности потенциалов сил изменение самих сил 
будет больше там, где имеет место бόльшая проводимость. То есть сила идёт по пути 
бόльшей проводимости или, другими словами, по пути наибольшей жёсткости кон-
струкции. 

Оптимальность конструкции как системы, осуществляющей передачу внешних 
нагрузок, напрямую связана с понятиями проводимости и сопротивления переносу сил. 

Гипотеза 1. При действии одного случая нагружения оптимальной конструкцией, 
выполненной из заданного объёма материала, является конструкция минимального со-
противления (максимальной проводимости) передачи приложенных внешних сил. 

Гипотеза 2. При действии нескольких нагрузок (случаев нагружения) оптималь-
ная конструкция, выполненная из заданного объёма материала, будет обладать мини-
мальным значением суммы сопротивлений переносу сил каждого из случаев нагруже-
ния. 

Если можно выразить аналитически энергию, накопленную в системе, а также со-
противление переносу внешних сил в форме функции от приложенных нагрузок, то 
можно непосредственно найти оптимальное распределение материала по силовым эле-
ментам конструкции. В общем случае этого сделать невозможно, поэтому продолжим 
обсуждение проблемы. 

 
Линейно-упругие системы 

Универсальным методом расчёта напряжённо-деформированного состояния 
упругих тел является метод конечных элементов, который в настоящее время применя-
ется очень широко и доступен в виде коммерческих пакетов программ. 

Пусть имеется конечно-элементная модель исследуемой конструкции. Энергия 
переноса внешних нагрузок от точек их приложения в точки уравновешивания равна 
энергии деформаций и в терминах метода конечных элементов определяется как 

 

      ,
T

E R C R      (10) 
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где  R  – вектор внешних нагрузок, а  C  – матрица податливости. Рассматривая про-

цесс передачи внешних сил, по аналогии с (2), (3) и (8) сопротивление конструкции пе-
реносу сил определим как вторую производную от энергии переноса по действующим 
нагрузкам: 
 

   
2

2
. 

 

d E
C

d R
      (11) 

 
Формула (11) определяет матрицу податливости в качестве численной характери-

стики сопротивления переносу внешних сил, но не даёт возможности найти потреб-
ные значения её коэффициентов, а значит параметров конструктивных элементов 
для оптимального восприятия конкретного спектра нагрузок. 

Таким образом, хотя конструкция должна передавать (переносить) внешние силы, 
но величину энергии, а значит и сопротивление переносу, необходимо определять через 
внутренние усилия, вторичные по отношение к внешним нагрузкам. 

Вернёмся к формуле (11). Величина матрицы, согласно теории матриц, в общем 
виде оценивается как 
 

 
 

  
 0

max
x

C x
C

x
 ,       (12) 

 
где ||…|| означает какую-либо норму вектора. Нам необходимо минимизировать сопро-
тивление переносу конкретных нагрузок, поэтому в качестве вектора  x  примем век-

тор внешних сил  R  и тогда 

 

    
 

 
 

C R d
C

R R
  ,          (13) 

 
где  d  – вектор упругих перемещений от нагрузки  R . 

Формула (13) даёт интегральную оценку сопротивления конструкции переносу 
внешних сил  R  и выражает зависимость сопротивления переносу как от самих сил 

 R , так и от распределения материала по элементам конструкции. 

При действии нескольких случаев нагружения, в соответствии с гипотезой 2, ве-
личина, подлежащая минимизации для достижения оптимальности конструкции, с учё-
том (13) определится как 

 

1

{  }  

{  }  

k
j

j j

d
C

R




 ,     (14) 

 
где 1,2,...,j k  – номер случая нагружения. 
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Общий алгоритм проектирования линейно-упругих систем 

Пусть имеется конструкция с произвольным распределением материала, все эле-
менты которой работают в пределах упругости в любом из случаев нагружения. Пусть 
также имеется конечно-элементная модель этой конструкции, позволяющая вычислить 
векторы упругих перемещений   j

d , где 1,2,...,j k  – номер случая нагружения. При-

мем в качестве нормы вектора   j
d  сумму абсолютных значений его компонентов: 

 

 
1

  
n

lj j
l

d d


  .     (15) 

 

Введём в рассмотрение вектор  
j

R , все компоненты которого равны 1 , причём 

знак компонента  
j

R  совпадает со знаком соответствующего компонента вектора 

  j
d . Тогда (15) можно записать так: 

 

      
1

  .
n

T

lj jj j
l

d d R C R


        (16) 

 

Из анализа конечного выражения формулы (16) следует, что если вектор  
j

R  

принять в качестве единичной нагрузки и в соответствии с ним вычислить обобщённое 

перемещение *
jd , то его значение будет равно принятой норме вектора   j

d . С другой 

стороны, обобщённое перемещение можно вычислить через внутренние усилия в эле-
ментах конструкции с помощью интегралов Максвелла-Мора. Пусть, для определённо-
сти, элементы работают в плоском напряжённом состоянии и тогда: 
 

      
*

*
1 1

;
n m

T i ij

lj jj j
l i i i

A F
d d R C R

E 

         (17) 

 

     *   2 1   ,ij ijx ijx i ijy ijy ijy i ijx i ijxy ijxyF F F F F F F F F               

 

где ijF  – погонные усилия в i-ом элементе конструкции от единичной нагрузки  
j

R , 

соответствующей упругим перемещениям   j
d ; ijF  – погонные усилия в i-ом элементе 

конструкции от расчётной нагрузки   j
R ; iA  – площадь элемента в плане; i  – толщина 

i-го элемента; *
iE , i  – модуль упругости материала и коэффициент Пуассона; m – ко-

личество элементов. Погонные усилия вычисляются как iiiF    . 

Таким образом, величина сопротивления конструкции переносу внешних сил 
  j

R  определена через внутренние усилия в элементах конструкции и формула (13) с 

учётом (17) примет вид: 
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 
 
   

*

*
1

1 m
i ijj

i i ij j

d A F
C

ER R 

     .    (18) 

 
При действии нескольких случаев нагружения формула (14), определяющая об-

щее сопротивление конструкции в соответствии с гипотезой 2, с учётом (17) преобра-
зуется к виду: 

 

 
   

*

*
1 1 1

1
  .

 

k k m
i ijj

j j i i ij j

d A F
C

ER R 
  

                 (19) 

 
В результате имеем следующую задачу условной минимизации: найти такое рас-

пределение заданной массы 0M  по элементам конструкции, которое обеспечивает 
 

minC               (20) 
 

при  
 





m

i
iii MA

1
0 . 0                  (21) 

 

На этапе вывода рекуррентных соотношений будем считать, что внутренние уси-
лия в элементах конструкции не зависят от распределения материала. Эту зависимость 
учтём позднее при построении итерационного алгоритма отыскания конструкции ми-
нимального сопротивления переносу внешних нагрузок. 

Решение поставленной задачи проведём методом множителей Лагранжа. Здесь 
минимизируемая функция 
 

0
1

    
m

i i i
i

Lg C A M  


    
 
 ,      (22) 

 

где λ – множитель Лагранжа. Условия минимума имеют вид: 
 

 

*

2 *
1

0
1

1
0 ;   1, 2,..., ;

  0.

k
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i
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m
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i

FLg
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A M


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 






         





  





   (23) 

 
Первые m  уравнений системы (23) устанавливают условия обеспечения миниму-

ма сопротивления конструкции переносу внешних нагрузок   , 1, 2,...,
j

R j k . Эти 

условия будем считать критериями оптимальности конструкции: 
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const; 1,2,..., ;
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Выражая i  из (24) и подставляя в последнее уравнение системы (23), найдём 

значение  : 
 

 

2
*

*
1 1

2
0

 

.

m k
ljl

l
l jl j

F
A

E R

M




 

    
  
 

 
    (25) 

 
Подставим   в уравнение (24) и найдём потребные толщины элементов i , кото-

рые при сделанных допущениях доставляют функции C  минимальное значение: 
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     
      


 

  (26) 

 
Из (26) видно, что новые толщины элементов конструкций i  нужно назначать 

пропорционально корню квадратному из суммы пронормированных по нагрузкам каж-
дого случая нагружения подынтегральных функций интегралов Максвелла-Мора, по-
делённых на произведение плотности и модуля упругости материала элемента. Но все 
ли случаи нагружения в равной мере определяют облик конструкции?  

Определение. Назовём расчётным тот случай нагружения, при действии которого 
хотя бы в одном элементе конструкции возникает напряжённое состояние, превосхо-
дящее напряжённое состояние в данном элементе от всех остальных случаев нагруже-
ния. 

Поскольку распределение внутренних усилий в элементах конструкции в общем 
случае зависит от распределения материала, значит в зависимости от него может ме-
няться и номенклатура расчётных случаев нагружения, учитываемых при оптимизации. 

Теперь мы имеем весь набор теоретических предпосылок для разработки соб-
ственно алгоритма проектирования линейно-упругих систем. В качестве расчётного 
метода вычисления упругих деформаций и напряжений будем использовать метод ко-
нечных элементов, поэтому все действия относятся к конечно-элементной модели кон-
струкции. 

1. Пусть задан материал элементов конструкции и его некоторая начальная масса 

0М . Заданы также внешние нагрузки на конструкцию, которые стационарны и не зави-

сят от распределения материала. 
2. Примем некоторое начальное распределение материала 0i  по элементам кон-

струкции. Будем считать, что конструкция состоит из мембранных элементов, работа-
ющих в плоском напряжённом состоянии, причём в пределах одного элемента напря-
жения одинаковы во всех его точках. 

3. В каждом случае нагружения вычислим упругие перемещения 
   1, ,2, ,

j
j kd   , а по ним напряжения в элементах конструкции, в том числе и те, 

которые определяют прочность самого элемента. Для мембранных элементов таковыми 
являются эквивалентные напряжения: 
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 2 2 2   2 1  ;equ
ij ijx ijy i ijx ijy i ijxy               (27) 

 

4. По equ
ij  выделим t  расчётных случаев в соответствии с введённым ранее опре-

делением, t k . 
5. Для расчётных случаев нагружения сформируем векторы единичных нагрузок 

  , 1, 2,...,
j

R j k  и вычислим подынтегральные функции *
ijF   , см. (17). 

6. Рассчитаем по (24) критерий оптимальности i  для всех элементов конструк-

ции 1,2,...,i m ; выберем его максимальное и минимальное значение. Если 
 

, 1
min

max 











      (28) 

 
где   – малая, наперёд заданная величина, то переходим к пункту 9. 

7. Назначим новые толщины 1i  по (26), рассматривая t  случаев нагружения. 

8. Примем толщины 1i  в качестве исходных 0i  и перейдём к пункту 3. 

9. Выход из итераций. Здесь необходимо привести найденное распределение ма-
териала в соответствие с требованиями прочности элементов конструкции. Для этого 
найдём коэффициент изменения толщин элементов 

 

1,..., 1,...,
max   max  

[ ]

equ
ij

i m j t
i

K


 

  
       

        (29) 

 
и определим их новые значения 
 

 i iK
  ,            (30) 

 
где i  – толщины, найденные в результате итераций 3-8. Поскольку мы пропорцио-

нально изменили толщины всех элементов конструкции, сохранив их соотношения, то 
относительное распределение усилий в конструкции не изменится. Здесь же можно 
определить и массу такой конструкции 
 

.      0
1

MKKAM
m

i
iii 

 


              (31) 

 

Тестирование метода: задача Разани [2] 

Проверим наши положения и Гипотезу 2 на задаче Разани [2]. Трёхстержневая 
ферма воспринимает две нагрузки IR  и IIR , которые действуют в разное время (рис. 1). 

Разани решал эту задачу при следующих исходных данных: модуль упругости ма-
териала стержней * 1E  ; плотность 1  ; внешние нагрузки 1I IIR R  ; допускаемое 

напряжение   1  ; длина стержня № 2 равна 1L  . 
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Рис. 1. Ферма Разани 

 

Равнопрочная конструкция при 2 0S   и 

1 3 1S S   имеет массу 2,828M  , тогда как опти-

мальная конструкция имеет следующие параметры: 

2 1 3 1 20, 408; 0,789; 1,93S S S S S    ; масса стерж-

ней 2,638optM  . При этом требования прочности 

НЕ нарушаются, но одинаковых напряжений во всех 
стержнях не достигается, центральный стержень №2 
в обоих случаях нагружения имеет напряжения, ко-
торые меньше допускаемых.  

Наш алгоритм легко решает эту задачу и пол-
ностью повторяет решение Разани [2]. 

Сейчас методы оптимизации используются в авиационной промышленности не 
только для параметрической оптимизации, например для определения оптимального 
распределения материала по силовым элементам в рамках заданной силовой схемы но 
также и для прочностной оптимизации, когда надо определить силовую схему авиаци-
онных конструкций. Типичный план действий при поиске силовой схемы следующий.  

В геометрическую область, где в дальнейшем должна быть размещена конструк-
ция, поместим континуальную модель, которая содержит все возможные силовые схе-
мы. Обычно это конечно-элементная модель. К этой модели приложим весь спектр 
нагрузок и закреплений. Назначим некоторое начальное распределение материала и за-
пустим итерационный алгоритм того или иного метода оптимизации для отыскания 
распределения материала. Во время работы алгоритма материал в модели перераспре-
деляется: некоторые области увеличивают свою жёсткость, а другие вырождаются.      
В результате получим силовую схему конструкции, которая покажет пути и тип пере-
дачи сил (растяжение-сжатие, сдвиг), которыми внешние нагрузки передаются от точек 
их приложения к точкам поглощения (уравновешивания). На основе анализа этой ин-
формации проектировщик предлагает силовую схему конструкции и выполняет её па-
раметрическую оптимизацию.  

Ферменные структуры в соответствии с их природой уже являются силовыми 
схемами конструкций, поскольку силы могут передаваться только вдоль стержней, и 
если конструктор не предусмотрел путь передачи силы, то есть не поставил стержень, 
то для силы этот возможный путь закрыт. Континуальная модель с элементами, кото-
рые работают в плоском или объёмном напряжённом состоянии, имеет больше степе-
ней свободы. Такие модели предоставляют внешним силам больше возможностей в 
выборе путей от точек их приложения к точкам поглощения (уравновешивания). По-
этому неудивительно, что возник вопрос: могут ли методы синтеза силовых схем, при-
меняемые континуальные модели распознать феномен Разани [2] и, при его наличии, 
отыскать конструкцию с неодинаковыми напряжениями в элементах при действии не-
скольких нагрузок. Сравним результаты предлагаемой теории и алгоритма отыскания 
силовой схемы на задаче, показанной на рис. 2.  

Оптимизация выполнена с применением пакета «DRACO», реализующего метод 
конечных элементов и различные алгоритмы, основанные на критериях оптимальности. 
Результаты оптимизации показаны на рис. 3, 4.  

Видно, что разработанный алгоритм позволяет находить эффективные конструк-
ции и распознавать феномен Разани [2], при котором неравнопрочная конструкция при 
нескольких случаях нагружения легче, чем конструкция с одинаковыми напряжениями 
в элементах. В рассмотренном примере распределение материала на рис. 4 легче на 
5,046% равнопрочного распределения материала, показанного на рис. 3. 

 



                    Авиационная и ракетно-космическая техника 

23 

 
Рис. 2. Задача Разани 

 

 
Рис. 3. Равнопрочное распределение материала 

 

 
Рис. 4. Найденное распределение материала 
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Предварительное проектирование гиперзвукового самолёта 

Развитие коммерческой авиации всегда связано с уменьшением времени транс-
портировки на большие расстояния. Современный парк пассажирских самолётов со-
стоит из дозвуковых самолётов, летающих на высотах 10-12 км со скоростью  
800-950 км/ч. При этом полёт на дистанцию 6000-8000 км занимает 8-12 часов, что в 
современном динамичном мире бизнеса и мобильности больше не удовлетворяет по-
требности пассажиров.  

Новые пассажирские самолёты, которые появляются каждые 4-5 лет, более эф-
фективны, однако они не имеют существенно новых, прорывных технологий. Улучша-
ются аэродинамические свойства крыла и характеристики двигателей, снижается уро-
вень шума и экологических загрязнений; кресло пассажира сейчас выглядит как 
индивидуальный центр развлечений, но в то же время нет революционных переходов 
на новый технологический уровень перевозки пассажиров.  

Если проблемы сверхзвукового полёта со скоростями 2000-2500 км/ч решены до-
статочно успешно, то увеличение скорости до 4000-10000 км/ч сталкивается с новыми 
физическими явлениями, что требует новых идей, технологических исследований и не-
обычных конструкторских решений. Но только на этом пути возможно добиться про-
рыва в технологии гиперзвуковых воздушных перевозок.  

Рассмотрим проблему внешней компоновки, одинаково эффективной на взлётно-
посадочных режимах полёта и на гиперзвуковой крейсерской скорости. Большое коли-
чество исследований направлено на аэродинамику гиперзвукового крейсерского полё-
та, однако никто не рассматривает достижения этой гиперзвуковой скорости. Исследо-
ватели предлагают оптимальные аэродинамические формы для различных диапазонов 
гиперзвуковых скоростей, однако самолёт начинает движение с нулевой скорости и 
предлагаемые аэродинамические формы на дозвуковых скоростях просто не обеспечи-
вают необходимую подъёмную силу. Мы предлагаем новую схему самолёта, которая 
может удовлетворить различные требования к характеристикам крыла на различных 
режимах полёта (рис. 5, 6).  

 

 
Рис. 5. Конфигурация для начальных  

стадий полёта 

 
Рис. 6. Крейсерская гиперзвуковая  

конфигурация 



                    Авиационная и ракетно-космическая техника 

25 

Предложенная конструкция обладает следующими особенностями: 
1. Элевоны во взлётно-посадочной конфигурации превращаются в отклоняемый 

носок в гиперзвуковой конфигурации для управления присоединением ударной волны 
(скачка уплотнения) на различных числах Маха. 

2. В трансзвуковой и сверхзвуковой конфигурации все нагрузки на консоль вос-
принимаются поворотным узлом. Во взлётно-посадочной и гиперзвуковой конфигура-
ции консоль дополнительно скрепляется с неподвижной частью крыла в четырёх точ-
ках цанговыми зажимами, как показано на модели (рис. 7, 8). 

3. Поскольку в поворотной секции лонжероны и нервюры меняются местами в 
различных конфигурациях, мы предлагаем радиальную силовую схему, подобную пау-
тине, которая показана на рис. 7. 

Расчёт на прочность в трёх различных конфигурациях показал, что распределения 
напряжений и деформаций во взлётно-посадочной и дозвуковой конфигурации практи-
чески совпадают, поскольку поворотный узел имеет несравнимо бóльшую жёсткость по 
сравнению с цанговыми зажимами и берёт на себя всю внешнюю нагрузку. Поэтому 
для оптимизации рассмотрим два случая нагружения: взлётно-посадочный и гиперзву-
ковой.  

Профиль крыла в классическом смысле здесь не присутствует, крыло представим 
как пластину, и аэродинамическое давление на крыло будем считать равномерным.  

Размах внешнего крыла (от поворотного узла до конца крыла) равен 21 м во 
взлётно-посадочной конфигурации и 11,5 м – в гиперзвуковой конфигурации.  

Эксплуатационную перегрузку во взлётно-посадочном режиме примем 1,5yn  , а 

в гиперзвуковом режиме 3yn  . Часть взлётной массы, приходящаяся на поворотную 

консоль, равна 20 378 кг. Допускаемое напряжение    400 MПa. 

Выполним оптимизацию конструкции поворотной секции крыла с использовани-
ем разработанного метода и сравним результаты с классическим полнонапряжённым 
(равнопрочным) распределением материала [4].  

Результаты оптимизации для каркаса показаны на рис. 9, 10, а для обшивки – на 
рис. 11, 12.  
 

