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Проведены теоретические и экспериментальные исследования по определению энергетических 

параметров на примере ЖРДМТ номинальной тягой в пустоте 50 Н на компонентах топлива НДМГ и АТ 
с геометрической степенью расширения сопла aF  = 200. 

 
Жидкостный ракетный двигатель малой тяги, термовакуумный огневой стенд, энергетические 

параметры, геометрическая степень расширения сопла, удельный импульс тяги, тяговый комплекс. 
 
В настоящее время в качестве ис-

полнительных органов систем управления 
космическими аппаратами (КА) широко 
используются двухкомпонентные жид-
костные ракетные двигатели малой тяги 
(ЖРДМТ) на самовоспламеняющихся 
компонентах топлива. В качестве горюче-
го в двигателях используется несиммет-
ричный диметилгидразин (НДМГ) или 
монометилгидразин (ММГ), в качестве 
окислителя – азотный тетраоксид (АТ). 
Так, например, пилотируемый КА «Союз 
ТМ» оснащён 28 жидкостными ракетны-
ми двигателями малой тяги.  

Значения удельного импульса тяги, 
расходного комплекса, тягового комплек-
са в широком диапазоне изменения опре-
деляющих режимных параметров совре-
менных ЖРДМТ на самовоспламеняю-
щихся компонентах топлива далеки от 
термодинамических их показателей, по-
этому сохраняется актуальность задачи 
повышения удельных параметров двига-
телей для улучшения энергомассовых па-
раметров КА. 

Повышение энергетических пара-
метров современных ЖРДМТ на самовос-
пламеняющихся компонентах топлива 
возможно по следующим основным 
направлениям [1-6]: 

а) в системах смесеобразования (сме-
сительных элементах), прежде всего, за 
счёт организации жидкофазного взаимо-
действия самовоспламеняющихся компо-
нентов топлива; 

б) в камере сгорания путём интенси-
фикации процессов преобразования про-
межуточных продуктов жидкофазного 
взаимодействия, газофазного смешения, 
организации внутреннего охлаждения,  в 
частности с помощью жидкофазных  про-
межуточных продуктов взаимодействия 
компонентов; 

в) в конструкции ЖРДМТ использова-
ние жаропрочных материалов и повыше-
ние полноты сгорания компонентов топ-
лива за счёт увеличения приведённой 
длины камеры сгорания; 

г) в соплах за счёт оптимизации гео-
метрического контура дозвуковой и 
сверхзвуковой частей сопла Лаваля. 

Одним из доступных путей повыше-
ния энергетических параметров ЖРДМТ 
без изменения конструкции смесительной 
головки и камеры сгорания является уве-
личение геометрической степени расши-
рения сопла Лаваля, несмотря на некото-
рое увеличение массы и габаритов двига-
теля. 
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Не проводя в настоящей статье ана-
лиза состояния проблемы, следует отме-
тить, что в большинстве зарубежных дви-
гателей малой тяги, особенно двухкомпо-
нентных, уже используют сопла с геомет-
рическими степенями расширения в диа-
пазоне aF =150…300 [7]. Это, как прави-
ло, относится к разработкам ЖРДМТ 
начала 2000-х годов. Но и модернизиро-
ванные двигатели (даже серии R-4D) ком-
пании Boeing (ранее Kaiser Marquardt), 
которые в качестве конструкционного ма-
териала камеры сгорания и сопла исполь-
зуют сплавы на основе ниобия, имеют 
геометрическую степень расширения соп-
ла aF =164. Двигатели компании Northrop 
Grumman, такие как TR-308 (TR-306), 
имеют aF  ~ 200, камера сгорания и сопло 
которых изготовлены из ниобиевого спла-
ва, покрытого силицидным покрытием. 
Двигатель TR-312-100YN имеет уже aF  ~ 
250, его камера сгорания и участок мини-
мального сечения сопла изготовлены из 
сплава на основе рения с покрытием. Дви-
гатели фирмы AMPAC JSP серии  Leros 2b 
- Qualified, в частности, ДМТ Leros 26 тя-
гой 400 Н, разрабатываются с керамиче-
ским соплом aF  = 360.  

Даже неполный анализ современных 
зарубежных ДМТ указывает на перспек-
тивы применения в конструкции ЖРДМТ 
сопел с геометрической степенью расши-
рения aF  ≥ 200. 

Цель работы – определение энерге-
тических параметров на примере ЖРДМТ 
номинальной тягой в пустоте 50 Н на 
компонентах топлива НДМГ и АТ с гео-
метрической степенью расширения сопла 

aF  = 200. 
Теоретические исследования энерге-

тических параметров рассматриваемого  
ЖРДМТ проводились на базе данных, по-
лученных в результате термогазодинами-
ческого расчёта по методике, разработан-
ной в Научно-исследовательском центре 
космической энергетики (НИЦ КЭ) СГАУ 
совместно с МАИ [5, 6] и реализованной в 
виде программного комплекса SPPSPMX. 

Программный комплекс представля-
ет собой совокупность трёх взаимосвя-
занных программных модулей: S, PPS и 
PMX. Модуль S позволяет определять 
термодинамические свойства продуктов 
сгорания, в том числе идеальные значения 
расходного комплекса, тягового комплек-
са и удельного импульса тяги в пустоте в 
идеальном приближении. Кроме того, этот 
модуль используется для определения по-
терь удельного импульса из-за химиче-
ской неравновесности. Модуль PPS учи-
тывает влияние вязкости в приближении 
пограничного слоя на газодинамические 
параметры течения в камере сгорания и 
сопле ЖРДМТ, а также позволяет опреде-
лять расчётным путём коэффициент рас-
хода и потери из-за трения. Модуль PMX 
предназначен для расчёта газодинамиче-
ских параметров в невязком течении про-
филированной сверхзвуковой части сопла 
с учётом двухмерного характера течения 
и определения потерь удельного импульса 
из-за рассеяния. Программный комплекс 
SPPSPMX позволяет вычислять вышеука-
занные потери из-за химической неравно-
весности, трения и рассеяния с учётом их 
взаимосвязи. 

С использованием программного 
комплекса SPPSPMX был выполнен тер-
могазодинамический расчёт основных 
энергетических параметров ЖРДМТ при 
идеальной организации внутрикамерных 
рабочих процессов (при полном выделе-
нии химической энергии топлива в камере 
сгорания и равновесном расширении про-
дуктов сгорания в сопле) при давлении в 
камере сгорания рк = 0,76 МПа и массовом 
соотношении компонентов топлива 
km=1,85 при традиционном значении для 
большинства отечественных ЖРДМТ с 
геометрической степенью расширения 

aF = 50 и значении геометрической степе-
ни расширения aF  = 200. Учёт неполноты 
выделения энергии в камере сгорания 
проводился с помощью коэффициента 

βϕ ( кϕ ).  

Результаты термогазодинамического 
расчёта основных параметров ЖРДМТ в 
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идеальном приближении представлены в 
табл. 1. Анализ полученных расчётных 
данных показывает возможность увеличе-
ния удельного импульса тяги (за счёт ро-
ста тягового комплекса) до 4,0%. 

 
Таблица 1. Результаты термогазодинамического 
расчёта основных параметров ЖРДМТ  
в идеальном приближении при рк= 0,76 МПа; 
km=1,85 и геометрической степени расширения  

aF = 50 и aF  = 200 
 
№ 

 
Наименование 
параметра 

Геометрическая  
степень расширения 

aF  =50 aF  =200 
1 Температура на входе 

в сопло ид
осТ ,  К  

2995 

2 Расходный комплекс 
идβ , м/c 

1712 

3 Тяговый ком-
плекс ид

РП
k  

1,867 1,944 

4 Удельный импульс в 
пустоте ид

у.пI , м/c 
3197 3332 

 
Таблица 2. Результаты термогазодинамического 
расчёта параметров ЖРДМТ при рк= 0,76 МПа; 
km=1,85 и геометрической степени расширения 

aF =200 с учётом реальных процессов  
№ Наименование параметра Значение 

параметра 
1 Удельный импульс в пустоте 

р
у.пI , м/c 

2919 

2 Температура на входе в сопло 
с учетом потерь в камере сго-
рания д

осТ , К 

2613 

3 Потери из-за химической 
неравновесности х.нς  

0.0233 

4 Потери из-за влияния вязко-
сти на невязкое ядро я

трς  
0,007 

5 Потери из-за трения в погра-
ничном слое сп

тр
.ς  

0,011 

6 Потери из-за рассеяния рς  0.00 

7 Тяговый комплекс д
РП

k  1,852 

8 Безразмерное статическое 
давление на стенке среза соп-
ла а

стπ  

0,322·10-3 

9 Статическое давление на 
стенке среза сопла а

стр ,  мм. 
рт. ст. 

1,8 

С учётом реальных процессов в 
сопле результаты термогазодинамическо-
го расчёта принимают значения, приве-
дённые в табл. 2. 

Экспериментальное определение 
энергетических параметров проведено в 
процессе огневых испытаний двух 
ЖРДМТ номинальной тягой в пустоте 
Рп=50 Н на компонентах топлива НДМГ и 
АТ с геометрической степенью расшире-
ния сопла aF =200 и имитацией условий 
космического пространства (давления 
окружающей среды).  

Для достижения эффективной орга-
низации внутрикамерного рабочего про-
цесса в конструкции испытываемых 
ЖРДМТ тягой Рп = 50 Н использованы 
основные научные положения теоретиче-
ских и экспериментальных исследований 
рабочего процесса ЖРДМТ на самовос-
пламеняющихся компонентах топлива, 
проведённых в НИЦ КЭ СГАУ [1, 2]: 
обеспечение с помощью смесительного 
элемента эффективного жидкофазного 
взаимодействия компонентов топлива пу-
тём достижения максимального смешения 
компонентов в жидкой фазе до начала хи-
мических реакций в жидкой фазе и при-
менение полученных жидкофазных про-
межуточных продуктов взаимодействия 
компонентов в качестве внутреннего при-
стеночного охладителя стенки камеры 
сгорания.  

Обеспечение эффективного жидко-
фазного взаимодействия компонентов 
топлива и организация пристеночного 
внутреннего охлаждения камеры сгорания 
в ЖРДМТ Рп = 50 Н достигаются с помо-
щью системы смесеобразования на основе 
дефлекторно-центробежного смеситель-
ного элемента [3]. В качестве материала 
камеры сгорания использован ниобиевый 
сплав с жаростойким покрытием МoSi2, 
обеспечивающим  максимально допусти-
мую температуру камеры сгорания, рав-
ную 1800 °С. 

Испытания были выполнены на тер-
мовакуумном огневом стенде НИЦ КЭ 
СГАУ, гарантирующем безотрывный ре-
жим работы сопла. 
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Для проведения испытаний предва-
рительно была проведена модернизация 
систем стенда, прежде всего вакуумной. 

Вакуумная система должна была 
обеспечивать давление в вакуумной каме-
ре, которое бы гарантировало безотрыв-
ное течение продуктов сгорания в сопле 
Лаваля с геометрической степенью рас-
ширения сопла aF  = 200 ЖРДМТ номи-
нальной тягой в пустоте 50 Н. 

Принципиальная схема модернизи-
рованной вакуумной системы огневого 
термовакуумного стенда представлена на 
рис. 1. 