 
 

Рис. 7. Каркас крыла 
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Рис. 8. Обшивка крыла 

 

 
Рис. 9. Равнопрочное распределение материала по стенкам каркаса max  4,6 мм 

 

 
Рис. 10. Распределение материала по стенкам каркаса по нашей теории: max  3,4 мм 
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При таких условиях масса равнопрочного распределения материала равна 2677 кг, 
тогда как масса конструкции, полученной по нашей теории, равна 2442 кг. Наша кон-
струкция легче равнопрочной. Выигрыш массы составляет 8,78%. Запас прочности 

 maxk    обеих конструкций примерно одинаковый: для равнопрочной конструк-

ции 1,00528k  ; для нашей конструкции k 0,999964. 
Сравнение рис. 9, 10 и рис. 11, 12 показывает, что распределение материала, по-

лученное по предлагаемой теории, существенно отличается от равнопрочного распре-
деления.  

Детальный анализ результатов показывает, что в нашей конструкции большая 
часть элементов работает в обоих случаях нагружения, тогда как в равнопрочной кон-
струкции можно найти много элементов, которые работают в одном случае нагруже-
ния, но не работают в другом. Поэтому равнопрочная конструкция при действии не-
скольких случаев нагружения не всегда является оптимальной.  
 
 

 
Рис. 11. Равнопрочное распределение материала по обшивке: max  4,8 мм 

 
 

 
Рис. 12. Распределение материала по обшивке по нашей теории: max  5,6 мм 
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Заключение 

Разработан новый метод, который отыскивает оптимальную конструкцию при 
действии нескольких случаев нагружения. Проведено тестирование его на задаче Раза-
ни и решена модельная задача оптимизации гипотетического крыла гиперзвукового са-
молёта. Показано, что предлагаемый метод имеет некоторые преимущества в достиже-
нии конструкций минимальной массы и даёт конструктору новый инструмент для 
прочностной оптимизации на ранних стадиях проектирования авиационных конструк-
ций.  
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Проблема создания оптимальных конструкций электромагнитных клапанов актуальна для 
многих сфер промышленности. Развитие техники характеризуется увеличением мощности, 
повышением давлений, применяемых для приводных механизмов, уменьшением габаритов и 
массы агрегатов автоматики. Целью данной работы является созданием усовершенствованного 
электромагнитного клапана, обеспечивающего оптимальное сочетание высоких параметров, 
надежности, технологичности и минимальной стоимости. На основе стандартных зависимостей 
для электромагнитных явлений была создана математическая модель капана – СУ.1, которая 
была просчитана в нескольких специализированных программных пакетах: NISA, FEMM, 
ANSYS Maxwell. Проведён параметрический расчёт в ANSYS Maxwell при переменных 
величинах рабочего зазора и силы тока в катушке, по результатам которого получено поле 
распределения магнитной индукции. Представлены результаты моделирования работы клапана 
и поле распределения магнитной индукции при различных значениях силы тока в катушке и 
величины рабочего зазора. На основе полученных зависимостей была создана модель 
электромагнитного клапана с улучшенными характеристиками для жидкостного ракетного 
двигателя, минимальное время единичного включения которого составило 40 мс. Полученные 
результаты позволят создать клапан с временем удержания в открытом состоянии 800 с, что 
считается достаточным при применении в электромагнитных клапанах постоянного тока.  

Электромагнитный клапан; жидкостный ракетный двигатель; быстродействие; 
характеристики; магнитная индукция; ANSYS Maxwell 

Цитирование: Иголкин А.А., Чубенко Т.А., Максимов А.Д.  Разработка модели электромагнитного клапана с 
улучшенными характеристиками для жидкостного ракетного двигателя // Вестник Самарского университета. 
Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение. 2020. Т. 19, № 4. С. 30-42.  DOI: 10.18287/2541-7533-
2020-19-4-30-42 

 

Введение 

Электромагнитные клапаны (ЭК) являются элементами, наиболее часто использу-
емыми для управления потоками жидкостей, они находят широчайшее применение в 
энергетике, нефтяной, химической и в других областях техники. В системах управле-
ния жидкостными ракетными двигателями (ЖРД) ЭК используются как в качестве 
главных клапанов, например топливные, так и в качестве управляющих агрегатов, 
обеспечивающих приведение в действие главных клапанов и других устройств [1].       
В случае применения в малоразмерных ЖРД от быстродействия клапана в значитель-
ной степени зависит уровень тяги в импульсном режиме работы двигателя, а также 
единичный импульс. Поэтому крайне важной задачей при создании нового двигателя 
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является разработка ЭК [2]. В данной работе рассматривается малоразмерный ЖРД, 
представленный на рис. 1.  

 

 
Рис. 1. Модель ЖРД: 

1 – технологическая заглушка; 2 – корпус теплоизоляции; 3 – стойка; 4 – чашечка для разводки прово-
дов; 5 – корпус клапанов; 6 – плата; 7 – узел клапанный; 8 – трубка подвода топлива; 9 – термопара; 
10 – камера; 11 – торцевые экраны; 12 – электрический нагреватель; 13 – экраны ЭВТИ; 14 – сопло 

 
Постановка задачи 

Последовательность работы топливных клапанов, скорость их открытия и закры-
тия, характер изменения гидравлического сопротивления, герметичность узлов – всё 
это входит в число факторов, определяющих характер переходного процесса изменения 
режима в камере двигателя [3]. Поэтому целью работы стало: 

1) анализ доступных для определения характеристик магнитной системы клапана 
CAD/CAM/CAE программных комплексов, разработка метода их применения; 

2) численный расчёт магнитной системы клапана; 
3) проектирование ЭК с улучшенными характеристиками относительно ближай-

ших аналогов, то есть клапанов малоразмерных ЖРД со схожим уровнем удельного 
импульса и тяги [4; 5].  
 

Проектирование прототипа электромагнитного клапана 

Проектирование ЭК состоит в выборе его конструктивной формы, наиболее пол-
но соответствующей заданным условиям работы двигателя. Затем, в зависимости от 
требуемой величины времени срабатывания, определяются размеры магнитопровода и 
параметры обмотки так, чтобы создать требуемую силовую характеристику электро-
магнита. Так как перемещение якоря происходит под действием пружины, то задачей 
электромагнита является обеспечение удержания якоря в притянутом положении. По 
величине усилий, необходимых для перемещения клапана, выбирается пружина и соот-
ветственно определяется противодействующая характеристика электромагнита. Кроме 
того, клапан должен удовлетворять всем специфическим условиям эксплуатации [6]. 
Основываясь на перечисленных выше условиях, были определены необходимые рас-
чётные данные для клапана, представленные в табл. 1.  
 
Таблица 1. Исходные данные для расчёта клапана 

№ п/п Параметр Величина Описание 

1 вхР  2,5-5,0 МПа Давление на входе 
2 U 27-34 В Напряжение открытия 
3 m  23,2 г/с Массовый расход 
4 k 0,5-3 Коэффициент дросселирования массового расхода 

5 p  0,4±0,1мм Рабочий зазор 
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Давление на входе, а именно диапазон рабочего давления ( .maxвх раб рабP Р P  ) вы-

бирался бо́льшим, чем у ближайших аналогов. Допуск на величину зазора обусловлен 
технологической сложностью изготовления и сборки, так при его значении меньше 
0,3 мм возможно залипание якоря клапана, а при величине более 0,5 мм величина тяги 
электромагнита может оказаться недостаточной для открытия клапана. В зависимости 
от коэффициента дросселирования можно получить величину массового расхода от 
11,6 до 69,9 г/с. 

Для определения параметров ЭК рассчитывалась магнитная система по методике 
ОСТ 92-9376-80 [7]. Конструктивная схема исследуемого клапана СУ.1 представлена 
на рис. 2. Он представляет собой осесимметричную конструкцию с осевым входом и 
выходом рабочего тела. 
 

 
 

Рис. 2. Конструктивная схема клапана СУ.1: 
1 – корпус; 2 – катушка; 3 – вставка; 4 – штуцер-фильтр; 5 – фильтр; 6 – корпус; 7 – чека; 
8 – седло-штуцер; 9 – втулка; 10 – якорь; 11 – пружина; 12 – упор; 13 – шайба; 14 – стоп;  
15 – уплотнительный элемент; 16 – каркас; 17 – крышка 

 
 

Расчёт магнитных полей и силовых характеристик клапана  
с использованием CAD/CAM/CAE программных комплексов 

Процесс срабатывания электромагнитов носит динамический характер. Чтобы 
охарактеризовать его динамический режим работы, необходимо иметь зависимость из-
менения вектора магнитной индукции и пути, пройденного якорем от времени. 

Для получения поля распределения магнитной индукции и визуализации работы 
клапана были проведены электромагнитные расчёты в следующих программных ком-
плексах [8; 9]:  

– модуль EMAG пакета прикладных программ NISA; базовая из рассматриваемых 
программ, рассчитывает 2D- и 3D-модели, обладает достаточной точностью, автомати-
чески не генерирует сетку конечных элементов. 

– FEMM – простейшая из рассматриваемых программ, рассчитывает только 2D 
модели, имеет небольшую базу материалов, обладает простым интерфейсом. 

– Ansys Maxwell; ведущий программный продукт для 2D- и 3D-моделирования 
электромагнитных полей. 
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Математическая модель магнитной системы клапана включает в себя стандартные 
зависимости для электромагнитных явлений, описанных в [10]. 

Общей задачей расчёта магнитного поля является нахождение вектора магнитной 

индукции В


 или вектора напряжённости магнитного поля Н


, которые связаны соот-
ношением: 
 

Β μΗ
 

,             (1) 
 
где μ – абсолютная магнитная проницаемость. 

Расчёт осуществляется на основе математической модели, базирующейся на 
уравнениях Максвелла. Основные уравнения Максвелла для магнитостатического поля, 
записанные в дифференциальной форме, имеют следующий вид: 

1. Закон полного тока:  
 

rotH J


.             (2) 
 

2. Принцип непрерывности магнитного потока: 
 

0B 


.             (3) 
 
Исходя из формулы (3), вектор магнитной индукции можно записать как 
 

ArotB


 ,              (4) 
 

так как всегда 0div rotA , где А – векторный магнитный потенциал. После подста-
новки формул (4) и (1) в (2) имеем 
 

A J  
 

,  
1


 .    (5) 

 

Подчинив из (5) A


 условию 0div A 


, т.е. считая, что поле вектора A


 не имеет 
источников, получаем: 
 

  А J    
 

. 
 

Действительно, при условии 0div A 


можно положить A A A  
  

, причём 

0div A 


 и 0div A 


. Поле составляющей A


, как созданное источниками, является 

потенциальным и, следовательно, 0rot A 


. Поэтому B rot A rot A 
 

 и можно при-

нять 0A 


. После нахождения векторного магнитного потенциала по уравнению (4) 
вычисляется индукция магнитного поля. Магнитный поток сквозь некоторую поверх-
ность S вычисляется как 
 

S S

Ф Вds rotAds Adl     . 

 
Полученная в результате преобразований по методу конечных элементов исход-

ных дифференциальных уравнений поля система уравнений решается итерационным 
методом Ньютона-Рафсона. 
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С целью упрощения модели и минимизации времени расчёта в случае, когда рас-
сматривается поле токов, протекающих по круговым контурам, лежащих в параллель-
ных плоскостях и имеющих центры на общей оси, например OZ , вместо трёхмерной 
задачи достаточно рассмотреть картину поля в одной плоскости, проходящей через эту 
ось. То есть рассмотреть двумерную осесимметричную задачу магнитостатики, которая 
будет решаться только относительно  -составляющей магнитного векторного потен-
циала. Таким образом, магнитный расчёт сводится к решению одного уравнения в 
частных производных для азимутальной составляющей векторного потенциала: 
 

 rA A
J

r r r z z
  

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


. 

 
Решив данное уравнение и зная распределение векторного магнитного потенциала в 
области моделирования, можно найти распределение составляющей вектора магнитной 
индукции по выражениям: 
 

r

A
B

z


 


,   z

A
B

r





,   2 2
r zB B B   . 

 
Для того чтобы уравнения имели единственное решение они дополняются граничными 
условиями: граничными условиями 1 рода (Дирихле) – на границе задаётся значение 
искомой функции, или граничными условиями 2 рода (Неймана) – для них задаётся из-
менение искомой функции по нормали к границе.  

При создании расчётной модели клапана была использована двумерная (для про-
грамм NISA и FEMM) упрощённая осесимметричная магнитная схема, изображённая 
на рис. 3.  

 

 
 

Рис. 3. Расчётная схема клапана: 
1 – магнитопровод; 2 – якорь; 3 – обмотка; 4 – стоп 

 
 
При расчётах рассматривался наихудший случай работы клапана, то есть с 

наибольшим значением дросселирования тяги при максимальном входном давлении, а 
для FEMM при наибольшем значении допуска на рабочий зазор, величина которого со-
ставила 0,5 мм, количество витков катушки принималось равным 1050.  

Также учитывались возможные зазоры между магнитопроводом и стопом, между 
якорем и магнитопроводом, технологические выемки. Непараллельность поверхностей 
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якоря и магнитопровода не регламентировалась, в связи с этим в расчётах непараллель-
ность принимается равной нулю. 

Расчётная ветка в NISA состояла из 117169 конечных элементов. При построении 
модели клапана КЭМ необходимая точность результатов расчётов достигалась разбие-
нием магнитной схемы на простейшие элементы сеткой, состоящей из не менее четы-
рёх, пяти элементов как по высоте, так и по ширине каждой детали. Элементам магнит-
ной системы были присвоены соответствующие свойства материала, магнитомягкой 
стали с зависимостью индукции B от напряженности H магнитного поля, изображённой 
на рис. 4. Данная кривая намагничиваемости была построена по данным из ГОСТ 
10160-75 [11]. 

 

0

0,5

1

1,5

2

0 10000 20000 30000 40000 50000 60000 70000

H, A/м

B
. 

Т
л

 
 

Рис. 4. Зависимость индукции от напряжённости магнитного поля  
для магнитомягкой стали 16Х-ВИ 

 
 

В качестве граничных условий задавалась плотность тока в катушке, которая за-
висит от определённых при проектировании параметров: количества витков, геометрии 
катушки и напряжения, подаваемого на клапан. Также моделировалось условие перио-
дичности и окружающая клапан среда.  

Следует отметить, что в данных магнитных расчётах при задании свойств стали 
не были учтены зависимости их состояния от предшествующего магнитного воздей-
ствия. Так после отключения обмотки части магнитопровода сохраняют некоторое 
намагничивание, обусловленное коэрцитивной силой. Коэрцитивная сила Hc  – это 

размагничивающее поле, которое должно быть приложено к предварительно намагни-
ченному образцу для того, чтобы индукция в нём стала равной нулю. Поэтому при ма-
лых рабочих зазорах возможно «залипание» притянутого якоря под воздействием оста-
точного потока, то есть потока, который остался в образце после снятия магнитного 
поля.  

Проводилось несколько расчётов с учётом изменения рабочего зазора в поле до-
пуска (рис. 5, 6). В результате расчётов было получено поле распределения магнитной 
индукции в конструкции клапана, а также определены величины силы тяги электро-
магнита и магнитной индукции в рабочем воздушном зазоре между якорем и стопом. 
Поля распределения магнитной индукции в рабочем зазоре при р  0,3 мм; 0,4 мм; 

0,5 мм представлены на рис. 5. 
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Рис. 5. Поля распределения магнитной индукции  
при рабочем зазоре 0,3 0,5р   мм в NISA 

 
 

 
 

Рис. 6. Поля распределения магнитной индукции в рабочем зазоре 
 
 

Из рис. 5 видно, что по мере увеличения ширины рабочего зазора между якорем и 
стопом величина магнитной индукции уменьшается и изменяется в пределах от 1,6 до 
1,25 Тл. Поля распределения магнитной индукции в рабочем зазоре при 

0,3 мм; 0,4 мм; 0,5 ммр   представлены на рис. 6.  

Для сравнения был проведён расчёт в программе FEMM с аналогичной геометри-
ей клапана и граничными условиями. В имеющейся версии программы было невоз-
можно задать кривую намагничиваемости стали, поэтому был выбран ближайший ана-
лог магнитомягкого материала. Также автоматически сгенерированная сетка (рис. 7) 
имеет в 10 раз меньше элементов, чем в NISA. Полученное распределение вектора маг-
нитной индукции представлено на рис. 7. 

В программе ANSYS Maxwell рассматривалась усложнённая, по сравнению с 
предыдущими программами, 3D-модель магнитной системы при аналогичных гранич-
ных условиях. Программа допускает задание кривой намагничиваемости материала, а 
необходимая точность расчёта достигается выбором количества проходов и величины 
погрешности [12]. Явным достоинством данной программы является возможность про-
ведения параметрического анализа, результаты, полученные в ходе него, представлены 
на рис. 8, 9, а полная визуализация открытия/закрытия клапана доступна по ссылке 
https://youtu.be/nCKHH6WFEiY. 
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Рис. 7. Расчёт в FEMM 
 
 

 
 

Рис. 8. Поля распределения магнитной индукции в рабочем зазоре 
при 0,3 0,5р   мм в Ansys Maxwell 

 
 

Основными силовыми характеристиками электромагнита являются величина маг-
нитной индукции в рабочем зазоре pB  и его тяга ТF , которые можно определить сле-

дующим образом: 
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где B  – относительная магнитная проницаемость воздуха; эмQ  – потребное усилие 

электромагнита, то есть совокупность сил, которые необходимо преодолеть при движе-
нии якорю, с учётом коэффициента запаса. 
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где J  – установившееся значение тока в обмотке;   – количеств витков; G  – магнит-

ная проводимость рабочего зазора; δ – величина рабочего зазора. 
Полученные значения силы тяги электромагнита TF  и магнитной индукции в ра-

бочем зазоре pB , при одинаковом количестве витков, в программах NISA, FEMM и 

ANSYS Maxwell, совместно с значениями, определёнными по [8], представлены в 
табл. 2. 
 
Таблица 2. Результаты расчёта 

Рабочий зазор, мм 0, 3р   0, 4р   0, 5р 

Теоретическая магнитная индукция pB , Тл 1,33 1,33 1,33 

Рассчитанная в NISA магнитная индукция pB , Тл 1,46 1,37 1,25 

Рассчитанная в FEEM магнитная индукция pB , Тл – – 0,61 

Рассчитанная в ANSYS M. магнитная индукция pB , Тл 1,27 1,19 1,09 

Теоретическая сила тяги электромагнита TF , Н 360 360 360 

Рассчитанная в NISA сила тяги электромагнита TF , Н 395 370 338 

Рассчитанная в ANSYS M. сила тяги электромагнита TF , Н 344 323 298 

Рассчитанная сила тяги электромагнита TF , Н – – 155 

 
Из табл. 2 видно, что погрешность относительно теоретического расчёта по [7] 

составляет от 3 до 13% и является удовлетворительной с учётом допущений, принятых 
в методике ОСТ 92-9376-80 [7]. При доводке магнитной системы, с учётом теоретиче-
ских расчётов и параметрического расчёта в программе ANSYS Maxwell при перемен-
ных величинах рабочего зазора и силы тока в катушке (рис. 9), были увеличены толщи-
ны магнитопровода и стопа, а для улучшения характеристик – уменьшена толщина 
якоря.  
 

 
 

Рис. 9. Параметрический анализ в ANSYS Maxwell 
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Полученное поле (рис. 9) позволяет достаточно легко и с требуемой точностью 
определить оптимальную величину тока при выбранном размере рабочего зазора и рас-
считанном значении магнитной индукции. Например, для рассматриваемого клапана 
СУ.1 особенно важно распределение магнитной индукции в поле допуска на рабочий 
зазор. По данным из поля можно сделать предварительный вывод о том, что индукция в 
зазоре (1,1-1,3 Тл) имеет достаточное значение для открытия и удержания клапана.      
В противном случае необходимо было изменить диапазон параметрического анализа. 
Так как на практике существует тенденция по снижению потребляемой бортовой энер-
гии, но при этом предел насыщения прецизионных магнитно-мягких стальных сплавов 
составляет до 2,5 Тл, что не гарантирует в будущем развития достаточной силы тяги 
электромагнита при устоявшейся конструкции. Это даёт предпосылки к модернизации 
структуры клапана или улучшению характеристик имеющихся материалов [13].  

 
Заключение 

Анализ доступных для определения характеристик магнитной системы клапана 
CAD/CAM/CAE программных комплексов показывает, что наиболее точным и функци-
ональным является ANSYS Maxwell, так как позволяет решать задачи как в 2D так и 3D 
постановке, допускает задание кривой намагничиваемости материала, а также получить 
необходимую точность расчёта путём выбора количества проходов и величины по-
грешности. Применённый параметрический метод позволяет на этапе проектирования 
конструкции ЭК достичь требуемого значения магнитной индукции, а также улучшить 
конструкцию клапана. Например, применяя в качестве запорного элемента упругую 
мембрану, которая заменит собой массивную пружину и якорь, повысив тем самым 
надёжность и эффективность работы клапана. Также методика параметрических расчё-
тов позволит значительно упростить разработку клапанов с поляризованными электро-
магнитами. У поляризованных электромагнитов время срабатывания может быть полу-
чено на порядок меньше, чем у нейтральных, так как постоянная времени их обмоток 
обычно мала, ход якоря невелик, а сам якорь выполняется лёгким, что значительно 
уменьшит потребление бортовой энергии космического аппарата. 

С использованием вышеперечисленных результатов спроектирован электромаг-
нитный клапан СУ.1 с улучшенными характеристиками. Для сравнения в табл. 3 пред-
ставлены параметры клапанов ближайших аналогов со схожим уровнем тяги и значе-
нием удельного импульса, рассматриваемого малоразмерного ЖРД – двигателей MT-6 
[4] и ДОК-50 [5]. Достигнуты ли цели и прочее.  

 
Таблица 3. Параметры клапанов ЖРД  

Наименование  MT-6 ДОК-50 СУ.1 

Давление на входе, вхР , МПа 0,9-2,8 1,48-1,52 2,5-5 

Энергопотребление клапана, Р , Вт, не более 20 16,2 15 

Максимальное количество включений, n , тыс. 14,8 4 5* 

Время единичного включения, t , мс – 50 40 

Максимальное время работы, с – 600 800 

 
По данным табл. 3 можно сделать вывод, что клапан рассматриваемого ЖРД об-

ладает меньшим энергопотреблением и улучшенным временем единичного включения 
по сравнению с клапанами аналогов, а более широкие диапазон рабочего давления 
обеспечит применимость клапана на большем количестве двигателей. 
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Таким образом поставленные задачи выполнены в полном объёме, а результаты 
данной работы могут найти практическое применение на предприятиях, занимающихся 
разработкой ЭК. 

 
Результаты исследования были получены в рамках выполнения государственного 

задания Минобрнауки России (Проект № 0777-2020-0015). 
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The problem of developing optimal-design electromagnetic valves is relevant for many industries. The 
development of technology is characterized by increased power and pressures used for actuator 
mechanisms, as well as by reducing the dimensions and mass of automatic units. The goal of this 
article is to develop an advanced electromagnetic valve that would ensure optimal combination of high 
performance, reliability, technological effectiveness and minimal cost. On the basis of standard 
dependences for electromagnetic phenomena a mathematic model of a SU.1 valve was developed. It 
was calculated in several special-purpose software packages: NISA, FEMM, ANSYS Maxwell. 
Parametric analysis was implemented in ANSYS Maxwell for variable working gap settings and 
values of current force in the solenoid. As a result, the magnetic induction distribution field was 
obtained. The results of modeling the operation of the electromagnetic valve and the magnetic 
induction distribution field are presented for variable working gap settings and different values of 
current force in the solenoid. The model of an advanced electromagnetic valve for a liquid rocket 
engine was developed on the basis of the dependences obtained. The duration of single engine firing 
obtained is 40 msec. The results obtained make it possible to create a valve with hold-open time of 
800 msec, which is considered sufficient for application in electromagnetic direct current valves.  
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Исследования, проводимые в России и зарубежом в интересах экономии топлива в воздушном 
транспорте, показывают, что применение регенерации теплоты в авиационных газотурбинных 
двигателях (ГТД) позволяет значительно – до 20…30% снизить расход топлива. До недавнего 
времени применение в авиационных газотурбинных двигателях регенерации теплоты 
сдерживалось значительным увеличением массы силовой установки за счёт установки 
теплообменника. В настоящее время появились технологические возможности создания лёгких, 
высокоэффективных теплообменников для применения на летательных аппаратах без ущерба 
для их эксплуатационных характеристик. Эффективность авиационной силовой установки с 
регенерацией теплоты в системе летательного аппарата в значительной степени зависит от 
выбора параметров рабочего процесса ГТД. В работе рассматривается постановка задачи 
оптимизации и выбора рациональных значений параметров рабочего процесса газотурбинных 
двигателей с рекуператором для вертолётов. На основе разработанного метода 
многокритериальной оптимизации путём численного моделирования проведены и 
представлены результаты оптимизации значений параметров рабочего процесса газотурбинного 
двигателя со свободной турбиной и рекуператором (ГТД СТр) в системе лёгкого вертолёта по 
таким критериям, как суммарная масса силовой установки и топлива, потребного на полёт, и 
удельные затраты топлива вертолёта на тонно-километр перевозимой коммерческой нагрузки. 
Расчет показателей эффективности двигателя проводился на основе моделирования полётного 
цикла вертолёта с учетом его аэродинамических характеристик. Приведена разработанная 
математическая модель расчёта массы компактного теплообменника, предназначенная для 
решения задач оптимизации на этапе концептуального проектирования двигателя. 
Разработанные методы и модели реализованы в автоматизированной системе АСТРА. 
Показано, что оптимальные параметры рабочего процесса ГТД СТр существенно зависят от 
степени регенерации теплоты в рекуператоре, а также показана возможность повышения 
эффективности ГТД СТ за счёт применения регенерации теплоты. 
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оптимизация; критерий; параметры рабочего процесса; степень регенерации; область 
оптимальных параметров; полётный цикл вертолёта; термодинамический цикл 
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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 2020-2025 гг. уменьшение выбросов CO2 на 26%, уменьшение выбросов NOx на 
65%, снижение удельного расхода топлива на 15% и сокращение вдвое воспринимае-
мого авиационного шума [5; 6]. В настоящее время исследуются различные технологии 
для совершенствования будущих авиационных двигателей. 

Одним из перспективных направлений является создание газотурбинных двигате-
лей со свободной турбиной с регенерацией теплоты (ГТД СТр) поскольку у этих двига-
телей не нужна высокая скорость на срезе сопла. На рис. 1 представлена схема газотур-
бинного двигателя со свободной турбиной с рекуператором [7]. 
 

 
 

Рис. 1. Схема турбовального газотурбинного двигателя с рекуператором 
 
 

Применение в авиационных двигателях утилизации теплоты позволяет обеспе-
чить снижение удельного расхода топлива, а также снижение выбросов NOx [8 – 10]. 
Однако трудности технической реализации таких разработок связаны с усложнением 
конструкции, увеличением габаритов и массы двигателя из-за установки рекуператора. 
Поэтому при создании ГТД с регенерацией теплоты необходимо учитывать не только 
повышение топливной эффективности, но и ухудшение массовых характеристик, так 
как на эффективность силовой установки в целом эти факторы оказывают противопо-
ложное влияние. Создание авиационного ГТД с регенерацией теплоты с приемлемыми 
габаритно-массовыми и эксплуатационными показателями требует дальнейшего со-
вершенствования методов расчёта компактных теплообменников, анализа условий ра-
ционального согласования параметров теплообменника и двигателя, исследования но-
вых, высокоэффективных типов поверхностей теплообмена, а также совместной 
оптимизации параметров рабочего процесса двигателя и теплообменника, изучения 
эксплуатационных характеристик ГТД с регенерацией теплоты [11 – 13]. 

Интерес к ГТД с регенерацией теплоты является мировой тенденцией. Так в рабо-
те [14] приводятся результаты оценки эффективности ГТД СТ для вертолёта с неореб-
рённым пластинчатым рекуператором со степенью регенерации 0,8-0,9. В работе [15] 
обобщены характеристики некоторых типов теплообменников для применения в авиа-
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ционных газотурбинных двигателях и предложены возможные конструктивные реше-
ния для рекуператоров. В работах [16; 17] проводится детальный анализ рекупериро-
ванного ГТД СТ с оценкой экономии топлива и экологических показателей при раз-
личных траекториях и дальностях полёта. В работе [18] проводятся расчетно-
конструкторские исследования семейства малоразмерных газотурбинных двигателей 
(МГТД) различного типа и назначения на основе единого базового газогенератора. На 
базе унифицированного газогенератора разработаны компоновки ГТД СТ мощностью 
свыше 200 кВт с теплообменником. В работе [19] проводится детальный анализ раз-
личных схем ГТД СТ с рекуператором по эффективному КПД двигателя. 

С увеличением степени регенерации р  удельный расход топлива еС  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 двМ М М М n   , который включает массу двигателя с теплообменником и 

массу топлива, необходимого для полёта на заданную дальность [13]. 
В качестве теплообменников для авиационных ГТД наиболее предпочтительными 

являются пластинчатые рекуператоры [20 – 23]. В рекуператорах 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 условия его компоновки на двига-
теле. Рекуператоры сравнительно просты в изготовлении и достаточно перспективны в 
отношении возможности получения хороших габаритно-массовых показателей как при 
использовании их в современных авиационных ГТД, так и при дальнейшем развитии 
этих двигателей путём реализации высокотемпературных циклов.  

В данной работе приведены результаты анализа влияния степени регенерации 
теплоты на значения оптимальных параметров рабочего процесса ГТД СТ, а также воз-
можности повышения эффективности ГТД СТ с регенерацией теплоты на основе опти-
мизации параметров их рабочего процесса. 

 
Постановка задачи оптимизации параметров рабочего процесса ГТД СТ  

с регенерацией теплоты 

Математическая задача многокритериальной оптимизации параметров рабочего 
процесса ГТД СТ с регенерацией теплоты в системе вертолёта формулируется следую-
щим образом [11]: 
 

    * arg min max , ; , 0x y i j j jy X p a x b g X p     ,  (1) 

 

где  * *
к г, , ,...,р jX Т x   – вектор оптимизируемых параметров рабочего процесса, 

1,j k ;   су+т ткм е ждв, , ,..., iY М С С S Y  – множество критериев оптимизации, 1,i n ; 

,j ja b  – ограничения на проектные (оптимизируемые) переменные; 

   к вых т вх т г,  ,  ,  ,  и др. g X p h h D  – множество функциональных ограничений;  

 * *
вх кс к.баз т.баз с, , , ,  и др.p       – множество детерминированных исходных проектных 
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данных;    
i i

 

( )
,

( )
opt ii

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  ). 

Множество значений параметров, принадлежащих локально-оптимальной обла-
сти, в случае представления результатов в плоскости двух оптимизируемых перемен-
ных: суммарная степень повышения давления в цикле – *

к  и температура газа перед 

турбиной – *
гТ , определяется следующим выражением [13]: 

 

     , , 1 ,i i opt i i opt
i

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




        
   

,          (2) 

 
где y  	– заданная величина допустимого относительного отклонения от оптимальных 
значений критериев. В этом случае результаты многокритериальной оптимизации 
представляются на плоскости в виде области компромиссов как результат пересечения 
локально-оптимальных областей [10 – 13]: 
 


n

i
iXX

1

,


                 (3) 

 

где n  – количество рассматриваемых критериев оценки.  
При трёх оптимизируемых параметрах ( *

к , *
гТ  и степень регенерации теплоты – 

р ) области локально-оптимальных параметров являются трехмерными, а область ком-

промиссов – их пересечением. В этом случае при многокритериальной оптимизации 
для отыскания наиболее эффективного решения в этой области компромиссов исполь-
зуется минимаксный принцип оптимальности [13]. 

Для иллюстрации работоспособности разработанного метода в качестве критери-
ев выбраны: лётно-технический – затраты топлива на тонно-километр ткмC  и массовый 

– 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 вертолёта и дальности полёта означает увеличение коммерческой 
нагрузки, а при заданной коммерческой нагрузке и дальности полёта – уменьшение 
взлётной массы вертолёта. Этот критерий характеризует ту часть массы ЛА, которая 
непосредственно зависит от параметров СУ [11].  

В случае ГТД СТ с теплообменником получаем: 
 

 су т су дв то дв тч п дв
1

n

i iM K M M n G t n    ,    (4) 

 

где тчiG  – часовой расход топлива на i-ом участке траектории полёта вертолёта; двn  – 

количество ГТД в СУ; пit  – время полёта на i-ом участке траектории. 

Масса двигателя определяется следующим образом [25]: 
 

   
2

1

*
г

0,286*
дв в.взл к.взл c рест

1
m

m
M B G k k k

 



 .   (6) 
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Таблица. Значение коэффициентов 1 2, ,B m m  [27] 

Тип ГТД B 1m  2m  

ГТДСТ с редуктором 51,4 
в0,0519 0,8464G   к0,0078 0,3807   

ГТДСТ без редуктора 39,53 
в0,0149 0,7999G   к0,001 0,9846   

 
Масса компактного теплообменника (рекуператора) тоМ  определяется следую-

щим образом [26]. В зависимости от степени регенерации р  и скорости протекания 

газа через теплообменник гС  	рассчитывается удельная масса теплообменника: 

 

6,8
то

г

4, 25
0,025 e

C


 
  
 

.            (7) 

 
По заданному расходу воздуха через теплообменник вG  	и рассчитанной удельной 

массе то  	определяется масса теплообменника 

 

то в тоМ G  .      (8) 

 
Удельные затраты топлива ЛА на тонно-километр перевозимой коммерче-

ской нагрузки. Этот широко распространённый критерий совершенства транспортных 
и пассажирских вертолётов характеризует расход топлива на 1 тонно-километр (или 
пассажиро-километр) [13; 25]: 
 

топ е кр екр двт
ткм 3 3

кн п кн т10 10
L

M C N nM
C

M L M V  
 

.         (9) 

 
В данной работе ставилась задача: на основе численных расчётов провести опти-

мизацию параметров рабочего процесса ГТД СТ в системе транспортного вертолёта по 
таким критериям, как суммарная масса силовой установки и топлива, потребного на 
полёт, и удельные затраты топлива ЛА на тонно-километр. В работе [19] установлено, 
что наиболее предпочтительной схемой ГТД СТ является схема, в которой рекуператор 
устанавливается на выходе из силовой турбины (см. рис. 1). 

 
Моделирование полёта вертолёта  

при решении задач оптимизации параметров двигателя 

В качестве летательного аппарата выбран вертолёт, по характеристикам близкий к 
транспортному вертолёту «Ансат» (рис. 2) [27; 28]. 

При оптимизации параметров рабочего процесса ГТД СТ проводилось моделиро-
вание полёта вертолёта по заданной траектории (рис. 3). 

На этапе параметрических исследований ГТД целесообразно моделировать по-
лётный цикл для заданной траектории, которую можно описать прямолинейными 
участками, полёт по которым является важным, часто встречающимся в лётной практи-
ке видом движения вертолёта.  



Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение      Т. 19, № 4, 2020 г. 

48 

 
Рис. 2. Ансат  п 0 п2,9 км, 275 км/ч, 3,3 т, 510 кмmaxH v M L    [28] 

 
 

 
Рис. 3. Типовой профиль полёта транспортного вертолёта: 

1 – висение; 2 – набор высоты; 3 – горизонтальный полёт; 4 – снижение 
 

Для описания участков траектории использовались следующие установившиеся 
режимы полёта [27]: 

– вертикальные (висение, вертикальный подъём и вертикальное снижение); 
– горизонтальный полёт; 
– набор высоты и снижение по наклонным траекториям; 
– планирование на режиме самовращения несущего винта. 
В модуле вертолёта заложен аэродинамический расчёт ЛА по методу мощностей 

заключающийся в определении и последующем сравнении потребных и располагаемых 
мощностей в различных условиях установившегося полёта (горизонтального, с набо-
ром высоты и т.д.). 
 

потр пр движiN N N N ,         (10) 
 

где потрN  – мощность, которую необходимо подводить к несущему винту для выполне-

ния установившегося режима горизонтального полёта вертолёта; iN  – мощность, за-

трачиваемая для создания индуктивной скорости, необходимой для создания подъём-
ной силы; прN  – мощность для преодоления профильного сопротивления вращению 

лопастей НВ; движN  – мощность для преодоления вредного сопротивления движению 

вертолёта. 
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Потребная мощность для совершения полёта меняется по траектории полёта в 
каждой точке в связи с изменением условий полёта и из-за уменьшения массы ЛА на 
величину расходуемого топлива, что в совокупности требует изменения режима работы 
двигателей. 

Моделирование полёта вертолёта по заданной траектории осуществлялось на ос-
нове работы [27], в которой подробно описан расчёт потребной мощности для совер-
шения полёта вертолёта. 

Траектория транспортного вертолёта (рис. 3), состоящая из взлёта (рис. 4), набора 
высоты и крейсерского полёта, а также участков торможения, снижения и посадки 
(рис. 5), разбивается на заданное количество участков. В начальной и конечной точке 
каждого участка рассчитываются текущие параметры вертолёта – высота и скорость 
полёта, время, за которое был пройден участок, а также масса вертолёта, учитывающая 
количество затраченного за участок топлива. Рассчитанные параметры являются 
начальными данными для следующего участка. 

Таким образом, в результате моделирования полётного цикла вертолёта вычисля-
ется масса топлива, расходуемая за полёт (учитывая, в том числе, аэродинамический 
запас на борту). Задача моделирования полётного цикла решается итерационным путём 
последовательных приближений, в результате которых происходит уточнение всех 
массовых составляющих вертолёта. 

 

 
 

Рис. 4. Траектория взлёта по-вертолётному: 
I – отрыв вертолёта от земли и вертикальный подъём; II – кратковременное зависание  

и плавный перевод на разгон; III – горизонтальный или наклонный разгон; IV – перевод в набор высоты 
 
 

 
 

Рис. 5. Траектория посадки по-вертолётному: 
I – выравнивание (снижение); II – выдерживание (дальнейшее уменьшение скорости до зависания); 

 III – кратковременное зависание и вертикальное снижение до высоты 1 м;  
IV – вертикальное снижение с высоты 1 м и приземление 
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Результаты исследования 

В данном исследовании степень регенерации р  задавалась равной 0; 0,5; 0,7. 

Мощность двигателя определялась исходя из потребной для вертолёта мощности сило-
вой установки с учётом его аэродинамических характеристик.  

В качестве примера на рис. 6 – 8 приведены результаты оптимизации параметров 
газотурбинного двигателя с рекуператором по критериям су+т ткм ,  M C  	и эффективному 

КПД двигателя е  	с учётом зависимости гидравлических потерь в каналах теплооб-

менника от степени регенерации  varр  . 

 

 
 

Рис. 6. Области оптимальных параметров ГТД СТ с рекуператором по критерию maxe   

 п max 0 п 2,9 км, 275 км/ч, 3,3 т, 510 кмH v M L     

 
 

 
Рис. 7. Области оптимальных параметров ГТД СТ с рекуператором по критерию су+тM min  

 п max 0 п 2,9 км, 275 км/ч, 3,3 т, 510 кмH v M L     
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Рис. 8. Области оптимальных параметров ГТД СТ с рекуператором по критерию ткм min C   

 п max 0 п 2,9 км, 275 км/ч, 3,3 т, 510 кмH v M L     

 
  

Из рисунков видно, что при увеличении степени регенерации от 0 до 0,7 опти-
мальные значения степени повышения давления по всем рассмотренным критериям 

су+т ткм ,  M C  и е  существенно уменьшаются, примерно в 2 раза. Оптимальная темпера-

тура газа увеличивается с ростом степени регенерации, но существенно меньше, при-
мерно на 10…15%. За счёт применения утилизации теплоты эффективность двигателя 
повышается по критерию су+т  M  на 15%, а по критерию ткмC 	 на 20…30%. 