 
 

Рис. 1. Принципиальная схема  
вакуумной системы стенда 

 
Вакуумная система имеет в своём 

составе две вакуумных камеры ВК1 и 
ВК2. Вакуумная камера ВК1 имеет объём 
0,32 м3, а объём вакуумной камеры ВК2 
составляет V = 1,2 м3. В камере ВК1 раз-
мещается испытываемый ЖРДМТ и тяго-
измерительное устройство. В выходном 
сечении сопла двигателя установлен кор-
мовой диффузор Д1, который через тру-
бопровод и вакуумный затвор VM1 гер-
метично соединён с камерой ВК2. Кормо-
вой диффузор обеспечивает эвакуацию 
продуктов сгорания при включении дви-
гателя в камеру ВК2 и, соответственно, 
обеспечивает газодинамическое разъеди-
нение газовых сред вакуумных камер ВК1 
и ВК2. 

Кроме того, кормовой диффузор Д1 
обеспечивает безотрывное течение в 
сопле ЖРДМТ при давлениях в ВК2, су-

щественно превышающих критический 
отрывной уровень давлений в выходном 
сечении сопла двигателя.  

Камера ВК2 используется как бу-
ферный объём, необходимый для запуска 
кормового диффузора, охлаждения про-
дуктов сгорания. Кроме того, через неё 
осуществляется монтаж к вакуумной ма-
гистрали большого диаметра. 

В вакуумную систему входят два ва-
куумных насоса NL1 и NL2, соединённых 
параллельно, которые обеспечивают от-
качку продуктов сгорания двигателя из 
камеры ВК2 (один из этих насосов может 
находиться в резерве), и бустерный паро-
масляный насос ND, который служит для 
получения необходимого начального раз-
режения в ВК1.  

В последнем случае насосы NL1 и 
NL2 работают как форвакуумные после-
довательно с насосом ND. 

В качестве форвакуумных насосов 
NL1 и NL2 в вакуумной системе исполь-
зуются два высокопроизводительных ва-
куумных плунжерных (золотниковых) 
насоса типа НВЗ–300. В качестве бустер-
ного насоса ND на стенде применяется 
паромасляный насос 2НВБМ–160. 

Общий вид и компоновка вакуум-
ных камер на стенде представлены на 
рис.2. На переднем плане рис.2 показаны 
вакуумная камера ВК1 и бустерный паро-
масляный насос ND, на заднем – вакуум-
ная камера ВК2. Обе вакуумные камеры 
расположены горизонтально так, что оси 
камер перпендикулярны друг другу. 

 

 
 

Рис. 2. Общий вид и расположение  
вакуумных камер на стенде 
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Вакуумные камеры с вакуумными 
насосами соединены вакуумными трубо-
проводами различного диаметра, в кото-
рых установлены для обеспечения запуска 
насосов, поддержания соответствующих 
режимов работы системы при откачке 
проходные вакуумные затворы VM и не-
обходимые для измерения давлений ваку-
умметры РТ. 

На режиме откачки продуктов сго-
рания при включенном двигателе вакуум-
ные затворы VM1, VM3 и VM4 закрыты, 
после запуска насосов NL1 и (или) NL2 
открываются затворы VM2, VM5 и VM6. 
При достижении в ВК1 и ВК2 давления 
ниже уровня, при котором обеспечивается 
запуск кормового диффузора, включается 
двигатель. После выключения двигателя 
насосы NL1 и NL2 продолжают откачку 
до достижения требуемого давления в ка-
мере ВК2 (ВК1), затем затворы VM1, 
VM2, VM5 и VM6 закрываются, насосы 
выключаются. 

Огневые испытания в непрерывном 
режиме работы (длительностью включе-
ния 3,0 с) с измерением основных пара-
метров были проведены для двух ЖРДМТ 
(№ 1 и № 2) с геометрической степенью 
расширения сопла aF =200.  

В процессе эксперимента измеря-
лись тяга двигателя (с предельной допу-
стимой погрешностью не более ±0,5%), 
давления  (≤ ±0,5 %) и температуры  
(≤ ± 1 °С) компонентов топлива на входе в 
двигатель, давление в камере сгорания  
(≤ ± 0,5 %), давление в вакуумной камере 
(≤ ± 5 %), секундные массовые расходы 
компонентов топлива (≤ ± 0,5 %), напря-
жение и ток на обмотках клапанов двига-
теля (≤ ±2%). Температура компонентов 
топлива на входе в двигатель в процессе 
испытаний изменялась в диапазоне 20 ± 5 
°С. Вакуумная система стенда поддержи-
вала давление окружающей среды в ваку-
умной камере ВК1 в ходе огневого испы-
тания двигателя не более рн ≤ 2 мм рт. ст. 

Измерение тяги ЖРДМТ проводи-
лось с помощью созданного в НИЦ КЭ 
СГАУ специального тягоизмерительного 
устройства. Исходя из конструкции ваку-

умной камеры и необходимости обеспе-
чения заданного разрежения при испыта-
нии, двигатель с геометрической степе-
нью расширения aF = 200 располагался 
горизонтально. Общий вид тягоизмери-
тельного устройства с ЖРДМТ представ-
лен на рис. 3. 

 

 
Рис. 3. Общий вид  

тягоизмерительного устройства с ЖРДМТ 
 
В состав тягоизмерительного 

устройства входят рама, измерительный 
датчик весоизмерительный тензорези-
сторный типа ВВА-5, с помощью которо-
го производится измерение (сигнал с дат-
чика регистрируется в компьютере); за-
дающий датчик типа ВВА-5, с помощью 
которого производится градуировка изме-
рительного канала, сигнал с датчика так-
же регистрируется в компьютере; силосо-
здающее устройство, обеспечивающее 
воздействие при градуировке измеритель-
ного датчика; соединительное и переда-
ющее устройства. Датчики ВВА-5 имеют 
4 тензорезистора, включаемых по схеме 
полного моста. Рама представляет собой 
сварной каркас из трубок прямоугольного 
сечения, которая жёстко фиксируется к 
разделительному фланцу в вакуумной ка-
мере. В габаритах рамы расположены 
ЖРДМТ, тягоизмерительные датчики 
ВВА-5, магистрали компонентов, вспомо-
гательные магистрали (вода, воздух), ка-
бели, датчик давления в камере сгорания.  

Измерение расходов горючего и 
окислителя осуществлялось в ходе испы-
таний весовым методом. Схема устрой-
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ства для измерения расхода компонентов 
топлива представлена на рис. 4. 

 

 
 

Рис. 4. Схема устройства для измерения расхода 
компонентов топлива: 1 – настенная полка;  

2 – электронные весы CAS MW-II-3000 B;  
3 – узел подвеса; 4 – входное устройство;  
5 – вентиль; 6 – скоба; 7 – топливный бак  
компонента; 8 – вентиль; 9 – демпфер  

 
Компонент топлива находится в баке 

7, который подвешивается на скобе 6 че-
рез узел подвеса 3. К баку подводятся две 
магистрали. По одной через вентиль 5 по-
даётся газ наддува от стендовой системы, 
через вентиль 8 компонент поступает к 
двигателю. Магистрали компонента име-
ют минимальную жёсткость системы 
«бак-магистраль». Демпфер установлен 
для гашения возможных колебаний бака 
во время испытаний в горизонтальной 
плоскости. 

В процессе испытаний ЖРДМТ про-
водились измерения давления в камере 
сгорания рк и давления компонентов на 
входе в двигатель ""

.
Г
вхp , ""

.
О
вхp  с помощью 

индуктивных датчиков давления. Датчик 
давления в камере сгорания рк  устанавли-
вался в охлаждаемом водой корпусе.   

Для измерения давления в вакуум-
ной системе использовался измеритель-
ный комплекс давления ИКД-6ТДА. Из-
мерительный комплекс давления ИКД-
6ТДА располагался в вакуумной камере 
ВК1. 

Регистрация сигналов измерений в 
процессе эксперимента осуществлялась с 
помощью автоматизированной измери-
тельно-информационной системы NA-
TIONAL INSTRUMENTS. Система состо-

ит из контроллера с шасси NI PXI-8106 c 
дисплеем, клавиатурой, мышью и плат 
ввода-вывода информации. В данном экс-
перименте используются универсальные 
платы ввода-вывода типа NI PXI-6251 и 
шасси расширения SCXI-1001 с блоком 
усилителей для тензорезисторов NI SCXI-
1520 и с платой ввода сигналов с термо-
пар NI SCXI-1102. Каждая из используе-
мых плат имеет специализированную 
клеммную коробку для подключения сиг-
налов от датчиков. Плата NI SCXI-6251 
регистрирует температуры, плата NI PXI-
6251 – все остальные параметры. Сигнал с 
датчика тягоизмерительного устройства 
подается на блок NI SCXI-1520, установ-
ленный в шасси NI SCXI-1001, затем – на 
блок NI PXI-6251 и в контроллер NI PXI-
8106 и совместно с другими параметрами 
записывается на диск и обрабатывается. 
Вторая плата NI PXI-6251 служит для свя-
зи компьютера с блоком расширения.  

Универсальные платы ввода-вывода 
NI PXI-6251 имеют следующие характе-
ристики: число входных аналоговых кана-
лов – до 16, число входных-выходных 
дискретных каналов – 24, диапазон вход-
ных аналоговых каналов программируе-
мый и может изменяться в диапазонах от 
–10 … +10 мВ до –10 … +10 В, разряд-
ность выходного кода – 16, частота опроса 
– до 1МГц / канал, погрешность преобра-
зования ± 0,05 %. 

Плата ввода сигналов с термопар NI 
SCXI-1102 имеет 32 входных канала, для 
термопар типа «хромель-капель» и «хро-
мель-алюмель» имеются стандартные ка-
либровки.  

Управление ЖРДМТ при испытани-
ях осуществляется сигналами с блока NI 
PXI-6251.  

В процессе исследования путём из-
менения давления компонентов топлива 
на входе в ЖРДМТ были определены ха-
рактеристика каждого из двигателей (на 
трёх режимах его работы) в диапазоне из-
менения тяги от 42 до 66 Н при постоян-
ном массовом соотношении компонентов 
топлива km = const и их характеристика по 
составу топлива (на четырёх режимах его 
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работы) в диапазоне изменения km = 
1,5…2,0. На каждом режиме работы дви-
гателя выполнялось три включения 
ЖРДМТ длительностью 3 с.  

Характерные зависимости основных 
параметров от времени на номинальном 
режиме работы ЖРДМТ приведены на 
рис. 5 и 6 (компьютерная версия). 

Результаты испытаний ЖРДМТ в 
виде зависимостей удельного импульса 
тяги Iу.п и тягового комплекса п

Рk  от дав-
лений компонентов топлива на входе в 
двигатель при km=const и от массового со-
отношения компонентов представлены на 
рис. 7 – 10. 

 

 
 

Рис. 5. Характерные зависимости  
рабочих параметров ЖРДМТ от времени  
на номинальном режиме его работы:  

напряжения (а), тока (б), давлений горючего (в)  
и окислителя (г) на входе в двигатель 
 
 

При испытаниях ЖРДМТ № 1 при 
определении дроссельной характеристи-
ки: 

- тяговый комплекс изменяется в пре-
делах п

Рk  = 1,86…1,88; 
- удельный импульс тяги изменяется в 

пределах пуI . = 2880…3020 м/с. 
Для экспериментальной характеристи-

ки по составу топлива: 
- тяговый комплекс изменяется в пре-

делах п
Рk  = 1,86…1,88; 

- удельный импульс тяги изменяется в 
пределах пуI . = 2860…2970 м/с. 