На рис. 9 представлено сопоставление оптимальных параметров по рассматрива-
емым критериям при степени регенерации р  0,5.  

 

 
Рис. 9. Области оптимальных параметров ГТД СТ с рекуператором 

су+тM min , ткм min C  , maxe   

 п max 0 п 2,9 км, 275 км/ч, 3,3 т, 510 кмH v M L     

 
 
Из рис. 9 следует отметить, что существует зона компромиссов по всем кри-

териям. 
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Заключение 

Приведена постановка задачи и результаты оптимизации параметров рабочего 
ГТД СТ с регенерацией теплоты в системе вертолёта по критериям суммарной массы 
силовой установки и топлива, потребного на полёт, и удельных затрат топлива ЛА на 
тонно-километр, а также по эффективному КПД (удельному расходу топлива) двига-
теля. 

Из анализа результатов расчётов следует, что оптимальные значения степени по-
вышения давления по критериям су+т ткм,  M C  и е  существенно уменьшаются при уве-

личении степени регенерации от 0 до 0,7, примерно в 2 раза. Оптимальная температура 
газа увеличивается с ростом степени регенерации, но существенно меньше, примерно 
на 10…15%. 

Установлено, что утилизация теплоты выхлопных газов позволяет увеличить эф-
фективный КПД ГТД СТр на 25…35%, уменьшить су+т  M  на 15…20% и ткмC  на 

20…30%.  
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Recent studies related to fuel economy in air transport conducted in our country and abroad show that 
the use of recuperative heat exchangers in aviation gas turbine engines can significantly, by up to 
20...30%, reduce fuel consumption. Until recently, the use of cycles with heat recovery in aircraft gas 
turbine engines was restrained by a significant increase in the mass of the power plant due to the 
installation of a heat exchanger. Currently, there is a technological opportunity 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 focused on setting of the 
optimization problem and the choice of rational parameters of the thermodynamic cycle parameters of 
a gas turbine engine with a recuperative heat exchanger. On the basis of the developed method of 
multi-criteria optimization the optimization of thermodynamic cycle parameters of a helicopter gas 
turbine engine with a ANSAT recuperative heat exchanger was carried out by means of numerical 
simulations according to such criteria as the total weight of the engine and fuel required for the flight, 
the specific fuel consumption of the aircraft for a ton- kilometer of the payload. The results of the 
optimization are presented in the article. The calculation of engine efficiency indicators was carried out 
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on the basis of modeling the flight cycle of the helicopter, taking into account its aerodynamic 
characteristics. 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 and 
simulation of the transport helicopter flight cycle is presented. The developed methods and models are 
implemented in the ASTRA program. It is shown that optimal parameters of the working process of a 
gas turbine engine with a free turbine and a recuperative heat exchanger depend significantly on the 
heat exchanger effectiveness. The possibility of increasing the efficiency of the engine due to heat 
regeneration is also shown. 

Turboshaft gas turbine engine; recuperative heat exchanger; mathematical model; optimization; 
criteria; working process parameters; heat exchanger effectiveness; optimal parameters; helicopter 
flight cycle; thermodynamic cycle 
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Введение 

В настоящее время проблема повышения эффективности транспортных операций 
в космосе выходит на первый план. Одним из способов решения данной проблемы яв-
ляется использование электроракетного транспортного модуля (ЭРТМ), способного 
выполнить широкий диапазон задач по доставке полезных нагрузок на удаленные ор-
биты. Применение ЭРТМ в составе космической транспортной системы (КТС) и схемы 
выведения с комбинацией двигателей большой и малой тяги позволяет увеличить массу 
выводимых ею полезных грузов на орбиту, снижая тем самым стоимость пусковых 
услуг, а также повысить надёжность выведения. В настоящее время активно развивает-
ся применение ЭРДУ для задач довыведения КА на геостационарную орбиту. В отече-
ственной космонавтике примером могут послужить схемы выведения КА «Экспресс-
АМ5» и «Экспресс-АМ6» [1]. Одними из первых зарубежных КА, использующих 
ЭРДУ для довыведения, стали аппараты на платформе Boeing 702 [2; 3]. 
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1. Задача системного проектирования 

Космическая транспортная система является сложной технической системой. На 
первом уровне иерархии выделяются крупные подсистемы: космическая головная часть 
(КГЧ), ракетно-технический комплекс и наземный комплекс управления. В общем виде 
в состав КГЧ входит: 

– головной обтекатель (ГО); 
– полезная нагрузка (ПН); 
– электроракетный транспортный модуль (ЭРТМ); 
– химический разгонный блок (ХРБ); 
– переходный отсек. 
В свою очередь, ЭРТМ можно представить состоящим из подсистем двух уровней 

иерархии и элементов: 
– конструкция; 
– бортовые обеспечивающие системы: 

- бортовой радиотехнический комплекс; 
- двигательная система с исполнительными органами; 
- система обеспечения теплового режима; 
- система электропитания; 
- антенно-фидерная система и др.; 

– бортовой комплекс управления: 
- система ориентации и управления движением; 
- система управления бортовыми системами. 

Для снижения затрат средств и времени на разработку КТС в ее составе предпола-
гается максимально возможное использование уже разработанных и серийно выпуска-
емых изделий. Это ракетно-технический комплекс и наземный комплекс управления, 
переходный отсек и разгонный блок, головной обтекатель. Таким образом, для разра-
ботки КТС недостающим звеном является лишь ЭРТМ, для формирования проектного 
облика которого необходимо получить проектные параметры. 

Комбинированная схема межорбитального перелёта предполагает использование 
на первом этапе химического разгонного блока для формирования промежуточной ор-
биты, а на втором ЭРТМ для доведения орбиты до целевой. В качестве целевой может 
рассматриваться любая достаточно удалённая от начальной орбита, отличающаяся от 
неё по величине большой полуоси, наклонению и эксцентриситету. Например, по такой 
схеме выводятся на геостационарную орбиту космические аппараты, построенные на 
базе космических платформ «Экспресс». 

Для космической транспортной системы можно определить круг задач, для 
которого она способна выполнить каждую из них с минимальной степенью 
неоптимальности по основному критерию эффективности – относительной массе 
полезной нагрузки. В работе рассматривается проблема выведения на орбиты КА типа 
«Меридиан», «Арктика-М», «Глонасс-К1» и «Глонасс-К2» с помощью ракеты-
носителя (РН) типа «Союз-2», ХРБ типа «Волга» и ЭРТМ, включающего 
электроракетную двигательную установку. 

 
2. Проектно-баллистические параметры перелёта  

и управление вектором тяги 

Сформулируем задачу определения параметров ЭРТМ, позволяющих сформиро-
вать рабочую орбиту с заданными характеристиками из определенного диапазона. Ис-
ходными данными для решения проектной задачи служат параметры начальных и ра-
бочих орбит, диапазон масс выводимых полезных нагрузок (табл. 1), предельное 
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значение продолжительности маневра довыведения ПН – 200 суток. Предполагается, 
что РН формирует низкую орбиту выведения высотой порядка 200 км. Затем ХРБ типа 
«Волга» осуществляет перевод ЭРТМ вместе с ПН на промежуточную эллиптическую 
орбиту, дальнейшее довыведение осуществляется ЭРТМ с помощью электроракетных 
двигателей (ЭРД). 

При выведении космического аппарата с применением электроракетных двигате-
лей возникает проблема отыскания оптимального закона управления. Методика опти-
мизации баллистических параметров перелёта при комбинированной схеме выведения 
с применением приближённо-оптимального метода сформирована на основе результа-
тов, изложенных в работе [4]. 

 
Таблица 1. Параметры КА и их рабочих орбит 

Полезная нагрузка Масса, кг Характеристики целевой орбиты 

Глонасс-К1 935 
i = 64,8º, H = 19400 км 

Глонасс-К2 1800 
Меридиан 2100 i = 62,8º, ПН  500 км, АН  40000 км 

Арктика 2100 i = 63º, ПН  1000 км, АН  40000 км 

 
Масса ЭРТМ включает массу конструкции, массу энергетической установки, мас-

су двигательной установки, массу системы подачи и хранения рабочего тела (СПХ), 
массу самого рабочего тела (ксенона). Стартовую массу орбитального блока (ОБ) мож-
но представить как сумму масс отдельных систем: 
 

0
ХРБ ХРБ ЭРДУ ЭРДУ ЭРДУ ЭРДУ ЭРДУ
К Т Э Д СПХ Т К ПНM M M M M M M M M        , (1) 

 
где 0M  − начальная масса ОБ; ХРБ

КM  − масса конструкции ХРБ (сухая масса); 
ХРБ
ТM   − масса топлива ХРБ; ЭРДУ

ЭM  − масса источника и преобразователя энергии 

ЭРДУ; ЭРДУ
ДM  − масса двигательной установки электроракетной двигательной установ-

ки (ЭРДУ); ЭРДУ
СПХM  − масса системы подачи и хранения рабочего тела ЭРДУ; ЭРДУ

ТM  − 

масса рабочего тела ЭРДУ; ЭРДУ
КM  − масса корпуса ЭРТМ, прочих элементов и систем 

ЭРТМ; ПНM  − масса полезной нагрузки. 

Для космических аппаратов с двигателями малой тяги характерна большая дли-
тельность перелёта. Учитывая эту особенность, наиболее часто для описания движения 
таких КА используются модели движения в оскулирующих или равноденственных 
элементах орбит. В данной работе для удобства будет использоваться модель в оскули-
рующих элементах, где ускорение от работающей ЭРДУ рассмотрено как возмущаю-
щее.  

В реальных схемах на первом этапе (дальнего наведения) КА приводится в неко-
торую область параметров целевой орбиты Q по большой полуоси, эксцентриситету, 
наклонению и долготе стояния. На втором этапе точного наведения устраняются ошиб-
ки первого этапа. Поэтому перед интегрированием будем задавать фиксированные ко-
нечные значения эксцентриситета и наклонения, соответствующие требуемой точности 
решения задачи.  

Запишем выражения для компонент реактивного ускорения в орбитальной систе-
ме координат: 
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 





         (2) 

 
Здесь a – модуль полного реактивного ускорения;   – функция включения-
выключения двигателей (  0, 1  );  – угол между проекцией вектора тяги на 

мгновенную плоскость орбиты и трансверсалью Т


 ( [ 0 ; 180 ])    ; ψ – угол между 
проекцией вектора тяги на мгновенную плоскость местного горизонта и трансверсалью 

Т


  [ 90 ; 90 ]      (рис. 1).  

В дальнейшем будем считать, что на теневых участках траектории двигатели 
отключены. Управлениями являются углы ориентации вектора тяги ,  .  

 

 
 

Рис. 1. Углы ориентации вектора тяги, компоненты реактивного ускорения  
в орбитальной системе координат 

 
 

Решение задачи оптимального управления элементами орбиты в строгой 
постановке, вытекающей из формализма Лагранжа – Понтрягина, связано с большими 
вычислительными трудностями, кроме того, на первый план выходит проблема 
сходимости и единственности решения, устойчивости алгоритма решения краевой 
задачи. С учётом вышеописанных трудностей исходная задача расширялась до задачи 
локальной оптимизации, подробное решение которой приведено в работе [4].  

В соответствии с принципом взаимности в теории оптимального управления 
вариационная задача о минимуме продолжительности динамического маневра с 
фиксированными граничными условиями эквивалентна задаче минимизации 
обобщённой невязки по отклонениям терминальных значений компонент вектора 
состояния при фиксированной продолжительности маневра [5]. 

Для оценки моторного времени перелёта конечные условия на переменные 
, , u   не накладываются. 
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Введём терминальный критерий в виде квадратичного функционала, 
представляющий собой сумму квадратов невязок по большой полуоси, 
эксцентриситету и наклонению орбиты, умноженные на соответствующие им 
постоянные весовые (неопределённые) коэффициенты: 
 

minT
K KI x x    .        (3) 

 
Здесь 
 

 , ,
T

Kx A e i     ,      , ,к к кA A t A e e t e i i t i        , 

11

22

33

0 0

0 0

0 0
ij


  



 
      
  

,   1ij  , 

 
где 11A  , 22e  , 33i   – весовые коэффициенты (элементы диагональной 

матрицы) по большой полуоси, эксцентриситету и наклонению соответственно. 
Локально-оптимальными управлениями в дальнейшем будем называть такие 

управления  ,u t x , которые минимизируют не функционал динамической задачи I 

(интегральный), а подынтегральное выражение, то есть производную 
dI

dt
 в каждый 

момент времени. Если подынтегральное выражение не меняет знака и представляет 
собой монотонную функцию, описанная постановка эквивалентна исходной [5].  

Результатом поиска максимума     ,
dI dI

t t
dt dt

   по двум переменным 

являются аналитические выражения для углов ориентации вектора тяги   и  , где    
  – угол отклонения тяги от мгновенной плоскости орбиты,   – угол между 
проекцией вектора тяги на плоскость орбиты и трансверсалью [4]. Полученный закон 

управления    ,t t   имеет достаточно простую структуру и позволяет провести 

расчёт динамического манёвра без процедуры решения краевой задачи. 
Как следует из (3), от значений весовых коэффициентов A , e , i  зависит ско-

рость изменения большой полуоси, эксцентриситета и наклонения орбиты. За счёт под-
бора значений весовых коэффициентов можно добиться одновременности выполнения 
конечных условий.  

 
3. Результаты расчёта проектных характеристик ЭРТМ 

В результате итерационной процедуры оптимизации показано, что для выведения 
полезных нагрузок, указанных в табл. 1, ЭРТМ имеет проектные характеристики, пред-
ставленные в табл. 2.  

Указанный ЭРТМ способен сформировать диапазон эллиптических рабочих ор-
бит с высотой перигея от 500 до 25000 км и апогея до 40000 км за время от 60 до 190 
суток, а также круговых с высотой до 20000 км. Массы выводимых на рабочую орбиту 
ПН при этом составляют от 900 до 2100 кг.  
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Таблица 2. Проектные параметры ЭРТМ 

Параметр Значение 

Сухая масса ЭРТМ, кг, 
в том числе: 

- масса энергоустановки, кг 
- масса ЭРДУ, кг 
- масса СПХ, кг 
- масса конструкции, кг 
- вспомогательные системы, кг 

500 
 

170 
30 

59,8 
210 
30,2 

Масса рабочего тела, кг до 850 кг 

Количество работающих ЭРД СПД-140 3 

Полная тяга, мН 870 

Удельный импульс, с 1770 

Площадь солнечных батарей, м2 63,3 

Мощность энергоустановки, кВт 15 
 
 
В ходе проектно-баллистических расчётов были найдены параметры переходной 

орбиты, формируемой РБ, потребные запасы рабочего тела ЭРТМ, время перелёта, за-
висимости орбитальных параметров от времени.  

Для выведения КА «Глонасс – К1» потребные запасы рабочего тела составили 296 
кг, при времени перелёта 62 дня. Для КА «Глонасс-К2», за счёт большей массы аппара-
та, затраты рабочего тела и время выведения возросли, и составили 463 кг и 107 суток 
соответственно. 

Практически одинаковые значения масс и параметров целевых орбит КА «Мери-
диан» и «Арктика» определяют схожие результаты расчёта. Для данного типа аппара-
тов время перелёта лежит в пределах 191-192 дней, а затраты рабочего тела составляют 
828-830 кг.  

Характер изменения орбитальных параметров в общем случае определяется ха-
рактеристиками начальной и конечной орбиты. В качестве начальной орбиты, форми-
руемой разгонным блоком, выбрана эллиптическая, с высотой перигея равной 350 км. 
Высота апогея зависит от массы выводимой полезной нагрузки и лежит в интервале 
2800 – 4800 км. Для рассмотренных в работе полезных нагрузок наклонение целевой 
орбиты обеспечивается на участке полёта РН. Зависимости орбитальных параметров по 
времени полёта получены на основе моделирования, с использованием приближённо-
оптимального закона управления [4].  

При перелёте КА типа «Глонасс-К2» прослеживается монотонный рост величины 
большой полуоси, замедляющий свою скорость на последних 10 сутках полёта. Экс-
центриситет орбиты линейно уменьшается, с увеличением скорости изменения также 
на последних 10 сутках. 

При перелёте КА типа «Арктика», «Меридиан» заметен рост величины большой 
полуоси, прекращающийся к 170 суткам. Можно отметить, что эксцентриситет орбиты 
незначительно увеличивается в первой половине полёта со значительным возрастанием 
скорости в период 120-130 суток, которая далее остаётся неизменной до окончания пе-
релёта. 

Результаты баллистических расчётов показывают, что полученная космическая 
транспортная система с ЭРТМ способна доставлять существующие космические аппа-
раты на их рабочие орбиты.  
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Для орбит системы «Глонасс» был проведён дополнительный анализ возможно-
сти выведения максимальной ПН при полной заправке модуля ЭРТМ рабочим телом. 
Полученные энергетические возможности обеспечивают доставку на целевую орбиту 
массы, сопоставимой с тремя КА типа «Глонасс-К1», либо одним тяжёлым навигаци-
онным спутником массой 3400 кг. Время перелёта относительно случая выведения 
«Глонасс-К2» увеличивается со 106,9 до 193,6 суток. 

Масса КА в 2100 кг на рабочей орбите аппаратов «Арктика» и «Меридиан» явля-
ется максимальной для созданного ЭРТМ с заправкой рабочего тела в 850 кг. Увеличе-
ние энергетических характеристик в данном случае можно добиться путём установки 
дополнительных ёмкостей с рабочим телом. Так, при установке одного дополнительно-
го шар-баллона, вмещающего 140 кг рабочего тела, масса ПН на целевой орбите воз-
растает до 2500 кг, с ростом времени перелёта со 191,7 до 226,0 суток.  

Учитывая высокую эффективность транспортных операций в космическом про-
странстве с использованием электроракетных двигателей, рассмотрена возможность 
использования баллистической схемы с многоразовым использованием ЭРТМ для це-
левой орбиты системы «Глонасс», состоящей из следующих этапов: 

– выведение ЭРТМ с ПН на промежуточную орбиту; 
– перелёт на целевую орбиту; 
– возвращение ЭРТМ на орбиту встречи со следующей ПН; 
– выведение ПН на РН типа «Союз-2» с запасом рабочего тела на орбиту встречи 

с ЭРТМ; 
– стыковка ПН и ЭРТМ, перелёт на целевую орбиту. 
Многоразовая схема позволяет доставлять ПН массой до 2500 кг на орбиту систе-

мы «Глонасс» с периодичностью в 180 суток. Со второго пуска РН ожидается повыше-
ние экономической эффективности выведения за счёт многоразового использования 
ЭРТМ. При этом, учитывая малую массу груза на переходной орбите при втором пуске, 
для доставки его на данную орбиту можно ограничиться только РН без использования 
ХРБ типа «Волга». 

 
 

4. Проектный облик ЭРТМ 

На основе полученных характеристик формируется облик ЭРТМ в виде электрон-
ной модели. Электронная модель предназначена для решения следующих задач: 

– рассмотрение различных вариантов построения двигательной установки; 
– проработка размещения приборов и агрегатов; 
– проработка схемы монтажа основных трасс бортовой кабельной сети; 
– проработка возможности использования транспортного модуля с ХРБ «Волга» – 

соединение через проставку-переходник; 
– размещение ЭРТМ под головным обтекателем. 
Для решения двух последних задач дополнительно создаются габаритные модели 

составных частей КГЧ головного обтекателя, полезной нагрузки, ХРБ типа «Волга», 
переходного отсека (рис. 2). 

ЭРТМ состоит из адаптера ПН и двух отсеков – приборного и энергодвигательно-
го. Его проектный облик представлен на рис. 3. 
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Рис. 2. Состав космической транспортной системы с КА «Глонасс-К1» 
 
 

Приборный отсек служит для размещения приборов и антенн служебных систем. 
Корпус приборного отсека представляет собой шестигранный каркас, закрытый со всех 
сторон сотопанелями, на которые устанавливаются приборы. 

Энергодвигательный отсек предназначен для размещения объединённой двига-
тельной установки (ОДУ), энергетической установки и солнечных батарей транспорт-
ного модуля. Обеспечивает тягу и электроснабжение транспортного модуля. 

Адаптер ПН предназначен для конструкторской и функциональной связи полез-
ной нагрузки с транспортным модулем. На него устанавливается космический аппарат 
с устройством отделения. Адаптер ПН представляет собой конструкцию из фермы и 
обшивки и обеспечивает переход от шестигранного корпуса ЭРТМ к цилиндрическому 
шпангоуту, на который устанавливается устройство отделения ПН. 

 

 
 

Рис. 3. Состав ЭРТМ 
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Корпус ЭДО по конструкции аналогичен корпусу приборного отсека. На внут-
ренних поверхностях панелей и приборной раме располагаются приборы, а на наруж-
ной – СБ.  

Основное пространство энергодвигательного отсека занимает объединённая дви-
гательная установка, состоящая из ЭРДУ и дополнительной двигательной установки 
(ДДУ). ОДУ функционально является исполнительным органом системы управления 
движением ЭРТМ.  

ДДУ предназначена для создания тяги, воздействующей на центр масс ЭРТМ или 
создающей управляющие моменты вокруг его центра масс. В её состав входят шесть 
жидкостных ракетных двигателей малой тяги (ЖРДМТ) (рис. 4), баллоны с гидразином 
и гелием для обеспечения вытеснительной подачи гидразина к ЖРДМТ. 
 
 

 
 

Рис. 4. Объединённая двигательная установка 
 
 

ЭРДУ предназначена для довыведения КА на заданную орбиту и увод ЭРТМ с 
орбиты по истечении срока эксплуатации. Она включает четыре ЭРД СПД-140 и СПХ.  

СПХ предназначена для хранения и подачи рабочего тела в ЭРД и включает в се-
бя шесть баллонов для хранения рабочего тела, трубопроводы с клапанами, дроссели-
рующими устройствами, теплообменниками-газификаторами и редукторами для пода-
чи ксенона с необходимыми характеристиками (температурой, давлением и расходом) 
в ЭРД, а также датчики давления и предохранительный клапан. 

СБ предназначены для преобразования электромагнитной энергии солнечного из-
лучения в электрическую энергию и являются первичным источником электроэнергии 
в период эксплуатации изделия на орбите, включая участок выведения.  

Система обеспечения теплового режима (СОТР) в совокупности с элементами 
конструкции ЭРТМ предназначена для обеспечения в процессе лётной эксплуатации 
заданного теплового режима элементов конструкции и приборно-агрегатного оборудо-
вания. Данная СОТР относится к пассивному типу. Электронагреватели СОТР исполь-
зуются для местного обогрева элементов ЭРТМ. Радиаторы с контурными тепловыми 
трубами обеспечивают локальный забор подводимого к ним тепла через контактные 
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поверхности панелей, транспортировку и последующее излучение его с отдельных ра-
диационных панелей в окружающее космическое пространство. 

Экранно-вакуумная теплоизоляция обеспечивает сведение к минимуму теплооб-
мена поверхностей ЭРТМ с окружающим космическим пространством. 

Для формирования проектного облика ЭРТМ использовалось программное обес-
печение PTC Creo Parametric [6]. 

PTC Creo Parametric – система автоматизированного проектирования, представ-
ляющая расширяемое и совместимое параметрическое решение для максимально эф-
фективной разработки инноваций, повышения качества 3D-конструкций изделий и 
ускорения вывода изделий на рынок. Это программное средство помогает быстро раз-
рабатывать очень качественные и точные цифровые модели. Более того, надёжные 
цифровые модели являются полностью ассоциативными. Любые внесенные в изделие 
изменения приводят к комплексному обновлению моделей и чертежей. 

Это программное обеспечение позволяет группам конструкторов создавать, ана-
лизировать, просматривать и максимально использовать проекты изделий на последу-
ющих этапах с помощью средств 2D CAD, 3D CAD, параметрического и прямого моде-
лирования. 

 
Заключение 

В работе поставлена задача создания космической транспортной системы для до-
ставки полезных нагрузок на различные удаленные целевые орбиты. Для повышения 
эффективности решения данной задачи предложен вариант создания КТС на основе 
электроракетного транспортного модуля, выполняющего довыведение полезной 
нагрузки с переходной орбиты на целевую. Для снижения стоимости выведения пред-
лагается формировать состав КТС с максимальным заимствованием разработанных и 
серийно выпускаемых изделий, а именно РН типа «Союз-2» и ХРБ типа «Волга». 

Показано, что задача создания КТС, способной выполнять заданный диапазон ма-
невров в космическом пространстве, может быть успешно решена. Получены основные 
проектные и баллистические характеристики перелёта для различных полезных нагру-
зок. 

Создана электронная модель ЭРТМ, с помощью которой решены задачи форми-
рования проектного облика, компоновки внутреннего пространства. Для оценки воз-
можности размещения ЭРТМ с полезной нагрузкой и ХРБ типа «Волга» в зоне полез-
ного груза головного обтекателя сформирована габаритная электронная модель КГЧ. 
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В работе представлен анализ составляющей вибрации дифференциального редуктора 
турбовинтового двигателя НК-12МП, которая генерируется износом боковых поверхностей 
зубьев пары «солнечная шестерня – сателлиты» и при определённых значениях её 
интенсивности может вызывать усталостную поломку элементов конструкции двигателя. 
Определён комплекс диагностических признаков на базе данной составляющей. Показано, что 
её интенсивность максимальна на стационарном режиме работы двигателя, имеющего 
наибольшую наработку в условиях эксплуатации. Выявлена большая информативность данных, 
полученных по спектру максимумов по сравнению с данными автоспектра. Предложенный 
комплекс диагностических признаков, на базе рассматриваемой составляющей, позволяет 
успешно контролировать техническое состояние дифференциального редуктора по дефектам 
«износ боковых поверхностей его зубьев». 

Газотурбинный двигатель; планетарный редуктор; износ боковых поверхностей зубьев; 
диагностические признаки 
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Введение 

Рядом работ показано, что износ боковых поверхностей зубьев планетарных ре-
дукторов газотурбинных двигателей приводит к генерации колебаний, вызывающих 
усталостные поломки элементов их конструкций [1 – 4]. Исследования, выполненные 
на двигателе НК-12МП с дифференциальным редуктором, позволили установить, что 
эти колебания происходят на гармонике с кратностью 19,148 ( изнf ) в абсолютном дви-

жении или 21 – в относительном [1]. Данная составляющая принадлежит ряду, генери-
руемому редуктором, при появлении дефектов в зубчатом зацеплении пары «солнечная 
шестерня – сателлиты» в предложенной ранее имитационной модели [5]. Исследования 
динамики упругой системы: компрессор, редуктор, воздушные винты показывают, что 
двигатель представляет собой единую взаимосвязанную упругую динамическую си-
стему, возбуждающую параметрические резонансы, неустойчивость и крутильные ко-
лебания [6 – 8]. Работа редуктора осуществляется в широком диапазоне изменения 
нагрузок и частот вращения ротора, значительная часть наработки осуществляется на 
переходных режимах работы (приёмистость, сброс, переход с режима на режим). В 
этих случаях необходим подробный анализ исследуемой составляющей с использова-
нием всего диапазона рабочих режимов эксплуатации двигателя с привлечением широ-
кого спектра методов обработки процессов. 

 
 
 



                    Авиационная и ракетно-космическая техника 

71 

Методы решения 

Исследование составляющей изнf  выполнено по вибропреобразователям, установ-

ленным на передней опоре двигателя (место постановки «штатных» при оценке вибро-
состояния двигателя в нормируемом диапазоне частот) и на картере вала заднего винта 
(ВЗВ). Оценивание зависимостей изнf  от величины износа проводилось для его четырёх 

вариантов: 
1) текущий – максимальный износ зубьев солнечной шестерни (максимальный 

износ относительно эвольвенты после последнего ремонта) – износ 1; 
2) текущий полный – максимальный износ зубьев солнечной шестерни относи-

тельно исходной эвольвенты – износ 2; 
3) текущий суммарный – сумма максимальных износов зубьев солнечной шестер-

ни и сателлитов – износ 3; 
4) суммарный полный – сумма максимальных износов зубьев солнечной шестер-

ни и сателлитов относительно исходных эвольвент – износ 4. 
При анализе использовались: результаты следящего анализа, данные автоспектра 

и спектра максимумов [9], соответствующие им n-мерные вектора, взаимные характе-
ристики, ширина исследуемой спектральной составляющей, параметры частотной (ЧМ) 
и амплитудной (АМ) модуляций. 

 
Результаты и их обсуждение 

Был выполнен следящий анализ составляющей изнf  на режиме приёмистость с це-

лью выявления частот вращения ротора ( рf ), соответствующих её максимальному 

уровню (А). Полученные данные представлены в табл. 1.  
 

Таблица 1.Частоты вращения ротора, соответствующие максимальной интенсивности изнf  

Износ 4, мм 0,018 0,021 0,024 0,026 0,026 0,027 0,030 0,032 0,034 0,036 0,036 

рf , Гц 139,0 130,0 138,1 138, 139,3 139,0 139,0 135,3 136,0 135,3 136,0 

 
Максимальный коэффициент корреляции ( r ) между исследуемыми параметрами 

не превышал 0,40. Анализ данных табл. 1 показывает, что наибольший уровень состав-
ляющей может быть реализован на любом стационарном режиме работы двигателя, 
начиная с 0,4 номинала. 

Анализ соответствующих уровней на стационарных режимах работы двигателя 
показал, что её максимальное значение реализуется на режиме 0,85 номинала. Именно 
на нём обеспечивается основная наработка двигателя в условиях эксплуатации и для 
него выполнен весь дальнейший анализ применительно к стационарным режимам. На 
рис. 1, 2 представлены соответствующие зависимости интенсивности от величины из-
носа.  

Здесь и везде далее приводятся данные для случая 0,70r  . Соответствующие 
уравнения аппроксимации и величины параметра r  имеют вид: 
 

2

2

63867 1289 10, 26, 0,74,

19962 399,6 3,733, 0,75.

y x x r

y x x r

   
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Рис. 1. Зависимость интенсивности ( ) составляющей изнf  по автоспектру от износа 2 

 
 
 

 
Рис. 2. Зависимость интенсивности ( ) составляющей изнf  по спектру максимумов от износа 2 

 
 

На основе статистики отремонтированных двигателей был выполнен расчёт норм 
в соответствии с действующей нормативной документацией [10]. Расчётные значения 
составили: для данных по автоспектру – 15,60 м/с2, для спектра максимумов – 6,67 м/с2. 
Для обоих случаев превышение рассчитанных норм получено для двигателя, на кото-
ром выявлена усталостная поломка на пере рабочей лопатки третьей ступени компрес-
сора. Был выполнен анализ интенсивности составляющих ряда с шагом *3 рf  предло-

женной имитационной модели вибрации на режиме работы двигателя «приёмистость» 
(здесь 3 – число сателлитов редуктора, *

рf  – частота вращения ротора ТК в приведён-

ном движении). Соответствующие данные представлены в табл. 2. Здесь кратность – 
отношение частоты исследуемой составляющей к частоте вращения ротора турбоком-
прессора (ТК) в абсолютном движении. 
 
Таблица 2. Параметры гармоник ряда с шагом *3 рf  

Кратность 2,74 5,47 8,21 10,94 13,687 16,41 19,15 21,88 24,629 27,35 30,09 32,83 

А , м/с2 3,5 14,0 6,9 19,8 16,8 37,2 51,4 89,3 20,6 19,7 5,1 14,3 

рf , Гц 139 128 112 139 130 139 138 144 112 135 140 136 
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Из представленных данных видно, что наибольшие уровни отмечаются для со-
ставляющей изнf  и гармоники с кратностью 21,88. При этом максимальная интенсив-

ность последней реализуется при забросе оборотов вращения ротора ТК (максимальная 
частота вращения ротора ТК на стационарных режимах работы двигателя не превыша-
ет 139 Гц), а изнf  – на частоте, соответствующей стационарному режиму. Следователь-

но можно заключить, что наибольшую потенциальную опасность представляют коле-
бания с частотой изнf . 

Были рассчитаны интенсивности n-мерных векторов ( A ) по пяти составляющим 

ряда с шагом изнf . Соответствующие данные представлены на рис. 3, 4. 

 
 

 
Рис. 3. Зависимость интенсивности ( ) n-мерного вектора от износа 2  

по данным автоспектра 
 
 

 
Рис. 4. Зависимость интенсивности ( ) n-мерного вектора от износа 2  

по данным спектра максимумов 
 
 
 

Соответствующие уравнения аппроксимации и величины параметра r имеют вид: 
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Расчёт величины A  выполнен по соотношению  

 
1 2

2

1

n

i
i

А А


   
 
 , 

 
здесь iA  – i-я составляющая ряда, n – число составляющих. 

Расчёт норм дал следующие результаты: по автоспектру составляет 14,82 м/с2, по 
спектру максимумов составляет 7,28 м/с2. Здесь также превышение норм отмечается 
для двигателя с поломкой. Как видно из представленных данных, расчёт с использова-
нием спектра максимумов обеспечивает получение большей величины коэффициента 
корреляции, особенно для величины n-мерного вектора.  

Рассматриваемая компонента уверенно идентифицируется по вибропреобразова-
телям, установленным как на передней опоре двигателя, так и на картере вала заднего 
винта. Подтверждением этого является высокий коэффициент корреляции модуля вза-
имного спектра и функции когерентности, полученные по датчикам, установленным в 
вышеотмеченных местах. Соответствующие данные представлены на рис. 5, 6.  

 

 
 

Рис. 5. Зависимость модуля взаимного спектра ( ) от износа 4 
 
 

 
 

Рис. 6. Зависимость функции когерентности ( ) от износа 2 
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Соответствующие уравнения аппроксимации и величины параметра r имеют вид: 
 

2

2

3311 126, 4 1,322, 0,79,

1121 9,357 0,046, 0,72.

y x x r

y x x r

   
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Рост степени износа боковых поверхностей зубьев должен привести к увеличе-

нию ширины исследуемой спектральной составляющей. Оценивалось её максимальное 
значение ( max ), которое определялось  в нижней части спектральной составляющей по 

точкам пересечения справа и слева её огибающей с уровнем вибрационного шума. Для 
уменьшения его влияния анализ выполнялся в режиме спектральной плотности мощно-
сти. Соответствующие данные представлены на рис. 7, 8. 

 

 
Рис. 7. Зависимость max  ( ) от износа 1 

 
 

 
Рис. 8. Зависимость max  ( ) от износа 4 
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Соответствующие уравнения аппроксимации и величины параметра r имеют вид: 
 

328,2 5,692, 0,75,

395,3 1,496, 0,86.

y x r

y x r

  
  

 

 
Меньшее значение количества точек на рис. 7, 8 связана с использованием спек-

тральной плотности мощности, при которой интенсивность дискретных составляющих 
существенно снижается, что не позволяет уверенно определить ширину компоненты 
для всех ранее рассмотренных вариантов износа. 

Ниже представлены результаты оценки параметров ЧМ и АМ исследуемой со-
ставляющей. Соответствующие данные представлены на рис. 9, 10. Здесь 15,8 Гц – по-
ловинная гармоника от комбинационной составляющей с минимально возможной ча-
стотой для исследуемой пары [11].  

 
 

 
Рис. 9. Зависимость глубины АМ на частоте 15,8 Гц ( ) от износа 2 

 
 
 

 
Рис. 10. Зависимость индекса ЧМ на частоте 2 рf  ( ) от износа 3 
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Соответствующие уравнения  аппроксимации и величины параметра r имеют вид: 
 

2,516 0,065, 0,73,

0,456 0,026, 0,68.

y x r

y x r

  
  

 

 
В результате выполненного анализа установлено: 
– интенсивность составляющей изнf  и n-мерный вектор от её гармоник связаны с 

величиной износа нелинейными зависимостям как для данных по автоспектру, так и по 
спектру максимумов; 

– спектр максимумов обеспечивает получение исследуемых зависимостей с 
большим значением коэффициента корреляции в основном для износа 2; 

– с ростом износа существенно увеличивается ширина спектральной составляю-
щей и глубина амплитудной и индекс частотной модуляций. 

 
Заключение 

Износ боковых поверхностей зубьев дифференциального редуктора двигателя 
НК-12МП приводит к генерации колебаний на частоте 21 гармоники в приведенном 
движении с максимальным уровнем при работе двигателя на режиме 0,85 от номинала, 
имеющего наибольшую наработку в условиях эксплуатации. Оценку степени развития 
износа можно выполнять по комплексу диагностических признаков на базе рассматри-
ваемой составляющей. Наибольшей информативностью из рассмотренных признаков 
обладает интенсивность n-мерного вектора с шагом изнf , полученного по данным спек-

тра максимумов. 
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The paper presents an analysis of the component of vibration of the NK-12MP turboprop engine 
differential gearbox that is generated by the wear of the flanks of the teeth of the “sun gear – planet 
gear assembly” pair and at certain values of its intensity may cause fatigue breakdown of the engine’s 
structural elements. A complex of diagnostic indicators is determined on the basis of this component. 
Its intensity is shown to be maximal in steady-state operation of the engine with the greatest run time. 
The data obtained by the spectrum of maxima are shown to have higher information content as 
compared to the autospectrum data. The complex of diagnostic indicators proposed on the basis of the 
component under consideration makes it possible to successfully control the technical condition of the 
differential gearbox by the defects of “gear tooth flank wear”. 
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Рассмотрено решение задачи динамического нагружения перфорированной перегородки, 
находящейся в баке с топливом ракеты-носителя. Описана методика расчёта динамического 
нагружения перегородки. Разложено её уравнение движения на составляющие и проведён 
расчёт нагрузок при гармонических колебаниях ракеты-носителя. В качестве исходных данных 
для динамического расчёта нагрузок были заданы ускорения узлов крепления и ускорения 
осцилляторов, моделирующих колебания топливного бака, полученные из решения общей 
динамической задачи для оценки гидродинамической силы для ракеты-носителя. На этом этапе 
была рассчитана нагрузка на перегородку с учётом присоединённой массы жидкости в случае 
аварийного выключения двигательной установки, как одном из самых нагруженных для данной 
системы. При расчёте нагрузок на перфорированную перегородку использовался нелинейный 
динамический анализ. В результате расчёта были получены усилия в узлах крепления 
рассматриваемого элемента. 

Переходный процесс; ракета-носитель; динамическая модель; конечно-элементная модель; 
перегрузки; амплитудно-частотная характеристика; квазистатика 
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Введение 

Добавление гидроупругого звена в сложную систему упругих конструкций суще-
ственно усложняет задачу исследования динамических характеристик данной системы. 
Такие конструкции часто представляют собой тонкостенные сосуды, содержащие жид-
кость. 

В отечественной и зарубежной практике решения подобных задач связаны с ис-
следованиями таких учёных как Рабинович Б.И. [1], Шмаков В.П. [2], Моисеев Н.Н. [3], 
Григолюк Э.И., Горшков А.Г., Лампер Р.Е. [4; 5], Kana D.D., Bauer H.F., Lindholm U.S. 
и другие. 

Первые работы в области динамики колебаний упругих оболочек с жидкостью 
принадлежат таким исследователям как Рэлей, Жуковский Н.Е. и другие. Развитие кос-
монавтики середины 21 века ускорило разработки вышеуказанной проблемы. 

Следует отметить, что в основном все решения задач данной системы связаны с 
оболочками определённой формы (конические, плоские, сферические). Однако про-
блема решения задачи динамического нагружения перфорированной оболочки обтека-
емой жидкостью остаётся открытой. Здесь решение усложняется тем, что жидкость 
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протекает сквозь оболочку через отверстия. Такие перегородки устанавливаются на 
днище внутри баков ракет-носителей (РН). Схема бака с перфорированной перегород-
кой приведена на рис. 1. Самые «худшие» режимы перегрузок для таких перегородок 
наступают при переходных процессах, максимальной продольной перегрузке, аварий-
ном выключении двигателей при старте и на участке полёта. 