 
 

 
Рис. 6. Характерные зависимости  

рабочих параметров ЖРДМТ от времени  
на номинальном режиме его работы:  

напряжения (а), давления в камере сгорания (б), 
тяги двигателя (в)  и  давления  

в вакуумной камере (г) 
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Рис. 7. Экспериментальные зависимости  
пустотного удельного импульса тяги Iу.п  

от давления компонентов топлива  
на входе рвхГ,О в двигатель:  

▲ – для  ЖРДМТ № 1;  □ – для ЖРДМТ № 2 
 

 
Рис. 8. Экспериментальные зависимости  

тягового комплекса в пустоте п
Рk  от давления 

компонентов топлива на входе рвхГ,О в двигатель:  
♦ – для ЖРДМТ № 1;  ○ – для ЖРДМТ № 2 

 

 
Рис. 9. Экспериментальные зависимости 
пустотного удельного импульса тяги  Iу.п  

от массового соотношения  
компонентов топлива km:  

▲ – для  ЖРДМТ № 1; □ – для ЖРДМТ № 2 
 

 
 

Рис. 10. Экспериментальные зависимости  
тягового комплекса в пустоте п

Рk  от массового 
соотношения компонентов топлива km:  

♦ – для ЖРДМТ  № 1;   ○ – для ЖРДМТ № 2 
 

При испытаниях ЖРДМТ № 2 для пер-
вой группы данных: 

- тяговый комплекс изменяется в пре-
делах п

Рk = 1,86…1,88; 

- удельный импульс тяги изменяется в 
пределах пуI .  = 2840…3010 м/с. 

Для второй группы данных: 
- тяговый комплекс изменяется в пре-

делах п
Рk  = 1,86…1,88; 

- удельный импульс тяги изменяется в 
пределах пуI . = 2890…2940 м/с. 

Значение п
Рk  = 1,87 можно считать 

экспериментально установленным для ис-
следованной конструкции ЖРДМТ с гео-
метрической степенью расширения сопла 

cF = 200 в рабочих диапазонах изменения 
определяющих величин.  

В качестве сравнения ЖРДМТ на 
компонентах топлива НДМГ и АТ с гео-
метрической степенью расширения сопла 

cF =(40…50) при прочих равных условиях 
для этой размерности двигателей имеет 
тяговый комплекс, равный п

Рk =1,78…1,79 
[3]. 

Отметим, что полученные результа-
ты испытаний ЖРДМТ № 1 и ЖРДМТ №2 
по большинству параметров в пределах 
точности измерений имеют практически 
одинаковые параметры на всех режимах 
работы двигателей. При этом искомый 
параметр испытуемых ЖРДМТ – тяговый 
комплекс двигателей, определённый в 
диапазоне входных давлений компонен-
тов топлива рвхГ,О = 1,2…2,2 МПа и массо-
вого соотношения компонентов топлива 
km = 1,5…2,0, одинаков для обоих двига-
телей на всех режимах программы испы-
таний и составляет значение, равное п

Рk  = 
(1,87 ± 0,01). 

Полученный разброс эксперимен-
тальных данных (рис. 7−10) не превышает 
заявленной точности измерений. 

Таким образом, тяговый комплекс 
при использовании в ЖРДМТ сопла с 
геометрической степенью расширения 

cF = 200 по сравнению с традиционной 
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геометрической степенью расширения 
cF = 40…50 больше на п

Рk∆   ~ 4,0 %.  
Удельный импульс тяги, зареги-

стрированный при испытаниях ЖРДМТ, 
имеет тенденцию к росту на режимах ра-
боты от минимальных к максимальным 
значениям давления компонентов топлива 
на входе в двигатель. По нашему мнению, 
с ростом давления компонентов топлива 
от рвхГ,О = 12 кг/см2 до рвхГ,О = 22 кг/см2 

(рис. 7 и 8) происходит интенсификация 
процессов жидкофазного взаимодействия 
самовоспламеняющихся компонентов 
топлива на стенке камеры за счёт увели-
чения перепада давления на форсунках и 
процессов в газовой фазе из-за увеличе-
ния давления и расходонапряжённости в 
камере сгорания. 

Изменение массового соотношения 
компонентов топлива также оказывает 
влияние на удельный импульс тяги 
ЖРДМТ (рис. 9 и 10). Увеличение по-
следнего при варьировании km объясняет-
ся ростом температуры продуктов сгора-
ния в этой области массового соотноше-
ния компонентов топлива (растущая ветвь 
зависимости Iун = f(km)). 

Отметим, что на непрерывном номи-
нальном режиме работы двигателя (рвхГ,О = 
15 кг/см2, km = 1,85) зарегистрированное 
по результатам испытаний двух ЖРДМТ 
значение удельного импульса составляет: 
Iун = (2940 ± 30) м/с. 

Представляет интерес сравнение ре-
зультатов определения основных пара-
метров ЖРДМТ с результатами термога-
зодинамического расчёта с учётом их не-
идеального протекания процессов [6], вы-
полненного с использованием программ-
ного комплекса SPPSPMX. Наиболее важ-
ные расчётные параметры ЖРДМТ при-
ведены в табл. 2. 

Не обсуждая в рамках статьи полу-
ченные расчётные данные по потерям 
энергии в сопле, выделим лишь два инте-
гральных параметра, представляющих 
определяющее значение для целей насто-
ящей работы. Это расчётный тяговый 
комплекс и удельный импульс тяги, опре-

делённые с учётом реальных процессов в 
камере сгорания и сопле. 

Экспериментально полученный 
удельный импульс тяги в пустоте на но-
минальном режиме коррелирует с расчёт-
ным: Iу.пэ = 2940 м/с   и   Iу.пр = 2919 м/с. 
Расхождение данных лежит в пределах 
погрешности экспериментального опре-
деления удельного импульса тяги. 

Различие расчётного тягового ком-
плекса (kp

р=1,852) и экспериментально 
определённого (kp

э=1,87) также укладыва-
ется в диапазон экспериментального 
определения п

Рk .  
Поэтому можно говорить о вполне 

удовлетворительном соответствии рас-
чётных и экспериментальных показателей 
основных параметров ЖРДМТ. 

Таким образом, в результате прове-
дённых теоретических и эксперименталь-
ных исследований определён уровень 
удельного импульса тяги в пустоте (тяго-
вого комплекса) ЖРДМТ номинальной 
тягой 50 Н с геометрической степенью 
расширения сопла Лаваля  aF = 200. Пока-
зано, что по сравнению с традиционной 
геометрической степенью расширения 
сопла aF = (40 - 50) можно получить уве-
личение тягового комплекса на п

Рk∆   ~  4,0 
% без изменения схемы смесеобразования 
ЖРДМТ. 
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ФГУП ГНПРКЦ «ЦСКБ-ПРОГРЕСС», г. Самара 

 
Разработан алгоритм полётной фотограмметрической калибровки оптико-электронной аппаратуры 

дистанционного зондирования Земли по звёздам с использованием фильтра Калмана в предположении, 
что ориентация КА в процессе съёмки звёздного неба известна с высокой точностью. Алгоритм разрабо-
тан с использованием только линейных величин, получаемых в результате проектирования звёздной 
сферы на фокальную плоскость.  

 
Дистанционное зондирование Земли, оптико-электронный преобразователь, оптико-электронная 

аппаратура, фильтр Калмана, главная точка изображения, матрица, объектив телескопа. 
 
В работе [1] решена задача оценива-

ния элементов внутреннего ориентирова-
ния (ЭВнО) оптико-электронной аппара-
туры (ОЭА) в предположении отсутствия 
относительного смещения матриц фото-
чувствительных приборов с зарядной свя-
зью (ФПЗС), что позволило применить 
метод наименьших квадратов. В работе 
[2] задача оценивания ЭВнО ОЭА по 
снимкам звёздного неба совмещена с оце-
ниванием смещений матриц ФПЗС.  

С целью повышения точности опре-
деления ЭВнО необходимо дополнитель-
но оценивать и учитывать для каждой 
матрицы ФПЗС, входящей в оптико-
электронный преобразователь (ОЭП), па-
раметры её смещения от заданного поло-
жения. Такими параметрами являются: 
две линейные координаты смещения её 
центра и угол поворота в фокальной плос-
кости. Таким образом, для каждой матри-
цы необходимо дополнительно оценивать 
три параметра. 

Применительно к космическому ап-
парату (КА) «Ресурс-П», имеющему в со-
ставе ОЭП 36 матриц ФПЗС, необходимо 
кроме шести параметров ЭВнО (две коор-
динаты главной точки изображения 
(ГТИ), три параметра дисторсии и фокус-
ное расстояние) дополнительно оценивать 
ещё 36х3=108 параметров матриц. Таким 

образом, для КА оценке подлежит расши-
ренный вектор состояния, содержащий 
114 параметров. 

Применение метода наименьших 
квадратов в этом случае сопряжено с 
большой длительностью вычислительного 
процесса, связанного с необходимостью 
обращать матрицу нормальных уравнений 
размерности 114×114. 

В работе разработана модель алго-
ритма оценивания искомого вектора со-
стояния на основе фильтра Калмана, не 
требующего обращения матрицы большой 
размерности. 

Модель алгоритма разработана в 
предположении, что ориентация КА при 
сканировании звёздного неба уточнена с 
высокой точностью ( '''' 52 − ) на основе 
послеполётной обработки информации, 
получаемой со звёздных датчиков, рабо-
тающих в режиме съёмки звёздного неба. 
Предполагается, что в соответствии с 
уточнёнными данными об ориентации пе-
ресчитаны координаты звёзд, измеренных 
по снимку звёздного неба. 

Пусть iS (i=1,2,…,n) – i-я экспониро-
ванная на каком-либо такте съёма инфор-
мация с ОЭП и опознанная звезда. Тогда 

[ ]Tiyixir ,=  – расчётный вектор направ-
ления на неё из начала визирной (прибор-
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ной) системы координат Oxyz ОЭА, Т- 
операция транспонирования. Координата 
xi этого вектора определяется по номеру 
матрицы ФПЗС, номеру столбца этой 
матрицы с экспонированной звездой, ли-
нейному размеру пикселя xd . Координата 
yi определяется положением считывающе-
го регистра матрицы ФПЗС с экспониро-
ванной звездой в системе координат Oxyz. 
В соответствии с рис.1 измеренный век-
тор ir

~  можно представить в виде следую-
щей суммы векторов: 

 
210~ iririririr ∆+∆++∆= .  

 

Здесь [ ]Tyxr 0,00 ∆∆=∆ определяет по-

ложение проекции на фокальную плос-
кость задней узловой точки объектива, 
называемой главной точкой изображения 
объектива ОЭА и обозначаемой буквой А. 

[ ]Tiii yxr ,=  определяет расчётное поло-
жение относительно ГТИ i-й экспониро-
ванной звезды iS  (здесь находилась бы i-я 
звезда, если бы все другие фотограммет-
рические параметры, кроме отклонения 

0r∆ , были равны нулю). Вектор 1ir∆  есть 
сумма двух векторов, отсчитываемых в 

меридианальном (по вектору ir ) направ-
лении: 
 

irirairairairair )6
7

4
5

2
3(11 +++=∆ . 

 

 
 

Рис. 1. Схема измерений 
 

Первый из них учитывает отклоне-
ние фотограмметрического фокусного 
расстояния от его паспортизованного зна-
чения f, а второй – величину меридиа-
нальной фотограмметрической дисторсии, 
аппроксимируемой полиномом нечётных 
степеней радиальной координаты ir , от-
считываемой от ГТИ ( 7531 ,,, aaaa –  малые  

величины, ir  – модуль  вектора ir ).  Век-

тор 2ir∆  учитывает линейные смещения 
центра i-й матрицы и её угловой поворот в 
фокальной плоскости. 

Запишем невязку – разность между 
измеренным и расчётным векторами 
направления на звезду iS : 

 

210
~

;~
~

~~

iririr
i

iyiy
ixix

iriri

∆+∆+∆=Θ∆












−
−

=−=Θ∆

, 

где ix~ , iy~  – измеренные по снимку коор-

динаты i-й звезды, ix , iy  –  её расчётные 
координаты. 

Следовательно, невязка определяет-
ся значениями фотограмметрических па-
раметров и при нулевых значениях этих 
параметров равна нулю. 

Постоянный вектор оцениваемых 
параметров в этом случае имеет вид: 

 
T

yxiiyix
yxaaaayx

q
,36,36,36,...,,,

,..,1,1,1,7,5,3,1,0,0
















∆∆∆∆∆∆
∆∆∆∆∆

=∆
ψψ

ψ
 

 
где ( ) −=∆Ψ∆∆ 36,...,2,1i,y,x iii  ли-
нейные и угловые смещения i-й матрицы 
ФПЗС, Т – знак операции транспонирова-
ния. 

Двумерный вектор невязок звёзд 
(отклонений от расчётных значений изме-
ренных координат звёзд относительно 
главной точки изображения) можно пред-
ставить в виде линейной функции иско-
мого вектора состояния: 
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Элементы матрицы производных iW  
размерности 2х114 являются функциями 
результатов измерений с номером j коор-
динат i-й звезды на j-м шаге работы филь-
тра: 
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В силу функциональной зависимо-

сти результатов измерений координат 
звёзд от смещения матриц в общем случае 
имеют место следующие соотношения:  
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где ( )−=λ 36,...,2,1ii координата звезды 
вдоль считывающего регистра i-й матри-
цы ФПЗС, отсчитываемая относительно 
центра матрицы. 

В этих соотношениях i-й момент 
времени определяется моментом реги-
страции хотя бы одной iS  звезды какой-
либо матрицей ФПЗС. При этом значения 
производных матрицы iW  для данной 
матрицы ФПЗС имеют приведённые зна-
чения. Значения производных для других 
матриц ФПЗС, которые не регистрировали 

звёзд, принимаются на i-м шаге равными 
нулю.  

Метод Калмана сводится к следую-
щей последовательности шагов вычисле-
ний: 
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Здесь −iP  оптимальный весовой 
вектор, для вычисления которого образу-
ется матрица размерности 2x2; −Θ∆ i

~
 

двумерный вектор невязок звёзд; −iqK ,  

корреляционная матрица погрешностей 
оценок, уточняемая на каждом шаге рабо-
ты фильтра; θK  - матрица  погрешностей 
измерений координат х и у звёзд на сним-
ке звёздного неба. 
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В качестве начального значения 
оцениваемого вектора состояния q∆ , как 
правило, принимается нулевой вектор. 
Начальное значение корреляционной мат-
рицы погрешностей оценок принимается в 
виде диагональной матрицы, диагональ-
ные элементы которой равны дисперсиям 
погрешностей знания параметров вектора 
состояния. 

Для моделирования изложенной за-
дачи была составлена и отлажена про-
грамма на ПЭВМ. 

Результаты моделирования алгорит-
ма определения ЭВнО ОЭА ДЗЗ по звёз-
дам с помощью фильтра Калмана приве-
дены на рис. 2-6. 

В процессе моделирования оценива-
лась погрешность определения оценивае-

мых параметров в зависимости от количе-
ства N зарегистрированных звёзд  и сред-
неквадратической величины σ  погреш-
ности измерений координат звёзд в фо-
кальной плоскости оптико-электронной 
аппаратуры, вызванной погрешностями 
ориентации изделия по всем трём осям. В 
качестве погрешности оценки параметра 
принималось среднеквадратическое от-
клонение, полученное из диагонального 
элемента корреляционной матрицы iqK , , 

соответствующего оцениваемому пара-
метру. 

На рис. 4, 5 и 6 в качестве N прини-
малось количество звёзд, зарегистриро-
ванных одной матрицей ФПЗС. 

 

 
 

Рис. 2. Результаты оценивания координат ГТИ 00 , yx ∆∆  
 

 
Рис. 3. Результаты оценивания коэффициента фокусного расстояния а1   

и коэффициента дисторсии а3 
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Рис. 4. Результаты оценивания коэффициентов дисторсии а5, а7 

 
 

 
 

Рис. 5. Результаты оценивания величин линейных смещений матриц ФПЗС 
 
 
 

 
Рис. 6. Результаты оценивания величин углов поворота матриц ФПЗС 
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В результате моделирования установ-
лено:  

− на результаты оценок существенно 
влияют погрешности знания ориентации КА 
в инерциальном пространстве;  

− для оценивания параметров, опреде-
ляющих положение матриц ФПЗС, необхо-
димо от 20 до 30 звёзд на одну матрицу;  

− оценивание координат положения 
ГТИ производится при наличии 60-80 звёзд;  

− для оценивания фокусного расстояния 
и параметров дисторсии достаточно 80-100 
звёзд. 

Важно отметить, что возможность оце-
нивания координат главной точки изображе-
ния связана с возможностью эквивалентного 
представления этих координат систематиче-

скими погрешностями ориентации КА по 
двум каналам: тангажа и крена. 
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An algorithm of flight photogrammetric calibration of electrooptical equipment for stellar Earth remote sensing 
using the Kalman filter is developed assuming that the vehicle orientation in the course of the sky survey is known with 
split-hair accuracy. The algorithm is developed using only the linear magnitudes obtained as a result of projecting the 
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В статье представлена существующая технология контроля монтажей и испытаний сборочно-

защитных блоков ракет-носителей среднего класса. Сформулированы требования к проектируемым ав-
томатизированным системам контроля монтажей и испытаний сборочно-защитных блоков ракет-
носителей среднего класса. Представлены общие сведения о микропроцессорной автоматизированной 
системе контроля «МАСКА» и возможности её применения для испытаний электротехнического обору-
дования сборочно-защитных блоков ракет-носителей.  

 
Тензорный анализ, головной обтекатель, сборочно-защитный блок, аппаратура контроля цели, 

техническая диагностика, обобщённый объект. 
 
 
Требования к безопасности полётов 

ракет-носителей, увеличение числа запус-
ков в космос, внедрение нового поколения 
бортовых систем на основе ЭВМ суще-
ственно увеличивают сложность электро-
технического оборудования (ЭТО) ракет-
носителей (РН).  

Многообразие и сложность процес-
сов изготовления ЭТО РН обусловили 
широкое применение контрольно-
испытательных операций.  

Задачи испытаний РН решаются 
предприятием-изготовителем на участке 
контрольных испытаний (контрольно-
испытательной станции) (КИС). Совмест-
но с испытаниями РН проводятся испыта-
ния и сборочно-защитных блоков (СЗБ). 

СЗБ есть совокупность технических 
устройств, предназначенных для кон-
структивной и функциональной связи 
космического аппарата (КА) или состав-
ных частей космической головной части с 
РН, их защиты от тепловых нагрузок при 
прохождении РН плотных слоёв атмосфе-
ры, а также стыковки составных частей 
космической головной части между со-
бой.  

Рассматривая в качестве примера 
СЗБ РН семейства «Союз», следует отме-
тить, что типов СЗБ имеется множество. 
Это связано с тем, что под каждый тип КА 
разрабатывается отдельный СЗБ, отвеча-
ющий требованиям объекта по безопасно-
сти, защищённости, температурному ре-
жиму и т.д. Одним из самых сложных в 
производстве и эксплуатации является 
СЗБ КА «Союз-ТМА» (11С517А3) (для 
пилотируемых космических полётов).  

Сложность данного объекта (рис. 1) 
обусловлена наличием системы аварийно-
го спасения (САС), которая обеспечивает 
спасение экипажа в случае нештатной си-
туации. Комплект приборов САС и двига-
тельная установка (ДУ) САС монтируют-
ся на технической позиции, а на предпри-
ятии-изготовителе монтируется только 
бортовая кабельная сеть (БКС), контакт-
ные датчики, пиротехнические средства 
(ПС), телеметрические датчики. 
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Рис. 1. Сборочно-защитный блок 11С517А3 
 
В процессе испытаний СЗБ 

11С517А3, согласно ОСТ 134-1040-2005, 
ГОСТ РВ15307-2002 необходимо прокон-
тролировать правильность электрических 
соединений, убедиться в отсутствии ко-
ротких замыканий (ложных перемычек) и 
ложных адресов в комбинации из ранее 
рассмотренных случаев; определить элек-
трическое сопротивление изоляции; про-
верить: правильность срабатывания кон-
тактных датчиков, омическое сопротивле-
ние ПС и их цепей, отсутствие сообщения 
цепей ПС с корпусом изделия и между 
собой. Испытания СЗБ 11С517А3 на заво-
де-изготовителе, согласно инструкции 
11С517А3 0000-0 ПМ-53 проводятся в 
ручном варианте контроля. Так, для про-
верки правильности электрических соеди-
нений и отсутствия ложных перемычек 
применяются ответные электрические со-
единители, к хвостовикам которых при-
кладываются щупы контрольных прибо-
ров (мультиметр, мегаомметр). Проверка 
сопротивления изоляции производится 
автоматизированным  пультом контроля, 
в основе работы которого лежит шаговый 
двигатель. Проверка ПС и их цепей осу-
ществляется током малой величины с 
пульта проверки ПС, цепи выбираются 
вручную с помощью переключателей 
пульта.  

В процессе испытаний задействова-
но около 50 проверочных точек (соедини-
телей БКС). Процесс испытаний  фактиче-
ски разделён на операции по сборке испы-

тательной схемы и измерительные опера-
ции, выполняемые вручную, что увеличи-
вает риск ошибок. Данная методика про-
верок и испытательное оборудование тре-
буют большого числа исполнителей (оп-
тимальный состав испытательного расчёта 
4-5 человек), вследствие чего увеличива-
ется время испытаний (до трёх рабочих 
смен), стоимость испытаний и СЗБ в це-
лом. 

Создание РН «Союз-2» путём глубо-
кой модернизации РН «Союз-У»; переход 
от аналого-релейной системы управления 
к цифровой привёл к изменению методо-
логии испытаний. Наземное проверочное 
оборудование РН «Союз-2» позволяет 
проводить испытания в автоматическом 
режиме, где оценку правильности работы 
систем производит ЭВМ, в отличие от ав-
томатизированных испытаний РН «Союз-
У», где аналогичное решение принимает 
оператор. В комплект наземного оборудо-
вания для испытаний РН «Союз-2 (разра-
ботчик – НПО автоматики имени акаде-
мика Н.А. Семихатова) входит и аппара-
тура контроля цепей (АКЦ), которая поз-
воляет проводить проверку: целостности 
цепей БКС, сопротивления изоляции це-
пей БКС, разобщения цепей БКС в авто-
матическом режиме, а также проверку 
ПС. Конструктивно комплект представля-
ет собой ЭВМ, периферийные устройства, 
прибор контроля цепей, комплект кабелей 
и заглушек для подключения к БКС испы-
туемого изделия. АКЦ смонтирована на 
подвижной тележке, которая позволяет 
перемещать её в пределах участка испы-
таний. 