 

Расчёт нагрузок 

В качестве действующих силовых факторов в данной задаче можно определить: 
весовую составляющую с учётом квазистатических и динамических перегрузок, инер-
ционную гидродинамическую силу, равную произведению присоединённой массы 
жидкости к соответствующему навесному элементу на относительное ускорение этого 
элемента (относительно жидкости). 

 

 
Рис. 1. Схема бака РН с перфорированной перегородкой 

 
При определении усилия в узлах крепления элемента учитывается вся совокуп-

ность внешних факторов – квазистатические и динамические ускорения, гидродинами-
ческие силы. 

В качестве исходных данных для динамического расчёта нагрузок задаются уско-
рения узлов крепления и ускорения осцилляторов, моделирующих колебания топлив-
ного бака, полученные из решения общей динамической задачи для оценки гидродина-
мической силы для РН. 

При построении уравнения движения перегородки считаются заданными масса 
перегородки, погруженной в жидкость 0m  жёсткость узлов крепления k  (жёсткость 

крепления перегородки к стенкам топливного бака), масса присоединённой жидкости к 
перегородке жm , соприкасающейся с жидкостью обеими сторонами [6]. 
 

1
0 0,668m R

g


 ,                (1) 

где 0m  – присоединённая масса жидкости, отнесённая к единице площади пластины, 

для жёстко заделанной по контуру круглой пластины, соприкасающейся с жидкостью 
обеими сторонами; 1  – удельный вес жидкости. 
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Зная, что удельный вес жидкости есть произведение eё плотности   и ускорения 
свободного падения g , мы получим: 
 

ж п п ж0,668m S R  ,         (2) 

 
где пR  – радиус перегородки; пS  – площадь перегородки. 

Предварительно была построена динамическая конечно-элементная модель топ-
ливного бака и РН в целом. Далее необходимо провести расчёты динамического нагру-
жения РКН от соответствующих продольных воздействий при различных случаях 
нагружения РН. То есть, при расчёте нагрузок на перегородку известны законы про-
дольных перемещений узлов подвеса перегородки  0u t  и перемещения топлива в баке 

 жu t  относительно системы координат, связанной с РН. 

В связи с этим уравнение движения перегородки будет иметь следующий вид: 
 

       0 0 ж ж 0 ж п п ж 00,668  m k u u m a u u ng u S R m ngu u u                , (3) 

 
где u  – перемещение перегородки в системе координат, связанной с РН, состоящее из 
квазистатической составляющей стu  и динамической  u t ; а  – диссипативная характе-

ристика. 
 

    стu t u t u  .     (4) 

 
В уравнении (3) предпоследнее слагаемое является выталкивающей силой с учё-

том продольной квазистатической перегрузки n и последнее слагаемое – инерционной 
силой, действующими на массу перегородки 0m  от квазистатического ускорения си-

стемы координат ng . 
Подставив (4) в уравнение (3), для квазистатической составляющей получим ра-

венство 
 

ст п п ж 00,668 0ku ng S R m ng   ,         (5) 

 
откуда  
 

 ст п п ж 00,668
ng

u S R m
k

  .    (6) 

 
При этом динамическая составляющая будет удовлетворять уравнению 
 

     0 0 ж ж 0 ж п п ж0,668m k u u m a u u u Ru u u S             .    (7) 

 
C учётом равенства п п ж ж0,668 2S R m   для перегородки приведём уравнение (7) 

к виду 
 

 0 ж 0 ж ж 03m m u аu ku ku m аu u         .             (8) 
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Интегрирование уравнения (8) ведётся в силу равенства (4) и отсутствия импуль-
сных воздействий на перегородку с нулевыми начальными данными    0 0 0u u  . 

После определения  u t  из уравнения (8) усилие в узлах крепления перегородки 

находится из соотношения       ст 0F t k u t u u t   . 

Выталкивающую силу мы в нашей задаче не будем учитывать ввиду незначитель-
ных её величин. 

На данном этапе мы рассчитаем нагрузку на перегородку с учётом присоединён-
ной массы жидкости при случае «Старт-АВДУ» (аварийное выключение двигательной 
установки), как одном из самых нагруженных для данной системы. При расчёте нагру-
зок на перфорированную перегородку использовался нелинейный динамический анализ 
Nonlinear Transient Response (SOL 129) [7], в котором в качестве нагружения было при-
ложено воздействие на топливный бак от двигателей при случае «Старт-АВДУ»  
(рис. 2). 

 

 
Рис. 2. График воздействия на бак от двигателей при случае нагружения «Старт-АВДУ» 

 
 
 
 

Результаты расчётов 

Определили нагрузку на перегородку или усилие в пружинах k при гармониче-
ских колебаниях РН при случае «Старт-АВДУ» (от пульсаций тяги двигателя). 

На рис. 3 изображён график результата расчёта, где видно, что максимальная пе-
регрузка на перфорированную перегородку в данном случае нагружения имеет значе-
ние 0,5g . Полученные результаты приведены вдоль оси X РН, что соответствует 
«наихудшему» (максимальному) случаю нагружения для узлов подвеса перегородки. 
По другим осям (Y  и Z ) результаты расчёта значительно меньше. 
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Рис. 3. График результатов расчёта от воздействия на перегородку  

с присоединённой массой жидкости и без  
при случае нагружения «Старт-АВДУ» 

 
 

Для сравнения на рис. 3 приведены результаты расчёта той же перегородки и при 
том же случае, но без учёта присоединённой массы жидкости ( 2,8g ). В данной си-
стеме жидкость в баке РН сыграла роль демпфера для возмущающего воздействия, но 
ещё большую роль сыграло «увеличение» массы перегородки за счёт присоединённой 
массы жидкости. 

 
Заключение 

Таким образом, в настоящей статье мы определили нагрузки на узлы крепления 
перегородки, погруженной в жидкость. На следующем этапе исследования необходимо 
провести расчёты инерционной гидродинамической силы, распределённого гидроудара 
по поверхности перегородки, а также расчёт максимального перепада давления (разни-
ца давлений, приложенных к верхней и нижней поверхности) на перегородке при нача-
ле работы двигателя и его аварийном выключении с главной ступени тяги при макси-
мальном уровне топлива в баке. Результаты расчёта послужат исходными данными для 
расчёта суммарных нагрузок на перфорированную перегородку топливного бака РН. 
Затем эти данные послужат для прочностного расчёта перегородки. 
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The article presents a solution to the problem of dynamic loading of a perforated partition located in 
the fuel tank of a launch vehicle. A technique for calculating the dynamic loading of the partition is 
described. Its equation of motion was decomposed into components and the loads at harmonic 
oscillations of the launch vehicle were calculated. The acceleration of the attachment points and the 
acceleration of the oscillators simulating the oscillations of the fuel tank, obtained from the solution of 
the general dynamic problem for assessing the hydrodynamic force for the launch vehicle, were given 
as the initial data for the dynamic calculation of loads. At this stage, the load on the partition was 
calculated, taking into account the added mass of the liquid in the event of an emergency shutdown of 
the propulsion system, as one of the most heavily loaded for the system under discussion. Non-linear 
dynamic analysis was used to calculate the loads on the perforated partition. As a result of the 
calculation, forces were obtained in the attachment points of the element in question. 
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В работе излагается решение задачи определения основного уравнения прессования пористых 
тел из материала МР, связывающего не только давление прессования с плотностью МР, но и 
другие физические параметры, в том числе и технологические параметры формирования 
заготовок. В работе были изложены основные положения теории прессования изделий из 
волоконного материала МР. Доказано, что идеальный процесс прессования пористых тел 
содержит два этапа для диапазона относительных плотностей [0,15; 0,7]. Было определено 
основное уравнение прессования изделий из МР. Доказано, что уравнения идеального 
прессования (при отсутствии сил внешнего трения) имеют вид степенных зависимостей 
давления прессования от плотности пористого тела. Получена степенная функция упрочнения 
материала проволок в прессовке. Была проведена экспериментальная проверка выдвинутых 
гипотез и принятых допущений, которая показала их правомерность. Полученную теорию 
осесимметричного прессования волоконных тел и полученное основное уравнение прессования 
материала МР можно распространить на различные характеры режимов прессования и формы 
изделий. Результаты проведенных теоретических и экспериментальных исследований, а также 
их обобщение могут служить основой при изучении объёмного прессования пористых тел из 
волоконных материалов с учётом неравномерного распределения плотности по объёму. 

Материал МР; пористое тело; прессование; плотность; усилие; уравнение 

Цитирование: Ермаков А.И., Давыдов Д.П., Щемелев В.И., Лазуткин Г.В.  Прессование пористых тел из материа-
ла МР // Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение. 2020. 
Т. 19, № 4. С. 87-98.  DOI: 10.18287/2541-7533-2020-19-4-87-98 

 

 

Введение 

В России широко применяются упругопористые изделия из волоконного матери-
ла, получившего название «металлическая резина» (МР). Материал МР представляет 
собой пористую металлическую структуру (рис. 1), получаемую путем холодного прес-
сования заготовки из взаимоперекрещивающихся проволочных спиралей. 
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Рис. 1. Изделия из материала МР 
 
 

Материал МР способен длительно противостоять агрессивным средам, высоким и 
низким температурам, глубокому вакууму, влажности, соленому морскому туману, ра-
диации, плесневым грибкам и другим неблагоприятным внешним воздействиям. Такие 
уникальные возможности материала МР обусловили широкие области применения по-
лучаемых из него изделий: 

– защита объектов от вибрации и ударов, подавление шума; 
– термозащита объектов и их элементов; 
– фильтрование различных сред с тонкостью очистки 10 – 300 мкм; 
– уплотнение неподвижных стыков в конструкциях. 
Метод получения МР допускает гибкое управление его характеристиками, глав-

ным образом за счёт соответствующего выбора свойств материала проволоки, а также 
параметров процесса прессования. 

Технологический рывок в создании новых пористых материалов с уникальными 
свойствами определил особую важность и актуальность теоретических и эксперимен-
тальных исследований особенностей процессов формования изделий из таких материа-
лов. 

В настоящей работе решается задача определения основного уравнения прессова-
ния пористых тел из материала МР, связывающего не только давление прессования с 
плотностью МР, но и другие физические параметры, в том числе и технологические 
параметры формирования заготовок. Поставленная задача решается экспериментально 
и теоретически с учётом обобщения существующих результатов, полученных с помо-
щью континуального представления пористых тел, а также на основе их общих и част-
ных принципов консолидации [1 – 14]. 

 
Уравнение идеального прессования изделий из материала МР 

Первоначально проведём анализ и обобщение основных результатов по прессова-
нию порошковых и волоконных тел без учёта сил внешнего трения (идеальное прессо-
вание). 

Изучение процессов прессования как порошковых, так и волоконных тел осу-
ществляется обычно по двум направлениям. Первое из них основывается на примене-
нии гипотезы сплошности пористых материалов, получаемых при прессовании порош-
ков или волокон [1; 2]. Второе направление базируется на теории контактных явлений 
[3; 4] и, согласно теории Ю.А. Бальшина, связано с процессом консолидации отдель-
ных частиц порошка или волокон в пористом теле (неполная консолидация). 
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Теорию прессования волоконного тела, основанную на рассмотрении суммарного 
сопротивления его волокон изгибу, впервые сформулировал Ю.Г. Дорофеев [5]. Осно-
вываясь на допущениях о неизменности распределения точек контакта на длинах еди-
ничных отрезков, а также об отсутствии упрочнения материала волокна, Дорофеев 
предлагает уравнение прессования волокна в следующем виде: 

 
m

n m kK   ,           (1) 

 
где n  – давление прессования; K  – постоянный коэффициент, зависящий от гипотез и 

допущений в модели, а также геометрических характеристик волокна; m  – предел те-

кучести для материала волокна; ikk   , k  – соответственно относительная и раз-

мерная плотности прессовки; i  – размерная плотность материала волокна; m  – пока-

затель степени, подлежащий определению. 
М. Ю. Бальшин [3] уточнил рассмотренную теорию для начального этапа прессо-

вания  0, 25; 0,35k   волоконных тел. Основываясь на методах теории вероятности, 

он полагает длину единичного отрезка обратно пропорциональной относительной 
плотности – k , а их число пропорциональным величине 2

k . В результате полученное 

уравнение прессования контактного типа для начального этапа прессования волокна 
имеет вид, аналогичный уравнению (1) для 3m : 

 
3 3

n m k k kK      ,                        (2) 

 
где k mK   – критическое (контактное) напряжение прессования. 

Углубляя анализ вопросов формования пористых тел, отметим, что в работе [4] 
для всех реализуемых плотностей порошковых тел доказано, что основное уравнение 
прессования может интерполироваться зависимостью: 

 

3
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1
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k k m
k

n m
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




 
 

 


.          (3) 

 
В практике изготовления волоконных тел, в том числе из материала МР, относи-

тельная плотность заготовок i 33   обычно изменяется от 0,035 до 0,15, а величи-

на k3  – от 0,1 до 0,25. Следовательно величины m
3  и  mk3  при 3m  приобре-

тают значения второго порядка малости по сравнению с единицей. Тогда уравнение 
прессования порошковых тел (3) можно записать в виде m

n k k   , аналогичном для 

уравнений прессования волоконных тел (1) и (2). 
Следовательно между процессами прессования пористых тел с различной струк-

турой существует взаимно однозначное соответствие, объясняемое наличием общих 
признаков, таких как пористость, упруго-пластичные и фрикционные связи между 
структурными элементами (гранулы порошка, проволочные волокна). Этот важный вы-
вод позволяет при создании теории прессования изделий из материала МР в равной 
степени использовать полученные ранее результаты исследований как волоконных, так 
и порошковых тел. 
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Начальный этап прессования для волоконного материала МР в диапазоне 

 0, 25; 0,35k   характеризуется наличием в большей мере упругих деформаций вит-

ков спиралей. Следующий, основной этап прессования МР  0,35; 0,7k  , отличает-

ся резко возрастающими пластическими деформациями проволоки за счёт её изгиба. 
Основной этап сопровождается упрочнением материала проволоки, постепенно рас-
пространяющимся по всей её длине в прессовке. Это явление не учитывается в работах 
Дорофеева и Бальшина. 

Поскольку материал металлической проволоки МР на растяжение или сжатие 
имеет одинаковые характеристики упрочнения, то для их учёта по аналогии с порошко-
выми телами можно принять модель жёстко упрочняющегося тела с пределом текуче-
сти 02 m , где 02  – условный предел текучести (напряжение при деформации, рав-

ной 0,2%). Такая постановка позволяет воспользоваться приведенными в работе [4] 
расчётными данными относительной функции упрочнения в зависимости от плотности 
прессовки порошкового тела. Их аппроксимация степенной функцией с показателем 0,6 
позволила найти зависимость (4) упрочнения материала проволоки МР от плотности. 

 
0,6

02k B kK   ,                (4) 

 
где BK  – постоянный коэффициент, учитывающий влияние параметров материала МР. 

Преобразуя выражение (2), запишем уравнение для основного этапа прессования 
МР  0,35; 0,7k   с учётом упрочнения материала проволоки: 

 
3,6

02n B kK   .     (5) 

 
Для начального этапа идеального прессования ( 0,35k  ) упрочнение проволоки 

практически не происходит и уравнение (5) преобразуется к виду, аналогичному (2): 
 

3
02n kK   .      (6) 

 
Полученные уравнения (5), (6) не учитывают влияние сил внешнего трения на 

процесс прессования, что приводит к значительным погрешностям при проектировании 
пористых тел из материала МР. 

 
 

Уравнение прессования изделий из материала МР  
с учётом внешнего трения 

Проанализируем основные силовые факторы процесса одностороннего прессова-
ния порошковых и волоконных изделий цилиндрической формы (рис. 2).  

Усилие прессования nP  складывается из усилия, необходимого для уплотнения 

порошка или проволоки, и сил внешнего трения TP  при взаимодействии с пресс-
формой. 
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Рис. 2. Схема одностороннего прессования цилиндрических пористых тел из МР: 
1, 2 – характерный вид эпюр давления прессования на верхнем пуансоне и дне пресс-формы 

 
 

Рассматривая прессуемое тело как квазисплошную среду, запишем выражение 
для элементарной силы трения TdP : 

 

 4 b
T

f K
dP P x dx

D
 ,                      (7) 

 
где f  – коэффициент внешнего трения о гильзу пресс-формы;    b bK x x   – ко-

эффициент бокового давления;  x  – давление прессования в сечении x ;  b x  – 

давление на стенку пресс-формы в сечении x ; dx  – толщина элементарного кольца 
диаметром D ;       2 4n TP x P P x x D     – усилие прессования в сечении x ; 

 TP x  – сила внешнего трения в сечении x ; 2 4n nP D   – усилие прессования; n  – 

осредненное полное давление прессования. 
Из анализа выражения (7) следует, что коэффициенты внешнего трения f  и бо-

кового давления bK  являются главными факторами, определяющими величину силы 

трения TP . Причём сила трения, изменяющаяся по высоте прессовки H  и вызывающая 
неравномерность эпюры давления прессования (рис. 2, кривые 1 и 2), способствует 
возникновению регулярной неоднородности плотности изделия по объёму. 

Обратимся к анализу экспериментальных данных по закономерностям поведения 
коэффициентов внешнего трения и бокового давления при прессовании порошковых 
тел. Так, в работе [4] приведённые данные для пористых тел из железного восстанов-
ленного порошка показывают, что произведение bf K , именуемое в дальнейшем ком-

плексом трения, в диапазоне относительных плотностей  0, 4; 0,85k   изменяется со-

ответственно в пределах  0,095; 0,11bf K  . Следовательно с погрешностью около 7% 

можно указать среднее значение величины   0,1025b cp
f K  . 

В свою очередь, взаимно однозначное соответствие процессов прессования по-
рошковых и волоконных тел позволяет предположить, что для них условие 
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constbf K   является общим. Тогда уравнение (7) можно записать в интегральном ви-

де: 
 

 
 

0 0

4TP x x
bT

n T

f KdP
dx

P P x D


  .                                  (8) 

 
Решение этого уравнения позволяет получить выражение для силы трения в сече-

нии x : 
 

 
4

1
bf K

x
D

T nP x P e
 

  
 

.                            (9) 

 
Соответственно для давления в сечении x  прессовки получим: 
 

   4 bf K
H x

D
nx e 

 
 .                     (10) 

 
Принимая в выражении (9) Hx  , а в выражении (10) 0x , соответственно по-

лучим: 
для полной силы трения TP  
 

4

1
bf K H

D
T nP P e

 
  

 
;                      (11) 

 
для осреднённого давления на дно пресс-формы d  (рис. 2) 

 
4 bf K H

D
d ne 


 .            (12) 

 
Рассмотрим влияние внешнего трения на процесс прессования изделий из МР. 

Высоту элементарного кольца dx  (рис. 2) можно выразить с помощью массовых харак-
теристик прессовки: 

 

  2

4 dM
dx

x D 
 ,             (13) 

 
где M  – масса проволоки в прессовке;  x  – плотность прессовки в сечение x . 

Тогда плотность  x  с учётом выражений (5), (10) и (13), на основном этапе 

прессования может быть представлена в виде соотношения  
 

   
0,278 1,11

02

bf K
H x

n D
i

B

x e
K

 


  
  

 
.                                       (14) 

 
С помощью выражения (14) запишем уравнение (13) в квадратурах: 
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 
0,278 1,112

020 04

bM H f K
H x

n D
i

B

D
dM e dx

K




  
  

 
  .   (15) 

 
Массу M  можно выразить с помощью параметров заготовки и прессовки: 
 

3 3 kH H  ,         (16) 

 
где 3H  – высота цилиндрической заготовки с плотностью 3 . 

Интегрируя уравнение (15) с учётом выражения (16), получаем уравнение основ-
ного этапа прессования материала МР с учётом внешнего трения: 

 

3 3

3,6

3 3
02 1,111, 46

1
b

k

b
n B fK

f K
K

e




  


 
    

 

,                                        (17) 

 
где 3 3H D   – фактор формы заготовки. 