Для РН «Союз-2» были разработаны 
и начали производиться новые СЗБ, кото-
рые не применяются на РН «Союз-У». 
Данные СЗБ испытываются комплектом 
АКЦ, что существенно упростило процесс 
испытаний и уменьшило время испыта-
ний. Однако жёсткая структура програм-
мы проверки, не позволяющая вносить 
изменения в программу проверки на 
уровне испытателя, необходимость от-
дельного комплекта кабелей, заглушек, 
приспособлений для каждого типа объек-
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тов испытаний существенно снижают, а в 
некоторых случаях и сводят на нет все 
преимущества автоматической проверки. 
Например, после выявления замечаний в 
процессе испытаний, их анализа и устра-
нения необходимо повторять проверку в 
полном объёме, а не только той цепи, в 
которой было выявлено замечание. В слу-
чае, например, проверок ПС это ведёт к  
излишним стыковкам и расстыковкам со-
единителей БКС, что требует дополни-
тельных временных затрат и увеличивает 
вероятность повреждения соединителей 
БКС. Необходимость в комплекте испыта-
тельных кабелей и приспособлений для 
каждого объекта испытаний существенно 
увеличивает стоимость изделия в целом и 
затрудняет разработку новых СЗБ по эко-
номическим соображениям. Также следу-
ет учесть и недостаточную скорость про-
ведения измерений параметров БКС. АКЦ 
производит трёхкратное измерение элек-
трических параметров (сопротивление це-
пи, сопротивление изоляции цепи относи-
тельно корпуса и между собой) в течение 
2,4 секунды, что сопоставимо по скорости 
с измерением вручную опытным исполни-
телем. Данный недостаток связан как с 
устаревшим программным обеспечением, 
так и с аналоговой структурой прибора 
контроля цепей. 

Для снижения трудозатрат на кон-
троль и испытания ЭТО РН и СЗБ необ-
ходимо создание  новых автоматических 
универсальных средств контроля и испы-
таний, выполняющих широкий круг задач 
контроля со многими типами объектов, с 
гибкой структурой программ контроля  на 
уровне исполнителя (с возможностью из-
менять объём, последовательность, эта-
лонные параметры проверки в процессе 
испытаний объектов контроля). Автома-
тизация работ должна быть основана на 
формализации и разработке строгих мето-
дов решения задач технической диагно-
стики. Одним из главных моментов в ре-
шении этих задач является разработка до-
статочно гибкой, чтобы её можно было 
применять к различным устройствам  и 
системам, математической модели реаль-

ных устройств и систем бортового обору-
дования, охватывающих широкий спектр 
изделий, находящихся в производстве, 
или опытных образцов. 

Длительное время технология кон-
троля и испытаний ЭТО РН не имела до-
статочной теоретической базы и развива-
лась на основе экспериментальных иссле-
дований. Отставание теории от практики 
объясняется исключительной сложностью 
получения формализованного описания 
технологических процессов. Поскольку 
оптимизационные задачи в технологии 
включают большое количество искомых 
взаимосвязанных параметров, то количе-
ство переменных, рассматриваемых при 
анализе технологических процессов, 
настолько велико, что уравнения, связы-
вающие их, трудно разрешимы. 

Данные затруднения решены в [1] 
путём геометрического представления 
физических проблем технологии и совре-
менной вычислительной техники. Исполь-
зование в качестве общей базы для реше-
ния задач теории контроля и испытаний 
ЭТО РН тензорного анализа и тензорной 
методологии  [2] позволяет развить доста-
точно эффективную теорию для двух ос-
новных задач технологии производства 
ЭТО РН – задачи проектирования техно-
логического процесса монтажа и задачи 
контроля и испытаний. 

В общем случае, любой объект или 
система ЭТО РН представляется сетью 
для передачи и преобразования электри-
ческих сигналов, т.е. технической струк-
турой, состоящей из электрических 
устройств (электрожгуты, распредели-
тельные коробки и т.д.), соединяющих  
определённые точки элементов этой 
структуры. Объект или система ЭТО РН 
представляется  в виде n-мерной матрицы, 
тензора преобразования и формулы пре-
образования (уравнения). Затем происхо-
дит анализ объекта, целью которого явля-
ется определение тензора преобразования 
тока, проходящего через сеть. 

Постановка и решение задач кон-
троля и диагностики сложных систем до-
статочно полно освещены в [3], а общий 
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метод синтеза тестовой информации даёт 
тензорная методология [2]. Результатом 
синтеза тестовой информации является 
функция для каждой цепи объекта, из ко-
торых и строится программа контроля, т.е. 
тестовая последовательность, которая 
позволяет обнаружить все виды неис-
правностей. 

После получения тестовой последо-
вательности необходимо минимизировать 
объём тестовой информации, т.к. набор 
тестов может быть обширен и, как след-
ствие, программа контроля будет длин-
ной, что приведёт к значительным вре-
менным затратам на контроль состояния 
объектов и систем. Вопросы минимизации 
тестовой информации достаточно полно 
рассмотрены в [1, 3]. 

В настоящее время на основе выше-
изложенной теории в НИЛ-36 СГАУ раз-

работана микропроцессорная автоматизи-
рованная система контроля авионики – 
«МАСКА». Система «МАСКА» является 
диагностическим комплексом контроль-
но-измерительной аппаратуры. Это авто-
матический комплекс средств контроля, 
диагностики и прогнозирования состоя-
ния сложных систем бортового оборудо-
вания воздушных судов (ВС) и ракетно-
космической техники (РКТ) на основе но-
вых CAN-технологий с использованием 
уникальных программно-аппаратных си-
муляторов, анализаторов и контрольно-
измерительных приборов на базе PXI в 
программной среде LabVIEW. Примене-
ние системы МАСКА занимает неболь-
шие сроки и поэтому определяет её как 
перспективную и быстро внедряемую. 

Один из вариантов её функциональ-
ной схемы приведён на рис.2. 

 

 
 

Рис. 2. Схема функциональная системы «МАСКА» 
 

Основой взаимодействия информа-
ционных потоков и технических средств 
системы МАСКА является информацион-
ная база данных по всему комплексу элек-

трооборудования ВС РКТ, включающая 
инструментарий для формирования рабо-
чих файлов для различных задач, возни-
кающих при изготовлении и эксплуатации  
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бортового радиоэлектронного оборудова-
ния, пилотажно-навигационного комплек-
са, токораспределительных систем и элек-
тросборок. Исходными документами для 
заполнения и ведения базы данных  явля-
ются  конструкторская, технологическая и 
эксплуатационная документация, а также 
документы, вносящие   изменения, кор-
рекцию и доработку документации. Фор-
мирование файлов базы данных ведётся 
непосредственно с первичных исходных 
документов. 

Технические средства системы 
«МАСКА» благодаря использованию вы-
сокопроизводительного электронного 
оборудования и интерфейсу информаци-
онного обмена ARINC-429 обеспечивают 
высокую скорость измерений. Например, 
время измерения параметров одной элек-
трической цепи составляет 15 миллисе-
кунд.  

Применение системы «МАСКА» для 
испытаний СЗБ КА «Союз-ТМА» позво-
лит опробовать новейшее испытательное 

оборудование в ракетно-космической тех-
нике, а также существенно снизит время, 
стоимость и трудоёмкость испытаний.  
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Предложена методика расчёта распределения потенциалов на основе использования триангуляци-

онного метода аппроксимации поверхностей, метода площадок и аналитического нахождения элементов 
матрицы кулоновского взаимодействия. Полученные результаты имеют хорошую сходимость с экспери-
ментами по исследованию процессов электризации на малом космическом аппарате "АИСТ". 

 
Триангуляция, собственная ёмкость, метод интегральных уравнений, космический аппарат, 

электризация. 
 

Введение 
Взаимодействие космического аппа-

рата (КА) с окружающей космической 
плазмой имеет большое научное значение 
[1], поскольку оно позволяет определить 
свойства и состав плазмы, и, кроме того, 
плазма является одним из вредных факто-
ров воздействия космического простран-
ства на КА. В результате эта проблема 
имеет как научное, так и прикладное зна-
чение [2, 3]. 

В настоящее время существуют не-
сколько методик математического моде-
лирования электризации КА [4]. Эти ме-
тодики основаны на различных методах 
аппроксимации поверхности и таких ма-
тематических методах, как метод инте-
гральных уравнений (МИУ), называемый 
также методом граничных элементов, или 
метод конечных элементов (МКЭ). Эти 
математические методы имеют свои пре-
имущества и недостатки, они применяют-
ся в зависимости от высоты орбит КА и, 
следовательно, в зависимости от свойств 
окружающей КА плазмы. Хотя для уни-
фикации математического обеспечения 
возможно применение МИУ для проведе-
ния анализа электризации как высокоор-
битальных, так и низкоорбитальных КА. 

Данный метод пространственного 
распределения потенциала описывается 
следующим соотношением [4]: 

,'
'
)'()( dS

rr
rrU

S
∫ −

=
σ

                                   (1) 

 
где )(rU  − пространственное распреде-
ление потенциала; )'(rσ  − относительная 
плотность поверхностного заряда; )'(rρ  
− распределение пространственного заря-
да в окружающем КА пространстве; 'r  − 
радиус-вектор центра тяжести i-го эле-
мента поверхности КА. 

Для численного решения данного 
интегрального уравнения относительно 
σ(r) необходимо разбить поверхность КА 
на элементы, в качестве которых удобно 
использовать треугольники. Плотность 
поверхностного заряда σi на каждом эле-
менте считается постоянной, и, следова-
тельно, интегральное уравнение сводится 
к системе линейных уравнений относи-
тельно плотности зарядов элементов σi: 

 

,*∑ =
j

iimn UA σ                                     (2) 

где mnA  − матрица кулоновского взаи-

модействия; 
*
iU  − эффективный потен-

циал поверхности i-го элемента. 
Искомым решением этой системы 

является матрица взаимных ёмкостей 
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элементов поверхности КА Сmn, которая 
является обратной к матрице Amn, опреде-
ляемой уравнением [4]: 

 

∫ −
=

iS i

i
mn rr

dSA
0 ,                                 (3) 

где r0 − радиус-вектор центр тяжести i-го 
треугольника; интегрирование по пере-
менной ri ведётся по площади треуголь-
ника. Диагональные элементы этой мат-
рицы имеют особенность при ji rr = , в 
результате которой уравнения типа (3) 
называются уравнениями Фредгольма 
первого рода. 

 

Методика расчёта  
собственной ёмкости пластинки 
При нахождении матрицы взаимных 

ёмкостей элементов поверхности КА 
необходимо решать уравнение Фредголь-
ма, которое не имеет численного решения, 
т.к. ядро данного интегрального уравне-
ния обращается в бесконечность в области 
интегрирования. В связи с этим авторами 
предложена методика, основанная на су-

ществующем аналитическом методе рас-
чёта собственной ёмкости [5]. Данный ме-
тод нахождения собственной ёмкости 
сводится к аппроксимации плоской по-
верхности квадратной сеткой со стороной 
a и решению интеграла вида [5]: 
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где x1 и y1 − координаты центра масс эле-
мента квадратной сетки. 

Для применения данного метода 
нахождения собственной ёмкости необхо-
димо аппроксимировать поверхность КА 
треугольной сеткой. 

Аппроксимация прямоугольной пла-
стинки производится следующим обра-
зом. 

Разбиваем плоскость на прямо-
угольники с координатами (xi, yi). Каждый 
прямоугольник разбиваем на две части 
отрезком (рис. 1) с уравнением, преобра-
зованным к виду: 
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Рис. 1. Аппроксимация прямоугольной пластинки 
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Находим пределы интегрирования 
при условии: 

- центр масс треугольника (xTi, yTi) 
лежит выше гипотенузы треугольника. 
Тогда интеграл (3) примет вид: 
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- центр масс треугольника (xi, yi) ле-

жит ниже гипотенузы треугольника.  
 
 

Тогда интеграл примет вид: 
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(7) 

Произведём следующие замены в 
уравнении (7): 

 
С=х-xТi, D=y-yТi, dD=dy 

и получим с учётом изменения области 
интегрирования уравнения следующее 
уравнение: 
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В результате интегрирования (8) получаем разницу интегралов 
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Преобразуем натуральные логарифмы в уравнении (9) в обратные тригонометри-

ческие функции [6] и произведём замену ByTi = B−yTi:  
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Подставим (10) и (11) в (9) и получим 
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Для решения первого интеграла в уравнении (12) произведём замену: t=x−xTi, 

dt=dx, M=A⋅xTi+ByTi и преобразуем пределы интегрирования.  
Решением интеграла будет 
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Преобразуем (13) к виду: 
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Преобразуем подкоренное выражение из уравнения (14): 
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Часть выражения (15) можно преобразовать в квадрат суммы: 
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Тогда подкоренное выражение в уравнении (14) будет иметь вид: 
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Уравнение (14) преобразуем к виду: 

( )
.

1

2ln

ln

1
2

2222

2





































+
+

+







++++++

+
+






 +

A

tAtMAMtAtAM

A

M
t

MAtArcsht

           (18) 

 
Для преобразования натурального логарифма к обратной гиперболической функ-

ции приведём уравнение (18) к следующему виду: 
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Заменим часть уравнения (19) на 
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Окончательно после подстановки (20) в (19) с учётом обратных преобразований 
получим 

( )

( )
.

1

2
ln

1

1

2

2

2

Tixix

Tixix

TiyTi

TiyTi

TiyTi

TiyTiTiyTi

A

BAx

BAx
tAtBAxA

Arcsh

A

BAx
t

BAxAt
Arcsht

−+

−




































+

+
+

+













+

+++

+

+
+









 ++

         (21) 

Решение второго интеграла уравнения (12) будет иметь вид: 
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Окончательное выражение матрицы взаимных ёмкостей элементов поверхности 
КА выглядит следующим образом: 
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(23) 
Выражение (23) позволяет рассчи-

тать матрицу взаимных ёмкостей элемен-
тов плоской поверхности. Матрица явля-
ется решением системы линейных урав-
нений, позволяющих получить плотность 
поверхностного заряда (потенциал) по-
верхности. При другом методе триангуля-
ции поверхности (аппроксимации поверх-
ности треугольниками другой формы) [7] 

и, следовательно, других пределах инте-
грирования, возможно рассчитать потен-
циал поверхности элементов более слож-
ной формы, например, поверхности КА. 

В качестве примера проведён расчёт 
потенциалов для плоского элемента кон-
струкции КА (солнечной батареи). Полу-
чена следующая матрица собственных 
ёмкостей: 

 
2.407 0.960 0.519 0.365 0.508 0.724 0.367 0.347 
0.960 2.407 0.724 0.508 0.365 0.519 0.347 0.367 
0.508 0.724 2.407 0.960 0.353 0.532 0.508 0.724 
0.365 0.519 0.960 2.407 0.264 0.350 0.365 0.519 
0.519 0.365 0.347 0.264 2.407 0.960 0.519 0.365 
0.724 0.508 0.532 0.353 0.960 2.407 0.724 0.508 
0.367 0.347 0.519 0.365 0.508 0.724 2.407 0.960 
0.347 0.367 0.724 0.508 0.365 0.519 0.960 2.407 
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В результате получаем следующее 
распределение потенциала поверхности 
плоского элемента КА (рис. 2). 

 
Рис. 2. Распределение собственных потенциалов 

элементов поверхности КА 
 
В примере при расчёте шаг сетки со-

ставлял 0,05 м и суммарный потенциал на 
пластинке составил 32,8 В. При пересчёте 
на реальную солнечную батарею, напри-
мер с площадью 2 м2, потенциал составит 
3280В. Расчёт был проведён для условий 
функционирования КА в диапазоне высот 
550-600 км. 

 
Выводы 

1. Предложенная методика, осно-
ванная на аналитическом решении инте-
грального уравнения Фредгольма первого 
рода, позволяет получить матрицу соб-
ственных ёмкостей элементов КА, приме-
няемую для расчёта значения потенциалов 
поверхностей КА различной геометриче-
ской формы, что позволяет повысить точ-
ность и скорость вычислений методом ин-
тегральных уравнений. 

2. Данная методика позволяет 
определить потенциал поверхности не 
только КА, но и рассчитать собственную 
ёмкость бесконтактных ёмкостных датчи-
ков или определить потенциал исследуе-
мых в ускорители частиц образцов мате-
риалов. 

3. Измеренные потенциалы по-
верхности МКА «АИСТ» имеют хорошее 
совпадение с результатами, полученными 
в ходе моделирования. 
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The paper presents a methodology for calculating distribution of potentials based on the triangulation 

method of plane approximation, surface method and analytical determination of the matrix elements of Coulomb 
interaction. The results obtained demonstrate good agreement with the experiments on the electrization process 
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Представлен анализ баланса давлений в полостях пневмопривода наземного пускового устройства 
(НПУ, катапульты). Предложен метод оптимизации динамических характеристик НПУ путём подбора 
закона противодавления, который позволяет получить постоянный закон тягового усилия. Получен оп-
тимальный диаметр проходного сечения клапана сброса давления в результате однопараметрического 
решения вариационной задачи. Представлены динамические характеристики исследуемых конфигураций 
катапульт и произведена оценка их динамических характеристик. 

 
Наземная катапульта, беспилотный летательный аппарат, клапан сброса давления, тяговое 

усилие, вариационная задача. 
 

Введение 
Одно из основных условий оптими-

зации динамических характеристик 
наземных пусковых устройств (НПУ, ка-
тапульт) беспилотных летательных аппа-
ратов (БЛА) состоит в обеспечении по-
стоянства перегрузки в процессе старта. В 
классе НПУ, приводимых в действие им-
пульсными тепловыми машинами (ИТМ), 
это условие может быть реализовано либо 
за счёт адаптивной характеристики 
трансмиссии, либо путём соответствую-
щей организации газодинамического про-
цесса в рабочем цилиндре. 

Являясь механической составляю-
щей НПУ, трансмиссия занимает значи-
тельную долю в общей массе конструкции 
и её габариты прямо пропорциональны 
энергетическим возможностям привода. 
Модернизация трансмиссии путём 
настройки на постоянный закон передачи 
тягового усилия не всегда целесообразна, 
т.к. влечёт за собой ещё большее увеличе-
ние массы всей конструкции, что негатив-
но сказывается на характеристиках ком-
пактности и мобильности НПУ. 

Преобразование тяги в результате 
газодинамической настройки может быть 
эффективно реализовано путём воздей-
ствия на составляющие, действующие в 
противоположном направлении главного 

вектора силы. В области артиллерийского 
стрелково-пушечного вооружения про-
блема преобразования передаваемого 
усилия успешно решена с помощью раз-
личных амортизаторов, демпферов, тор-
мозов и т.д. [1]. 

Принцип действия данных 
устройств заключается в создании силы 
сопротивления ( )xR  основному усилию 

( )xF , которая преобразуется в результи-
рующее усилие в виде разности 

( ) ( ) ( )xRxFxP −= . В зависимости от 
назначения устройства и преследуемых 
целей представляется возможным полу-
чить результирующее усилие любого вида 
путём подбора соответствующего закона 
сопротивления ( )xR . Этот опыт, направ-
ленный на получение оптимальных харак-
теристик классических ИТМ, может быть 
успешно транслирован в область систем 
низкой баллистики, к которым относятся 
катапульты. 

В статье рассмотрен способ влияния 
на динамические характеристики привода 
НПУ путём воздействия на силовой ба-
ланс ведущего звена (поршня) за счёт со-
здания дополнительного сопротивления с 
целью получения закона тягового усилия, 
близкого к постоянному. Изложенный ма-
териал структурно дополняет комплекс 
мероприятий по приданию постоянного 
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тягового усилия привода в рамках метода 
оптимизации динамических характери-
стик НПУ [2]. 
 

Принцип настройки привода 
Большинство ИТМ наземных ката-

пульт реализуется в виде пневматического 
линейного двигателя двустороннего дей-
ствия с односторонним штоком (рис. 1). 
Для возврата в исходное положение по-
движных звеньев ИТМ и создания усилия 
натяжения троса НПУ используется пода-
ча газа в запоршневое пространство с по-
мощью золотникового распределителя 
(ЗРМ). В момент старта для быстрого 
опорожнения полости за поршнем ис-
пользуют клапаны быстрого сброса дав-
ления (КС), эффективность которых зави-

сит от подбора величины проходного се-
чения. 

Для решения задачи настройки НПУ 
не требуется принципиально новых 
средств моделирования, т.к. конфигура-
ция не имеет принципиальных отличий от 
классического пневмопривода. Необхо-
димый для этого инструментарий с доста-
точной полнотой представлен в виде уни-
версальной технологии численного моде-
лирования НПУ [3]. На рис. 2 изображена 
расчётная область нестационарной газоте-
рмодинамической 3D модели пневмопри-
вода НПУ разрешением 24×24×170 ячеек 
и пространственным шагом 0,005 м. 

Расчёты проводились на базе про-
граммного комплекса, разработанного в 
среде программирования Compaq Visual 
Fortran. 

 

  
Рис. 1. Принципиальная пневмосхема катапульты: 

ОК – обратный клапан; Р – ресивер;  
ЭК – электрокран;  РК – ручной кран;  
ЗРМ – золотниковый распределитель  

механический; КС – клапан сброса давления;  
ЦР – цилиндр рабочий; М1, М2 – манометры 

Рис. 2. Сеточное отображение  
объекта исследования в расчётной области:  

1 – контрольный объём; 2 – свободные границы;  
3 – распределённые особенности;  

4 – импортируемый твёрдотельный образ  
объекта; 5 – подвижные звенья системы;  

6 – начальное состояние 
 

В классическом пневматическом ли-
нейном двигателе клапан быстрого сброса 
давления понижает противодавление до 
уровня атмосферного ( ) атмpxpП 10 == , 
в результате чего результирующее давле-
ние выражается эквидистантой к давле-
нию расширения (рис. 3): 
 

( ) ( ) 0pxpxp Р −= .            (1) 
 

Отсюда тривиальным является 
утверждение, что для получения постоян-
ного значения результирующего давления 

( )xp  необходимо, чтобы противодавление 
было эквидистантно давлению расшире-
ния (рис. 4): 

 

( ) ( ) ( ) constxpxpxp ПР ==− .          (2) 
 

Такой закон сопротивления выража-
ется в виде разности давления расшире-
ния на каждом временном слое ( )xpР  и 
значением в конце рабочего цикла ( )LpP  
с учётом атмосферного давления 

атмp 10 =  (рис. 4): 
 

( ) ( ) ( ) 0pLpxpxp PРП +−= .           (3) 
 

Таким образом, пространство за 
поршнем играет роль демпфирующей ка-
меры, интегрированной в единый рабочий 
цилиндр. 
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Рис. 3. Баланс давлений  

в классическом пневмоприводе 
Рис. 4. Баланс давлений в пневмоприводе  
с сопротивляющейся воздушной полостью 

 
Постановка  

задачи оптимизации  
Диаметр проходного сечения клапа-

на сброса давления КСd  при прочих рав-
ных условиях однозначно определяет за-
кон истечения воздуха из запоршневого 
пространства и поэтому единственным 
образом устанавливает зависимость изме-
нения противодавления ( )xpП . 