Учитывая выражение (6), аналогично получаем уравнение начального этапа прес-
сования материала МР с учётом внешнего трения: 

 

3 3

3

3 3
02 1,332,37

1
b

k

b
n f K

f K
K

e




  


 
    

 

.                                         (18) 

 
Запишем в классе кусочно-непрерывных функций основное уравнение прессова-

ния пористых тел из волоконного материала МР на начальном и основном этапах. Для 
этого произведём сшивку уравнений (17) и (18) в точке   ,k n k   . Неизвестное зна-

чение коэффициента K  найдём из условия 0,35k  : 

 

 
 

 
3 3

3 3

33,8
0,6

3 33,63,17

1
0,616

1

b

b

f K

B b
f K

e
K K f K

e






 

 


 


.                               (19) 

 
Значение коэффициента BK  определяется экспериментально с помощью соотно-

шения 
 

 
   

3 3
3,61,33

02 3 3

1
0,685

b
e

k

f K

e
e n

B
b

e
K

f K




 


 

 
   

 

,                                       (20) 

 

где  e
n  и  e

k  – соответственно экспериментальные значения давления прессования и 

плотности, связанные теоретической зависимостью (17). 
Таким образом, получение корректного основного уравнения прессования изде-

лий из МР должно быть неразрывно связано с результатами экспериментальных иссле-
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дований. Они должны подтвердить степенной вид функций на начальном и основном 
этапах прессования, а также уточнить теоретически найденные значения показателей 
m .  С помощью указанных выше результатов должна быть осуществлена проверка   
достоверности гипотезы  constbf K    и определено осреднённое значение коэффици-

ента  e
BK . 

 
 

Экспериментальное изучение процесса прессования материала МР 

Проверка гипотезы constbf K   и определение его значений осуществлялась на 

основе расчётной зависимости (21), полученной из выражения (11): 
 

 

   

 

 
3 3

ln 1
4

e e
k T

b e e e
n

P
f K

P




 
     

,                                     (21) 

 

где  e
k ,  

3
e ,  

3
e ,  e

TP ,  e
nP  – экспериментальные значения соответствующих вели-

чин. 
На рис. 3 представлены результаты испытаний образцов из материала МР в инте-

ресующем диапазоне плотностей  0,11; 0,7k  , полученные обработкой с помощью 

формулы (21) экспериментальных данных, приведённых в работе [6]. При этом среднее 
значение комплекса трения оказалось равным   0,105b cp

f K  , а значение коэффициен-

та   2,089e
BK  . 

 
 

 
 

Рис. 3. Зависимость комплекса трения от плотности пористого тела из материала МР: 
 
3 2e    ;  

3 4e   ;  
3 6e     

 
 

На рис. 4 представлены результаты экспериментальных исследований по опреде-
лению зависимости безразмерных давления прессования n  от средней плотности 

прессовки при различных параметрах материала МР и механических характеристиках 
материала проволоки. 
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Рис. 4. Исследования процесса прессования пористых цилиндрических тел из материала МР 
 
 

Все полученные зависимости характеризуются двумя явно выраженными участ-
ками (два этапа прессования). Диапазоны изменения показателя степени m  для началь-
ного этапа составили [2,42; 2,89], а для основного – [3,46; 4,0]. То есть для основного 
этапа оказывается справедливой гипотеза об упрочнении материала проволоки, по ха-
рактеру близкому к упрочнению частиц в порошковых прессовках. Уменьшение пока-
зателя степени для начального этапа прессования до 2,89 определяется, по-видимому, 
влиянием сил внешнего трения. 

Оказалось, что давление n  при других зафиксированных параметрах прямо про-

порционально величине 02 . Эти результаты хорошо согласуются с теоретическими 

данными (смотри выражения (5), (6)). Кроме того, было выявлено влияние на процесс 
прессования плотности заготовки (степени радиального прессования заготовки) 

0.22
3n pK  , где pK  – постоянный коэффициент). Влияние геометрических параметров 

проволочных спиралей и фактора формы 3  на характер процессов прессования нахо-

дится в пределах погрешности эксперимента. 
В итоге, обобщая результаты теоретических и экспериментальных исследований с 

учётом выражений (17) – (21), запишем полуэмпирическое основное уравнение для од-
ностороннего прессования пористых тел из материала МР в следующем виде: 

 

 

 

3 3

3 3
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3 3
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
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  
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             (22) 
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Заключение 

Разработанную теорию осесимметричного прессования волоконных тел и полу-
ченное основное уравнение прессования материала МР (22) можно распространить на 
различные характеры режимов прессования и формы изделий. 

Так, для двухстороннего режима прессования цилиндрических изделий достаточ-

но принять  
3 30,5d   . 

В случае произвольного контура боковой поверхности изделия, имеющего внут-
реннюю полость, достаточно определить фактор формы заготовки: 

 
  3

3 4
H B

n

L L H

S


  , 

 
где HL , BL  – геометрические параметры наружного и внутреннего контуров попереч-

ного сечения прессуемого тела; nS  – площадь поперечного сечения. 

Результаты проведённых теоретических и экспериментальных исследований, а 
также их обобщение могут служить основой при изучении объёмного прессования по-
ристых тел из волоконных материалов с учётом неравномерного распределения плот-
ности по объёму. 
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В рамках решения задачи повышения эффективности летательных аппаратов с возможностью 
полёта на сверхзвуковой скорости важным аспектом является снижение расходуемого на этом 
режиме полёта топлива, так как это наиболее перспективное направление в развитии авиации и 
эти режимы сопровождаются рядом существенных проблем, требующих решения совместными 
усилиями ведущих в этой области организаций. Для решения задачи по расширению диапазона 
использования форсажной камеры сгорания в процессе полёта летательного аппарата и 
снижения потребного для этого полёта топлива предлагается регулирование угла наклона 
подачи топлива относительно направления потока газа. Представлены результаты расчёта 
распределения форсажного топлива по объёму форсажной камеры сгорания, 
верифицированные с известными экспериментальными данными. Проведён анализ характерных 
точек на графиках зависимости основных переменных и обозначены возможные причины 
особенного протекания рабочего процесса в форсажной камере сгорания при изменении угла 
установки топливных форсунок. Предложены возможные варианты управления рабочим 
процессом в форсажной камере сгорания.  

Форсажная камера сгорания; газотурбинный двигатель; угол наклона; форсунка 

Цитирование: Тесля Д.Н., Митяев С.В., Дробышев П.А.  Расчёт характеристик распыливания жидкости, подавае-
мой под углом к направлению потока и обоснование регулирования угла наклона форсунки относительно потока 
газа // Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение. 2020. Т. 19, 
№ 4. С. 99-107.  DOI: 10.18287/2541-7533-2020-19-4-99-107 

 
Известно [2 – 5], что при проектировании форсажной камеры сгорания для оценки 

устойчивости и эффективности рабочего процесса горения топлива в ней необходимо 
иметь данные о полях коэффициента избытка воздуха перед зоной горения (циркуля-
ционной зоной). 

В данной статье рассматриваются особенности расчёта распределения топлива в 
равномерном потоке газа в зависимости от угла наклона струйной форсунки, так как 
топливные коллекторы с такими форсунками получили широкое распространение в 
форсажных камерах и камерах сгорания ПВРД [1]. 

При подаче жидкости струйной форсункой в сносящий поток образуется факел 
распыливания жидкого топлива (рис. 1). 
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Рис. 1. Схема положения факела распыливания в потоке газа 

 
Согласно экспериментальным исследованиям [1], для определения характеристик 

факела распыливания струйной форсунки изменялись следующие параметры: 
– угол подачи топлива по отношению к направлению потока: 45 90    ; 

– диаметр сопла форсунки: 00, 4 2,0d   мм; 

– отношение перепада давления топлива на форсунке к скоростному напору газо-
вого потока: 5 200p q   ; 

– относительное расстояние от сопла форсунки до плоскости измерения:  

020 700x d  ; 

– физические свойства топлива. 
Обработка экспериментальных данных по определению границ факела распыли-

вания показала, что внутренняя граница факела распыливания совпадает с осью OX 
(рис. 1). Анализ результатов экспериментальных данных, полученных специалистами 
ЦИАМ [1], показал, что существует зависимость положения наружной границы факела 
распыливания от параметров потока и положения топливной форсунки (рис. 2). 

 

 
Рис. 2. Зависимость положения внешней границы факела распыливания  

от параметров потока и положения форсунки 
 

0 
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В представленных результатах отражено, что 90% экспериментально полученных 
значений попадают в интервал от 1,38 до 1,52. При таких условиях допускается учёт 
того, что изменения искомого параметра близки к осреднённому значению  
1,45 (±5%). С другой стороны, 10% экспериментальных точек значительно отклоняются 
от осреднённого значения, что может быть связано с неточностью аппаратуры или дат-
чиков в экспериментальной установке. 

Из графика зависимости следует, что в исследованном диапазоне изменение па-
раметра – положение наружной границы факела распыливания в потоке – описывается 
уравнением [1]: 
 

0,50,5 2*

0 0

1
1,45 1 ,

tg

y p x

d q d 


    

     
    

         (1) 

 
где *y  – внутренняя граница факела; p  – перепад давления топлива (керосин); q  – 

скоростной напор газового потока; 0d  – диаметр сопла форсунки; 
0

x

d
 – относительное 

расстояние от сопла форсунки до плоскости измерения; tg  – тангенс угла наклона 
форсунки к направлению потока. 

Результаты математического моделирования распределения форсажного топлива 
по формуле (1) в зависимости от угла наклона форсунки представлены на рис. 3. 

 

 

Рис. 3. Зависимость положения наружной границы факела от угла наклона форсунки  
в диапазоне от 46 89до  	

 
На представленном графике (рис. 3) видны повышения наружной границы факела 

на 62  и на 84  – угла наклона форсунки, из чего следует, что это позволяет оказывать 
влияние на рабочий процесс в форсажной камере сгорания. Для обеспечения заданной 
зоны горения и предотвращения попадания топлива в зоны, переобогащённые топли-
вом, возможно изменение положение угла впрыска топлива в газовый поток. Представ-
ленный график (рис. 3) был построен в диапазоне экспериментальных данных [1]. 

Положения наружной границы факела от угла наклона форсунки в диапазоне от 1 
до 180  представлены на рис. 4, 5. 



Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение      Т. 19, № 4, 2020 г. 

102 

 

Рис. 4. Зависимость положения наружной границы факела от угла наклона форсунки  
в диапазоне от 1 170до   

 
 

 

Рис. 5. Зависимость положения наружной границы факела от угла наклона форсунки  
в диапазоне от 1 180до   

 
 

Анализ полученных результатов (рис. 4) показал, что образование скачков поло-
жения наружной границы факела, максимальное значение которых повышается с уве-
личением угла наклона, имеет графическую зависимость в виде параболы. Это может 
представлять интерес как с точки зрения достоверности расчётных формул, представ-
ленных в [1], которые не учитывают результаты вне указанного диапазона значений 
(рис. 3), так и с точки зрения использования в качестве ещё одного управляющего фак-
тора для регулирования положения топливной форсунки. 
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Как следует из выражения (1), поперечный размер области потока ограничения 
внешней границей факела распыливания *2y  зависит от перепада давления топлива на 
форсунках p  величины скоростного напора q и расстояния от сопла струйной фор-
сунки x. Анализ изменения среднего по сечению значения коэффициента избытка воз-
духа [1] за одиночным элементом топливного коллектора длиной l , где расположено n  
струйных форсунок диаметром сопла форсунки 0d , показал, что расход воздуха между 

внешними границами факелов распыливания топливных форсунок равен: 
 

*
В 02 ,G Uy l                (2) 

 
где ВG  – расход воздуха между внешними границами факелов распыливания топлив-

ных форсунок; 0  – плотность воздуха при нормальных атмосферных условиях; U  – 

скорость потока; *y  – область потока ограничения внешней границей факела; l  – длина 
одиночного топливного коллектора. 

Расход топлива в этой области составляет: 
 

2
0

Т Т2 ,
4

d
G n p

             (3) 

 
где ТG  – расход топлива;   – безразмерный коэффициент; n  – число струйных форсу-

нок за одиночным элементом топливного коллектора; 0d  – диаметр сопла форсунки; 

Т  – плотность топлива (керосин). 

Искомая величина коэффициента избытка воздуха определяется согласно выра-
жению (4): 
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        (4) 

 
где 0

КОЛ  – величина коэффициента избытка воздуха; 0L  – стехиометрический коэффи-

циент для топлива и воздуха. 
В результате преобразования уравнения (4) с помощью уравнения (1) величина 

коэффициента избытка воздуха определится по уравнению (5): 
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.         (5) 

 
Результаты математического моделирования значения коэффициента избытка 

воздуха за одиночным элементом топливного коллектора в зависимости от угла накло-
на форсунки представлены на рис. 6. 
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Рис. 6. Коэффициент избытка воздуха за одиночным элементом топливного коллектора  

от угла подачи жидкости от 46 89до   

 
Из графика (рис. 6) видно, что наблюдается явление резкого повышения коэф-

фициента избытка воздуха за одиночным элементом топливного коллектора на  
62  и на 84  угла наклона форсунки. Из этого следует, что управлять рабочим процес-
сом в форсажной камере сгорания возможно за счёт изменения коэффициента избытка 
воздуха за одиночным элементом топливного коллектора при изменении угла наклона 
подачи топлива в процессе неустойчивых режимов работы форсажной камеры сгора-
ния. Представленный график (рис. 6) также построен в диапазоне экспериментальных 
данных, представленных в [1]. Зависимости значения коэффициента избытка воздуха за 
одиночным элементом коллектора от угла подачи топлива от 1 до 180  представлены 
на рис. 7, 8. 

 

 
Рис. 7. Коэффициент избытка воздуха за одиночным элементом топливного коллектора  

от угла подачи жидкости от 1 до 180  
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Рис. 8. Коэффициент избытка воздуха за одиночным элементом топливного коллектора  
от угла подачи жидкости от 1 до 180  

  
 
 

Анализ полученных результатов (рис. 7) показал, что образование скачков поло-
жения наружной границы факела, максимальные значения которых повышаются с уве-
личением угла наклона, имеет систематический характер и проявляется каждые 22 . 

Однако наиболее значительный скачок положения коэффициента избытка воздуха 
за одиночным элементом коллектора (рис. 8) при значении 172 . Это может быть как 
ошибка в формуле, представленной в [1], которая не учитывает результаты вне указан-
ного диапазона значений, так и верные данные, которые впоследствии можно исполь-
зовать в качестве ещё одного управляющего фактора для регулирования положения 
топливной форсунки.  

 
Заключение 

В результате проведённого исследования по повышению эффективности рабочего 
процесса в форсажной камере сгорания за счёт изменения коэффициента избытка воз-
духа за одиночным элементом топливного коллектора и изменения угла наклона 
впрыска топливной струи в набегающий на форсунку поток газа выявлено, что такое 
управление углом подачи топлива позволяет обеспечить активное управление рабочим 
процессом в ней. Активно управлять рабочим процессом в форсажной камере сгорания 
за счёт изменения внутренней границы факела пламени с помощью корректировки по-
ложения топливной форсунки является одним из перспективных направлений при со-
здании адаптивных камер сгорания с широким диапазоном управляющих факторов. 

Таким образом, представлены особенности математического моделирования ра-
бочего процесса в форсажной камере сгорания и выявлена возможность активного 
управления рабочим процессом в ней с целью обеспечения её устойчивой работы, что 
позволит расширить диапазон высот и скоростей полёта, при которых допускается ис-
пользование, а самое главное – включение форсированных режимов работы. 

 
 



Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение      Т. 19, № 4, 2020 г. 

106 

Библиографический список 

1. Кудрявцев А.В., Медведев В.В. Форсажные камеры и камеры сгорания ПВРД. 
Инженерные методики расчёта характеристик. М.: Центральный институт авиационно-
го моторостроения, 2013. 113 с. 

2. Пахольченко А.А., Черкасов А.Н., Алексеев А.А., Корень Г.П., Москаев В.А. 
Теория авиационных двигателей: функциональные элементы серийных силовых уста-
новок: учебное пособие. Воронеж: ВУНЦ ВВС «ВВА», 2015. 231 с.  

3. Нечаев Ю.Н., Фёдоров Р.М., Котовский В.Н., Полев А.С. Теория авиационных 
двигателей. Ч. 1. М.: Военно-воздушная инженерная академия имени Н.Е. Жуковского, 
2006. 365 с. 

4. Евдокимов А.И., Коцюбинский С.В., Фролов В.Б., Горский А.Н., Титов Д.В. 
Конструкция и прочность авиадвигателей. М.: Военно-воздушная инженерная академия 
имени Н.Е. Жуковского, 2007. 339 с.  

5. Мингазов Б.Г. Камеры сгорания газотурбинных двигателей: конструкция, мо-
делирование процессов и расчёт: учебное пособие. Казань: Казанский государственный 
технический университет, 2004. 219 с. 

 
CALCULATION OF CHARACTERISTICS OF ATOMIZATION  

OF LIQUID SUPPLIED AT AN ANGLE TO THE FLOW DIRECTION  
AND JUSTIFICATION OF ADJUSTING THE ANGLE  

OF THE NOZZLE INCLINATION RELATIVE TO THE GAS FLOW 
 

© 2020  

D. N. Teslya Lecturer; 
Military Educational and Scientific Center of the Air Force Academy named after 
Professor N.E. Zhukovsky and Yu.A. Gagarin, Voronezh, Russian Federation; 
patmi@rambler.ru 

S. V. Mityaev Cadet; 
Military Educational and Scientific Center of the Air Force Academy named after 
Professor N.E. Zhukovsky and Yu.A. Gagarin, Voronezh, Russian Federation; 
sergey2798@mail.ru 

P. A. Drobyshev Cadet; 
Military Educational and Scientific Center of the Air Force Academy named after 
Professor N.E. Zhukovsky and Yu.A. Gagarin, Voronezh, Russian Federation; 
pot.gres.fy@gmail.com 

 
In the context of solving the problem of increasing the efficiency of aircraft with the capability to fly at 
supersonic speed, an important aspect is to reduce the amount of fuel consumed in this flight mode, 
since this is the most promising direction in the development of aviation and these modes are 
accompanied by a number of significant problems that require joint efforts of leading organizations in 
this field. To solve the problem of expanding the range of use of the afterburner during the flight of the 
aircraft and reducing the amount of fuel required for this flight, we suggest the angle of inclination of 
the fuel supply should be adjusted relative to the direction of gas flow. The results of calculating the 
distribution of the afterburner fuel over the volume of the afterburner, supported by known 
experimental data, are presented. The analysis of characteristic points on the graphs of the dependence 
of the main variables is carried out and possible reasons for the peculiar characteristics of the working 
process in the afterburner in the case of changing the nozzle mounting angle are indicated. Possible 
options of controlling the working process in the afterburner are suggested. 

Afterburner; gas turbine engine; tilt angle; nozzle 

Citation:  Teslya D.N., Mityaev S.V., Drobyshev P.A.  Сalculation of characteristics of atomization of liquid supplied at 
an angle to the flow direction and justification of adjusting the angle of the nozzle inclination relative to the gas flow. 
Vestnik of Samara University. Aerospace and Mechanical Engineering. 2020. V. 19, no. 4. P. 99-107.  
DOI: 10.18287/2541-7533-2020-19-4-99-107 



                       Машиностроение и машиноведение 

107 

References 

1. Kudryavtsev A.V., Medvedev V.V. Forsazhnye kamery i kamery sgoraniya PVRD. 
Inzhenernye metodiki rascheta kharakteristik [Ramjet engine afterburners and combustion 
chambers. Engineering practices of performance calculation]. Moscow: Central Institute of 
Aviation Motors Publ., 2013. 113 p. 

2. Pakhol'chenko A.A., Cherkasov A.N., Alekseev A.A., Koren' G.P., Moskaev V.A. 
Teoriya aviatsionnykh dvigateley: Funktsional'nye element seriynykh silovykh ustanovok: 
uchebnoe posobie [Theory of aircraft engines: functional units of production power plants: 
Tutorial]. Voronezh: Voenno-vozdushnaya Akademiya Publ., 2015. 231 p.  