Таким образом, задача оптимизации 
НПУ сводится к отысканию такой вели-
чины проходного сечения клапана сброса 
давления КСd , при которой функционал 
длины направляющей ( )LJ  приобретает 
минимальное значение с областью опре-
деления ( )JDL ∈  [4]: 

 
( ) ( )

( )JDL
КС LJinfdJ

∈
= .            (4) 

 
В приведённой формулировке вари-

ационная задача (4) имеет дополнитель-
ные ограничения по стартовой перегрузке, 
минимальному диаметру клапана и 
начальному уровню давления ВАД: 

 
( ) допXX nxn ≤ ; 

крКСКС dd ≤ ; 

( ) допxр pxp ≤
=0

, 

 
где допXn  – предельно допустимый уро-
вень стартовой перегрузки; крКСd  – кри-
тический диаметр сечения, при котором 
скорость истечения приближается к зву-
ковой; допp  – предельно допустимый уро-

вень давления в ВАД, установленный ор-
ганами Котлонадзора. 

Поиск оптимальных значений диа-
метра клапана проводился в несколько 
итераций с шагом 0,001 м (табл. 1) и по-
следующим нормированием полученного 
тягового усилия согласно культивируе-
мому методу [3] с помощью коэффициен-
та полноты циклограммы тяги (КПЦТ), а 
также оценки начальной скорости БЛА. 

Анализ показывает, что оптималь-
ной является конфигурация НПУ с диа-
метром клапана сброса давления 0,27 
дюймов (табл. 1, третья итерация), т.к. 
при этом имеется необходимая скорость 
ввода в полёт БЛА ( с

мVmin 22= ) и со-

храняется достаточно высокое значение 
КПЦТ. Уменьшение диаметра клапана 
ниже 0,23 дюймов (четвёртая – шестая 
итерации) ведёт к забросу тягового усилия 
в начальный момент времени выше допу-
стимого значения gn допX 4= . 
 

Оптимальная конфигурация  
катапульты 

Полученные в результате каждого 
приближения интегральные характери-
стики привода, а также динамические ха-
рактеристики НПУ изображены на  
рис. 5-8. 

Закон перегрузки отличается от иде-
ального постоянного ( ) constxnX =  и име-
ет незначительный заброс в начале разго-
на (рис. 5, четвёртая – шестая итерации). 
Однако удаётся компенсировать падение 
перегрузки в конце рабочего цикла ката-
пульты. 
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В результате оптимизации НПУ уда-
ётся получить практически линейный за-
кон набора скорости БЛА (рис. 6, третья 
итерация) и сократить участок разгона на 
30% при гарантии достижения минималь-
ной скорости ввода в полёт БЛА. 

Кривые изменения давления расши-
рения и сопротивления, соответствующие 
третьей итерации, эквидистантны (рис. 7), 
что делает закон изменения стартовой пе-
регрузки наиболее близким к постоянно-
му. 

С уменьшением диаметра клапана 
сброса давления истечение газа в конце 
разгона происходит быстрее (рис. 8, чет-
вёртая – шестая итерации), что приводит к 
быстрому падению тяги. 

 
Анализ физических полей  

пневмопривода 
На рис. 9 представлен фазовый срез 

рабочего процесса на одной из итераций 
пневматической катапульты с демпфиру-
ющей камерой в конечный момент време-
ни в виде карт физических полей основ-
ных параметров и интегральных характе-
ристик. 

Низкая дифференциация карт давле-
ния даёт основания судить об однородно-
сти физических полей в основной полости 
и запоршневом пространстве ИТМ, что 
свидетельствует о низкой интенсивности 
волнового процесса. 

 
Таблица 1. Результаты однопараметрического метода оптимизации НПУ 

№ п/п Параметр Итерация 
0 1 2 3 4 5 6 

1 Диаметр, м / дюйм >0,5 0,38 0,31 0,27 0,23 0,19 0,15 
2 КПЦТ 0,57 0,69 0,76 0,81 0,85 0,87 0,89 
3 Скорость схода, м/с 18,7 19,8 21,7 23,2 24,2 25,0 25,5 

 

  
Рис. 5. Зависимость изменения  

стартовой перегрузки 
Рис. 6. Динамика набора скорости БЛА 

 

  
Рис. 7. Давление расширения Рис. 8. Противодавление 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета                             №2 (40) 2013 г. 

44 

 
Рис. 9. Состояние в НПУ в конце рабочего цикла 

 
За движущимся поршнем наблюда-

ется локальное повышение температуры. 
Это приводит к увеличению скорости 
распространения волн разряжения и уси-
лению амплитуды колебаний среды, что в 
целом выглядит не критично (рис. 9). 

НПУ с демпфирующей камерой об-
ладает наилучшими характеристиками 
заполнения цилиндра рабочим телом, т.к. 
движение поршня замедляется по причине 
повышенного сопротивления воздуха в 
пространстве за поршнем. 

На протяжении всего времени рабо-
ты устройства наблюдается истечение га-

за через окно сброса давления в дозвуко-
вом режиме. Исключение составляет не-
продолжительный момент открытия кла-
пана, когда скорость истечения близка к 
звуковой. 

 
Заключение 

Состояние внутреннего течения не 
имеет принципиальных отличий от клас-
сической пневмокатапульты [3] и, тем не 
менее, обладает более совершенными ди-
намическими характеристиками. 

Использование пневмодемпферов 
для ввода в полёт тяжёлых БЛА требует 
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перехода на оборудование высокого дав-
ления (более 12 атм), что затруднительно 
в связи с необходимостью его лицензиро-
вания в органах Котлонадзора. 

В целом, можно констатировать 
сложности в достижении идентичных за-
конов ( )xpР  и ( )xpП  путём однопарамет-
рического регулирования проходного се-
чения клапана сброса давления. Поэтому 
также не исключено варьирование вели-
чины начального уровня давления в за-
поршневом пространстве. 
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Предложен подход к определению долговечности конструкции крыла транспортного самолёта при 

многоцелевом применении. Получены соотношения для расчёта долговечности по результатам ресурс-
ных испытаний в зависимости от профилей типовых полётов и относительного налёта на этих профилях 
в эксплуатации. Получены зависимости для расчёта этих повреждений в рамках известной модели дис-
кретной атмосферной турбулентности. Показана возможность уточнения расчёта усталостного повре-
ждения по экспериментальной интегральной повторяемости приращения перегрузок на воздушном эта-
пе.  

 
Долговечность конструкции, усталостное повреждение, профиль полёта, интегральная повторя-

емость, перегрузка, испытания. 
 
 

Введение 
Характерной особенностью  созда-

ваемых и стареющих самолётов является 
требование увеличения длительности экс-
плуатации. 

В мировой практике существует не-
сколько основных подходов к проектиро-
ванию авиационных конструкций. Изна-
чально самолёты создавали по методу 
обеспечения безопасного ресурса (safe-
life). Этот метод гарантирует конкретный 
период эксплуатации для всего парка са-
молётов данного типа при принятых оди-
наковых условиях без серьёзной вероят-
ности катастрофического или опасного 
усталостного разрушения. Многолетний 
опыт создания самолётов показал, что при 
необходимости увеличения ресурса целе-
сообразно применение метода эксплуата-
ционной живучести, который включает в 
себя принципы допустимости поврежде-
ния (damage tolerance) и безопасного раз-
рушения (fail-safe). Данный метод основан 
на предположении, что после поврежде-
ния либо разрушения одного или несколь-
ких элементов оставшаяся неповрежден-
ной часть конструкции должна выдержи-
вать эксплуатационные нагрузки. В связи 

с этим метод эксплуатационной живуче-
сти дополняют требованием периодиче-
ских осмотров в течение всего срока экс-
плуатации каждого самолёта.  

Ресурс самолёта ограничен «сверху» 
долговечностью регулярных зон кон-
струкции планера, которыми в основном 
являются продольные стыки нижних па-
нелей крыла и продольные стыки обши-
вок фюзеляжа. 

В работах [1-5] рассмотрены про-
блемы проектирования и установления 
ресурса эксплуатируемых самолётов.  

Заключение о ресурсе конструкции 
получают по результатам лабораторных 
ресурсных испытаний (РИ). Программу 
РИ разрабатывают на основе предполага-
емых профилей типовых полётов с учётом 
накопленной ранее статистики для само-
лётов аналогичной категории. Нагрузки 
на воздушных участках типовых полётов 
находят в соответствии с отраслевым 
стандартом турбулентности атмосферы 
[6]. В процессе эксплуатации профили ти-
повых полётов уточняют, возможна экс-
плуатация самолёта как транспортного 
средства по не предполагавшимся ранее 
профилям. Для самолёта Бе-200ЧС наибо-
лее повреждающими являются участки 
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полётов на пожаротушение, для которых 
характерным является полёт на высотах 
до 400 м в зоне повышенной турбулент-
ности. Однако отраслевой стандарт не 
устанавливает характеристики турбулент-
ности на высотах до 300 м [6].  

Цель данной статьи состоит в полу-
чении расчётных зависимостей для 
нахождения долговечности регулярных 
зон конструкции по результатам ресурс-
ных испытаний и данным лётных измере-
ний перегрузок в центре тяжести при мно-
гоцелевом применении самолёта. Рас-
смотренный подход соответствует методу 
обеспечения безопасного ресурса. 

 
Соотношения  

для расчёта долговечности  
при многоцелевом применении 
Пусть в процессе ресурсных испы-

таний долговечность до возникновения 
трещин в регулярных зонах составила 
испλ  блоков нагружения (типовых полё-

тов). Усталостное повреждение за один 
блок программы РИ обозначим испD , то-
гда общее усталостное повреждение в ис-
пытаниях составит 

 
исписпри DD λ⋅= .                                      (1) 

 
В зависимости от решаемой задачи в 

качестве испλ  может быть принято и под-
тверждённое в испытаниях число блоков 
нагрузок, при котором усталостные тре-
щины в регулярных зонах не возникли. 

Рассмотрим случай, когда самолёт 
эксплуатируется по k профилям типовых 
полётов. Обозначим усталостное повре-
ждение на i-м профиле Di, относительный 
налёт iα  и суммарное число обобщенных 
типовых полётов при многоцелевом при-
менении λ . 

Усталостное повреждение за λ  по-
лётов в эксплуатации равно 

 

∑ λ⋅=
k

i
iiэксп DD , 

 

где iλ  - число типовых полётов на i-м 
профиле;   

ii α⋅λ=λ , 

∑ α⋅⋅λ=
k

i
iiэксп DD ,                               (2) 

1
k

i
i =α∑ . 

 
Условие отсутствия разрушения в 

эксплуатации запишем в виде 
 

риэксп DD ≤ . 
 

Это соотношение с учётом (1) и (2) 
примет вид 

 

испi

k

i исп

i

D
D

λ≤α⋅⋅λ ∑ .                              (3) 

 
Выражение (3) позволяет определить 

допустимое число обобщённых типовых 
полётов и налёт на каждом профиле полё-
та при заданных значениях iα . 

В процессе эксплуатации удобно 
фиксировать время налёта для каждого 
типового полёта. Долговечности в лётных 
часах, соответствующие программе РИ и 
i-му профилю, составляют 

 
iiiисписписп T,T τ⋅λ=τ⋅λ= , 

 
где iисп , ττ  - время типового полёта, при-
нятого в испытаниях, и время для i-го 
профиля. Тогда 

i

i
i

исп

исп
исп

T
,

T
τ

=λ
τ

=λ . 

После подстановки этих соотноше-
ний в (3) имеем 

 

испi
i

исп
k

i исп

i TT
D
D

≤⋅
τ

τ
⋅∑ .                          (4) 

 
Для того чтобы воспользоваться (3) 

или (4), необходимо знать усталостное 
повреждение, накапливаемое за один блок 
программы ресурсных испытаний и за ти-
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повой полёт каждого из рассматриваемых 
профилей. 