3. Nechaev Yu.N., Fedorov R.M., Kotovskiy V.N., Polev A.S. Teoriya aviatsionnykh 
dvigateley. Ch. 1 [Theory of aircraft engines. Textbook for higher educational institutions of 
the Air Force]. Moscow: Voenno-vozdushnaya Inzhenernaya Akademiya imeni N.E. Zhu-
kovskogo Publ., 2006. 365 p.  

4. Evdokimov A.I., Kotsyubinskiy S.V., Frolov V.B., Gorskiy A.N., Titov D.V. Kon-
struktsiya i prochnost' aviadvigateley [Aircraft engine design and strength]. Moscow: Voen-
no-vozdushnaya Inzhenernaya Akademiya imeni N.E. Zhukovskogo Publ., 2007. 339 p. 

5. Mingazov B.G. Kamery sgoraniya gazoturbinnykh dvigateley: konstruktsiya, mod-
elirovanie protsessov i raschet: uchebnoe posobie [Combustion chambers of gas turbine en-
gines. Design, simulation and calculation: Tutorial]. Kazan: Kazan National Research Tech-
nical University Publ., 2006. 219 p. 

 



Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение      Т. 19, № 4, 2020 г. 

108 

УДК 620.22 DOI: 10.18287/2541-7533-2020-19-4-108-118 
 

МЕТОДИКА ОЦЕНКИ ВЕРОЯТНОСТИ БЕЗОТКАЗНОЙ РАБОТЫ  
ЭЛЕМЕНТОВ КОНСТРУКЦИЙ С РАССЛОЕНИЯМИ 

 
© 2020  

С. А. Чернякин старший преподаватель; 
Самарский национальный исследовательский университет  
имени академика С.П. Королёва; 
chernyakin-sa@mail.ru  

 
В статье изложена разработанная на основании подходов общей теории надёжности методика 
количественной оценки вероятности безотказной работы композитных конструкций, 
содержащих ансамбль дефектов в виде расслоений. Апробация предложенной методики 
проводилась относительно оценки вероятности безотказной работы конического композитного 
отсека с расслоениями при действии нагрузок на этапе выведения ракеты-носителя. Решение 
задачи статистической динамики проводилось с использованием метода статистических 
испытаний, который реализуется за счёт разработанных автором алгоритмов в программном 
продукте ANSYS. В рамках каждой реализации выполнялось решение нелинейной задачи 
устойчивости конического отсека. Количественная оценка вероятности безотказной работы 
проводилась  на основании гипотезы о нормальном законе распределения несущей способности 
и графическим методом. Отмечается хорошее согласование полученных по двум методам 
результатов. 

Композиционные материалы; вероятность безотказной работы; устойчивость; нелинейный 
анализ; расслоения; конический отсек 

Цитирование:  Чернякин С.А.  Методика оценки вероятности безотказной работы элементов конструкций с рас-
слоениями // Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение. 2020. 
Т. 19, № 4. С. 108-118.  DOI: 10.18287/2541-7533-2020-19-4-108-118 

 
Введение 

В настоящее время обеспечение надёжности современных изделий ракетно-
космической и авиационной отрасли является одной из важнейших задач. Связано это в 
первую очередь с требованиями, предъявляемыми к ним на этапах проектирования, из-
готовления и эксплуатации. В соответствии с этими требованиями в рамках теории 
надёжности проводится исследование причин, вызывающих отказы изделий, разработ-
ка способов и методов количественной оценки показателей надёжности, а также поиск 
средств повышения надёжности. 

Вопросам оценки предельного состояния, связанного с образованием, ростом и 
раскрытием дефектов в изделии, в литературе уделено незначительное внимание. 
Большинство научных работ по данной теме посвящены традиционным конструкцион-
ным материалам. Из наиболее значимых следует отметить работы [1; 2]. В работе [1] 
рассмотрены вопросы развития эллиптических трещин в трубопроводах под действием 
переменных нагрузок со случайными параметрами. Оценка трещиностойкости здесь 
выполняется с помощью инвариантного J-интеграла. Стоит отметить, что процесс роста 
трещины в данном случае рассматривается как совокупность равновесных состояний 
на конечном приращении длины дефекта. Данный подход удобен для оценки склонно-
сти роста трещин при квазистатическом изменении параметров внешних нагрузок, од-
нако не позволяет исследовать процесс распространения магистральных трещин при 
нагрузках, изменяющихся во времени со средней и высокой интенсивностью, ввиду 
пренебрежения динамическими эффектами. Вопросы оценки надёжности в данной ра-
боте решаются через анализ вероятности безотказной работы с помощью метода Монте 
Карло и метода интерполяционных полиномов. 
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В работе [2] представлена методика определения прочности и надёжности эле-
ментов конструкций космических летательных аппаратов. При недостаточности исход-
ных данных о входных случайных величинах для решения задачи статистической ди-
намики используется метод интерполяционных полиномов. Отличительной особенно-
стью работы является проведённое экспериментальное исследование трещиностойко-
сти конструкционных материалов и влияния на неё технологических и эксплуатацион-
ных факторов. 

Вопросы оценки надёжности композиционных материалов с дефектами в литера-
туре отражены весьма небольшим количеством работ [3 – 5], относящихся к рассмот-
рению влияния различных технологических и эксплуатационных факторов на напря-
жённо-деформированное состояние изделий с дефектами. При этом оценка вероятности 
безотказной работы проводится с точки зрения предельного состояния, когда прово-
дится анализ равновесных состояний дефекта. В частности, в монографии [3] рассмот-
рены математическая постановка и численное решение задачи о стохастическом рас-
пределении дефектов на границе волокно – матрица и влиянии указанных дефектов на 
прочность и жёсткость композиционного материала.  

Анализ литературы позволяет сделать вывод о недостаточной проработке вопроса 
об исследовании вероятности безотказной работы конструкций из композиционных по-
лимерных волокнистых материалов с расслоениями, которые являются наиболее харак-
терным и наиболее опасным дефектом для многослойных композиционных материа-
лов. В связи с этим целью данной работы является разработка методики оценки надёж-
ности элементов конструкций с расслоениями. 

 

Методика оценки вероятности безотказной работы  
элементов конструкций с расслоениями при внезапном отказе 

При наличии дефектов технологического или эксплуатационного происхождения 
надёжность можно рассматривать как вероятностную прочность или как вероятность 
невыброса случайного процесса за заданный уровень. В последнем случае параметр ка-
чества системы и область предельного состояния являются функциями времени. Ракет-
но-космические композитные несущие конструкции и их элементы, как правило, явля-
ются одноразовыми. Кроме того, основные нагрузки на них приходятся на этапе выве-
дения ракеты-носителя. В этом случае, когда время выведения в среднем длится около 
15 минут, вводить параметр времени не имеет особого смысла. В противном случае 
должны учитываться динамические эффекты, что существенно усложнит решение за-
дачи. Поэтому несущая способность и эксплуатационная нагрузка рассматриваются как 
случайные величины. Показателем надёжности в данном случае является вероятность 
превышения несущей способности над эксплуатационной нагрузкой. Полагая законы 
распределения несущей способности и эксплуатационной нагрузки известными в за-
данный момент времени, надёжность можно оценить как вероятность выполнения сле-
дующего условия: 

 

      H t P R t N t  , 
 
где    ,R t N t  – несущая способность и эксплуатационная нагрузка соответственно.  

Поскольку несущая способность и эксплуатационная нагрузка являются независимыми 
величинами, надёжность можно определить исходя из выражения [6]:  
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     
0

1 ,N RH t f N F N dN


            (1) 

 
где  Nf N  – плотность распределения эксплуатационной нагрузки;  RF N  – закон 

распределения несущей способности как функция эксплуатационной нагрузки.  
Зачастую на практике законы распределения случайных величин не известны и 

приходится пользоваться лишь информацией о числовых характеристиках соответ-
ствующих величин – математическом ожидании, дисперсии и среднеквадратическом 
отклонении. Для практической оценки надёжности вводят гипотезы о виде законов 
распределения случайных величин и применении численных методов.  

При отсутствии законов распределения случайных величин методика оценки 
надёжности композитных конструкций и их элементов с расслоениями включает в себя 
4 этапа.  

1. Схематизация системы и внешних воздействий на неё. На данном этапе вы-
полняется постановка задачи в рамках механики деформируемого твердого тела с учё-
том изложенной в работах [7; 8] методики численного моделирования роста расслоений 
в многослойных композиционных материалах. 

2. Выбор параметра качества системы и области допустимых состояний на 
основании технологических и эксплуатационных требований. Трудность реализа-
ции данного этапа заключается в правильном выборе параметра качества системы и об-
ласти допустимых состояний. В зависимости от особенности силовой работы и воспри-
ятия нагрузок указанные величины могут существенно отличаться. Применительно к 
задаче о росте расслоений в структуре композиционного материала за параметр каче-
ства системы должна выбираться величина несущей способности конструкции с учётом 
наличия расслоений, а за область допустимых состояний – соответствующее предель-
ное значение несущей способности.  

3. Определение стохастического поведения системы по известным её свой-
ствам и при известных внешних воздействиях. Реализация данного этапа должна 
выполняться с применением численных методов статистической динамики на основе 
данных экспериментальных исследований физико-механических свойств композици-
онных материалов. 

Наибольшее распространение в настоящее время численных методов решения за-
дачи статистической динамики получили метод интерполяционных полиномов и метод 
статистических испытаний (метод Монте-Карло). 

4. Оценка надёжности системы. Оценка надёжности системы выполняется с 
учётом полученных на предыдущем этапе данных. Напрямую выполнить интегрирова-
ние по формуле (1) невозможно (поскольку используется численный метод решения 
задачи статистической динамики). В этом случае применялся графический метод опре-
деления надёжности как вероятности безотказной работы. Данный метод подробно 
описан в [6] и заключается в построении функций  1 RG F N   и  NJ F N . Пло-

щадь под кривой зависимости  G J  будет численно равна вероятности безотказной 

работы. 
Другой же подход заключался в использовании соотношения  
 

 
2 2

R N

R N

m m
H Ф Ф

S S


   
  

           (2) 
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в предположении о нормальном законе распределения несущей способности и эксплуа-
тационной нагрузки, где Ф  – нормальная функция распределения;   – Гауссова мера 

надёжности; ,R Nm m  – математические ожидания соответственно несущей способности 

и эксплуатационной нагрузки; ,R NS S  – средние квадратические отклонения соответ-

ственно несущей способности и эксплуатационной нагрузки. 
 

Апробация методики 

В качестве объекта исследования был выбран конический композитный подкреп-
лённый агрегатный отсек, предназначенный для восприятия и передачи корпусных 
нагрузок с космического аппарата на конструкцию переходного отсека ракеты-
носителя, а также размещения аппаратуры обеспечения жизнедеятельности и размеще-
ния двигательной установки для довыведения космического аппарата на заданную ор-
биту. Схема отсека представлена на рис. 1. Основным видом нагрузок, которые вос-
принимает данная конструкция на этапе выведения, являются сжимающая и перерезы-
вающая силы, а также изгибающий момент. В данном случае под отказом, т.е. исчерпа-
нием несущей способности, надо понимать потерю устойчивости отсека, когда кон-
струкция теряет способность воспринимать внешнюю нагрузку. В этом случае для ана-
лиза возможности потери устойчивости можно свести силовые факторы к эквивалент-
ной сжимающей нагрузке, используя соотношение 

 
4

,
M

P N
D

   

 
где ,N M  – есть осевая сила и изгибающий момент соответственно; D  – средний  диа-
метр отсека.  

Воздействием перерезывающей силы на потерю устойчивости в данном случае 
пренебрегается. При наличии расслоений несущая способность конструкции будет 
снижаться. Для учёта этого обстоятельства и оценки надёжности при восприятии 
внешних нагрузок в конструкции предполагается наличие ансамбля таких дефектов, 
заключающихся в нарушении адгезионной связи между подкреплениями и конической 
оболочкой отсека. Расположение и размеры расслоений полагаются случайными вели-
чинами. Наибольшее число дефектов, которые могут возникнуть в конструкции, пола-
гается равным 3. В табл. 1 приведены числовые характеристики случайных величин, 
которые были приняты при реализации метода статистических испытаний. Сами реали-
зации конкретных случайных величин получались с использованием датчика псевдо-
случайных чисел.  

В качестве материала конструкции был выбран углепластик с укладкой  
[0/45/90/-45]s для оболочки и [0] для подкреплений. Для удобства моделирования пове-
дения системы и выполнения заданного количества реализаций на языке APDL была 
написана программа-макрос. Для удобства использования исходных данных они подго-
тавливались заранее в программе Mathcad с помощью созданной процедуры и записы-
вались в текстовый файл. 

В качестве конечных элементов модели был выбран элемент слоистой оболочки 
SHELL181. Для моделирования условий нагружения от соседнего отсека создавались 
элементы жёсткого тела (Rigid Body Element), имеющие в качестве независимого со-
зданный заранее узел в центре конструкции, а в качестве зависимых – узлы, принадле-
жащие верхней торцевой поверхности. 
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Рис. 1. Схема конструкции 
 
 

Таблица 1. Числовые характеристики случайных величин 

№ 
п/п 

Случайная величина Закон распределения Числовые характеристики 

1 
Модуль упругости вдоль 
волокон xE   Нормальный 

Математическое ожидание 
377,3 10xE    МПа 

Среднеквадратическое  
отклонение 38,73 10

xES    МПа 

2 
Модуль упругости поперёк 
волокон yE  Нормальный 

Математическое ожидание 
37,9 10yE    МПа 

Среднеквадратическое  
отклонение 30,15 10

yES    МПа 

3 
Модуль сдвига  
в плоскости xy xyG  Нормальный 

Математическое ожидание 
34, 24 10xyG    МПа 

Среднеквадратическое  
отклонение 30,596 10

xyGS    МПа 

4 
Вязкость разрушения  
по моде I  

Нормальный 

Математическое ожидание  
0,37IG   Н/мм 

Среднеквадратическое  
отклонение 0,13

IGS   Н/мм 

5 
Вязкость разрушения  
по моде II 

Нормальный 

Математическое ожидание  
1, 44IIG   Н/мм 

Среднеквадратическое  
отклонение 0,065

IIGS   Н/мм 

6 Размер i-го дефекта Равномерный 
min 0,1 727,5l    мм 

max 0,9 727,5l    мм 

7 
Эквивалентная  
осевая сила 

Нормальный 

Математическое ожидание  
240P   кН 

Среднеквадратическое  
отклонение 12кНPS 
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После выполнения всех реализаций проводилась статистическая оценка числовых 
характеристик распределения выходной случайной величины, в качестве которой была 
выбрана нагрузка, соответствующая потере устойчивости. Характерный вид зависимо-
сти «нагрузка – перемещение» представлен на рис. 2. На данном рисунке цифрой 1 от-
мечена зависимость, полученная при мягком нагружении, а цифрой 2 – при жёстком 
нагружении. Видно, что в первом случае критическая нагрузка несколько ниже, что 
можно отнести в запас прочности. На рис. 3 представлена форма потери устойчивости 
отсека, полученная при нелинейном анализе. 

После выполнения статистической обработки случайной выходной величины по 
формулам теории вероятности были получены следующие данные:  

1) математическое ожидание – 296,8 кНx  , 

2) дисперсия –  241798 10 кНD   ,  

3) среднее квадратическое отклонение – 13,41кНS  ; 
4) коэффициент вариации – 4,518%  . 
 

 
 

Рис. 2. Кривая устойчивости при различной схеме нагружения 
 
 

Рис. 
3. Форма потери устойчивости 
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Оценка надёжности проводилась по двум методам, описанным ранее. Получен-
ные результаты сравнивались. Вначале использовали гипотезу о нормальном законе 
распределения. Для её проверки использовался критерий 2 . В этом случае нулевой 
гипотезой являлась гипотеза о нормальном законе распределения, альтернативной – 
гипотеза о равномерном законе распределения. Для использования критерия 2  вы-
числялись наблюдаемые и теоретические частоты. Диапазон наблюдаемых значений 
случайной величины был разбит на пять отрезков, после чего было подсчитано количе-
ство попаданий случайной величины на заданные участки. Вычисление теоретических 
частот проводилось по соотношениям: 

 
` ;i in n p  

   1 ;i i ip Ф z Ф z   

i
i

x x
z

S


 , 

 
где `

in  – теоретические (выравнивающие) частоты; n  – количество реализаций (опы-

тов); ip  – вероятность попадания на i-й интервал; z  – нормированная случайная вели-

чина. 
После вычисления теоретических и наблюдаемых частот выполнялось вычисле-

ние 2  – статистики и сравнение её с критическим значением. Результаты вычислений 
по приведённым выше формулам сведены в табл. 2. 
 
Таблица 2. Проверка согласованности нормального закона распределения по критерию 

2  

Середины отрезков,  

1

2
i ix x 

, кН 

Наблюдаемые 
частоты, in   

Теоретические частоты, 
`
in   

 2`

`

i i

i

n n

n


  

257,2  1 1 0,000 
272,7 12 9 1,000 
288,1 29 33 0,485 
303,6 49 43 0,837 
319 9 14 1,786 

  100 100 4,108 

 
На рис. 4 представлено распределение наблюдаемых частот, полученных на осно-

вании расчётных данных, и «выравнивающая» кривая, демонстрирующая теоретиче-
ские частоты.  

Далее по таблице критических точек распределения 2 , задаваясь необходимым 
уровнем значимости (принято 0,05  ), числом интервалов в которых распределена 
случайная величина (принято 5) и, вычисляя число степеней свободы 5 2 3k    , 
определялось критическое значение 2 6.кр    
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Рис. 4. Распределение наблюдаемых и теоретических частот 

 
Сравнивая полученное значение с критическим, можно сделать вывод о достовер-

ности принятой нулевой гипотезы, т.е. можно считать, что случайная выходная вели-
чина распределена по нормальному закону. Тогда в соответствии с формулой (2) и 
принимая, что 240 кН,Nm   12 кН,NS   вероятность безотказной работы будет равна 

 

   
 

3

2 23 3

(296,8 240) 10
3,1566 0,9992.

13,41 10 12 10
H Ф Ф

 
     
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Далее применялся геометрический метод. Для этого строились ряды распределе-

ния для эксплуатационной нагрузки и несущей способности. Данные ряды представля-
ют собой законы распределения случайной величины (рис. 5). 

 

 
 

Рис. 5. Законы распределения несущей способности и эксплуатационной нагрузки 
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После этого были вычислены значения G  и J  и построена зависимость ( ),G J  
приведённая на рис. 6. Площадь под кривой численно равна вероятности безотказной 
работы 

1

0

0,9954.H GdJ   

 

 
Рис. 6. Зависимость  G J   

 
 

Заключение 

Представлена разработанная методика оценки вероятности безотказной работы 
композитных конструкций, содержащих ансамбль дефектов в виде расслоений. Мето-
дика базируется на разработанной в более ранних работах методики численного моде-
лирования процессов роста расслоений в структуре многослойных композиционных 
материалов, а также использовании экспериментальных данных, получаемых при ис-
следовании физико-механических свойств композиционных материалов.  

Апробация предложенной методики проводится относительно оценки вероятно-
сти безотказной работы конического композитного отсека с расслоениями при дей-
ствии нагрузок на этапе выведения ракеты-носителя. Решение задачи статистической 
динамики проводится с использованием метода статистических испытаний. Количе-
ственная оценка вероятности безотказной работы проводится с использованием: гипо-
тезы о нормальном законе распределения несущей способности, графического метода. 
Отмечается хорошее согласование полученных по двум методам результатов. 

Разработанная методика позволяет получать достоверные оценки вероятности 
безотказной работы композитных элементов конструкций с дефектами в виде расслое-
ний на этапе проектирования и эксплуатации изделий авиационной и ракетно-
космической отрасли.  
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