Усталостное повреждение элемента 
конструкции за i-й типовой полёт есть 
сумма усталостного повреждения от слу-
чайных нагрузок, обусловленных турбу-
лентностью атмосферы, и повреждения от 
закономерно повторяющегося в каждом 
полёте цикла «земля-воздух-земля» (ЗВЗ). 
Рассмотрим последовательно определение 
указанных повреждений. Для сокращения 
записи опустим индекс i. 

Расчёт усталостного повреждения 
выполним с использованием гипотезы ли-
нейного суммирования, зависимости для 
нахождения эквивалентных напряжений 
отнулевого цикла нагрузок, степенного 
уравнения кривой усталости элемента 
конструкции. 

 
Повреждение  

от случайных нагрузок 
Отраслевой стандарт «Модель тур-

булентности атмосферы» ОСТ 1 02514–84 
устанавливает характеристики турбулент-
ности,  влияющие на прочность и вынос-
ливость конструкции для всех стадий про-
ектирования, испытаний и эксплуатации 
[6]. В стандарте регламентирована инте-
гральная повторяемость дискретных вер-
тикальных воздушных порывов, превы-
шающих вертикальную скорость заданной 
величины на 1 км пролетаемого самолё-
том пути, в зависимости от высоты полёта 

 

wC
w

o eF)w(F
−

⋅= ,  
 

где wo C,F  – параметры интегральной 
повторяемости порывов, зависящие от 
высоты полёта; oF  – общее число порывов 
на 1 км пути; F(w) – число порывов на 
1 км пути с эффективной вертикальной 
скоростью, превышающей w. 

Приращение вертикальной перегруз-
ки Δny в центре масс самолёта зависит от 
вертикальной скорости порыва: 

 

j
j

крjoy
y К

G2
SwVC

n ⋅
ρ

=∆
α

,  

где jV  – индикаторная скорость полёта на 
высоте jH , 0ρ  – плотность воздуха на 
уровне моря, jG  – вес самолёта на j-м ре-
жиме полёта, jK  – коэффициент ослабле-
ния порыва [6]. 

Каждый этап типового полёта, 
включающего набор высоты, крейсерский 
полёт, снижение и посадку, разобьём по 
времени на несколько режимов с посто-
янными для каждого режима скоростью, 
высотой, весами самолёта и топлива в 
крыле. Общее число режимов за весь ти-
повой полёт обозначим через r. Опреде-
лим высоту Hj, скорость Vj, веса самолёта 
Gj и топлива тjG , пролетаемый путь Lj для 
каждого j–го режима полёта. 

С учётом пути Lj, пролетаемом на j–
м режиме, число порывов, превышающих 
скорость  w, составит 

 

wjC
w

ojjj eFL)w(F
−

= .  
 
Введём обозначение 
 

j
j

крwjjoy
nj К

G2
SCVC

C ⋅
ρ

=
α

.                        (5) 

Тогда 
 

nj

y

C
n

ojjyj eFL)n(F
∆

−

=∆ .  
 

Вероятность превышения перегрузки 
Δny на j–м режиме 

 

nj

y

C
n

ojj

yj
yj e

FL
)n(F

)n(P
∆

−

=
∆

=∆ . 

 
Плотность вероятности распределе-

ния приращений перегрузки 
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nj

y

C
n

njy

yj
yj e

C
1

nd
)n(dP
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∆

−

=
∆

∆
=∆ϕ . 

 
Вероятность попадания в интервал 

dΔny составит 
 

yyj nd)n( ∆∆ϕ . 
 

Поскольку общее число перегрузок 
на режиме равно ojj FL ⋅ , то приращение 
числа циклов нагрузок 

 
yyjojj ndnFLdn ∆∆= )(ϕ  

 
или 

y
C
n

nj

ojj nde
C

FL
dn nj

y

∆=
∆

−

. 

 
Накопленное на j–м режиме уста-

лостное повреждение в соответствии с 
линейной гипотезой суммирования уста-
лостных повреждений равно 

 

∫ ∫ ∆==
∆

−

y
C
n

nj

ojj
j nde

N
1

C
FL

N
dnD nj

y

.  

 
В соответствии с формулой Одинга 

эквивалентное напряжение отнулевого 
цикла нагрузок на j-м режиме полёта  

 
)n1(n2 yyjэкв ∆+∆⋅σ=σ , 

 
где jσ  – напряжение при единичной пе-
регрузке на j-м режиме полёта, 
 

).()()(

,

zc
G
G

zb
G
G

zaM

M
M

тo

тj

co

cj
j

jэ

э

j

−⋅−⋅=

⋅=
σ

σ
     (6) 

 
Здесь ээ ,M σ  – эксплуатационные из-
гибающий момент в сечении крыла и  
напряжение в элементе конструкции при 

этом моменте, определённое по результа-
там расчёта общего напряжённого состоя-
ния крыла методом конечных элементов; 

jM  - изгибающий момент в сечении кры-
ла при единичной перегрузке на j–м ре-
жиме полёта; тjсj G,G  - веса самолёта и 
топлива в крыле на j–м режиме полёта; 

тосо G,G  - веса самолёта и топлива в 
крыле, при которых выполнен расчёт из-
гибающих моментов; a(z),  b(z),  c(z) - па-
раметры зависимости изгибающего мо-
мента от весов самолёта, топлива в консо-
ли и веса крыла при единичной перегруз-
ке для сечения крыла с координатой z. 

Степенное уравнение кривой устало-
сти примем в виде 

 
CN m =σ⋅ , 

 
где N – число циклов до разрушения при 
регулярном нагружении; σ  - максималь-
ное напряжение отнулевого цикла нагру-
зок; C, m – параметры уравнения. 

С учётом степенного уравнения кри-
вой усталости получим 

 

( )( ) 2
m

yym
j

j n1n2СN −∆+∆
σ

= .  

 
Зависимость для расчёта накоплен-

ного повреждения на j–м режиме полёта 
для дискретной схемы атмосферной тур-
булентности примет вид 

 

y
C
n

2
m

yy
m
j

nj

ojj
j nde))n1(n2(

CC
FL

D nj

y

∆∆+∆⋅σ⋅
⋅

=
∆

−

∫ .

(7) 
 

Усталостное повреждение от слу-
чайных нагрузок на всех режимах i-го ти-
пового полёта 

 

∑
=

=
r

1j
jсл DD .                                             (8) 
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Расчёт повреждения от цикла ЗВЗ 
В соответствии с рекомендациями 

ЦАГИ для определения максимального 
приращения перегрузки цикла ЗВЗ необ-
ходимо принимать 

 
694,0)n(F звз

maxyc =∆ .  
 

Это следует из допущения об экспо-
ненциальном распределении пиковых 
значений приращения перегрузки за типо-
вой полёт: 

 
)n(F

maxy
yce)n(P ∆−=∆ .  

 
В качестве вероятности превышения 

пиковых значений предложено принимать 
5,0)n(P maxy =∆ . Условие для нахождения 

приращения перегрузки цикла ЗВЗ имеет 
вид 

 

694,0)
C
n

exp(FL
r

1j nj

звз
maxy

ojj =
∆

−∑
=

.              (9) 

 
Это уравнение легко решить числен-

но относительно звз
maxyn∆ . 

Максимальная перегрузка цикла ЗВЗ 
 

звз
maxy

звз
maxy n1n ∆+= . 

 
Максимальное напряжение в рассчи-

тываемом элементе конструкции 
 

звз
maxyср

звз
max n⋅σ=σ , 

 
где срσ - среднее значение напряжения 
при единичной перегрузке на режимах 
полёта. 

В качестве минимального напряже-
ния цикла ЗВЗ принимают значение, соот-
ветствующее наземным режимам эксплу-
атации или пропорциональное срσ : 

 

ср
звз
min t σ⋅−=σ . 

 
Эквивалентное напряжение  цикла  

ЗВЗ найдём по формуле Одинга 
 

)( звз
min

звз
max

звз
max

звз
экв σ−σσ=σ  

или 
 

)tn(n звз
maxy

звз
maxyср

звз
экв +⋅σ=σ . 

 
Число циклов до разрушения при ре-

гулярном нагружении с этим напряжени-
ем равно 

 

mзвз
экв

ЗВЗ )(
СN

σ
= . 

 
Усталостное повреждение от цикла 

ЗВЗ за один типовой полёт  
 

звззвз N/1D = . 
 

Суммарное усталостное поврежде-
ние за i-й типовой полёт составит 

 
слзвзi DDD += .     (10) 

 
Расчёт повреждения  

за блок нагрузок в испытаниях 
При блочном нагружении конструк-

ции в ресурсных испытаниях известна по-
следовательность экстремумов силовых 
факторов, в частности изгибающих мо-
ментов, в каждом сечении крыла. В ре-
зультате схематизации этой последова-
тельности методом полных циклов может 
быть получено сочетание максимальных 

imaxM  и минимальных iminM  изгибающих 
моментов и число циклов их повторения 

in  в одном блоке программы РИ. Экви-
валентный отнулевой момент равен 

 
( )iminimaximaxi0 MMMM −= . 

 
Изгибающий момент, вносящий за 

один цикл такое же усталостное повре-
ждение, как и блок нагрузок, равен 
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( )m
1

m
i0iэкв MnM ∑ ⋅= . 

 
Напряжение в элементе конструк-

ции, соответствующее этому моменту, 
равно 

 

эквэ

э

экв М
М

⋅
σ

=σ . 

 
Усталостное повреждение за блок 

программы ресурсных испытаний соста-
вит  

 
m
эквисп C

1D σ⋅= .                                       (11) 

 
Соотношения (10), (11) позволяют 

решить задачу об обосновании долговеч-
ности регулярных зон крыла самолёта со-
гласно (3) или (4) при многоцелевом при-
менении по результатам ресурсных испы-
таний. Пределы применимости обуслов-
лены принятой гипотезой о линейном 
суммировании усталостных повреждений, 
что исключает необходимость в использо-
вании дополнительных (зачастую проти-
воречивых) эмпирических коэффициен-
тов. Преимущество состоит в исключении 
параметра С, который зависит и от техно-
логии изготовления натурной конструк-
ции. В случае, когда условия эксплуата-
ции самолёта, например Бе-200ЧС при 
полётах на пожаротушение, не соответ-
ствуют ограничениям, указанным в [6], 
целесообразно применение следующего 
подхода.  

Усталостное повреждение (7) на j-м 
режиме типового полёта зависит от пара-
метров 0F  и nC  интегральной повторяе-
мости приращения перегрузок. Эти пара-
метры могут быть найдены по результа-
там обработки лётных измерений прира-

щений перегрузок. При этом важно син-
хронизировать значения приращений пе-
регрузок с весами самолёта и топлива в 
крыле. Напряжения при единичной  пере-
грузке должны быть найдены согласно (6) 
для рассматриваемого режима типового 
полёта. 

На рис. 1 представлены результаты 
расчёта приращений перегрузок в центре 
масс самолёта Бе-200ЧС при выполнении 
транспортных полётов. Для сопоставле-
ния представлены интегральные повторя-
емости приращений перегрузок за один 
полёт самолётов RRJ-95LR и Ту-134. Дан-
ные по этим самолётам приведены в ста-
тье [7]. В ней отмечено, что повторяе-
мость Ту-134 соответствует лётным изме-
рениям, а RRJ-95LR – расчётам по ОСТ 1 
02514-84 [6].  

На этом же рисунке пунктирной ли-
нией представлена интегральная повторя-
емость приращений перегрузок самолёта 
Бе-200ЧС при полётах на пожаротушение 
по типовому профилю, рассчитанная со-
гласно ОСТ [6]. Сплошная линия соответ-
ствует данным лётных измерений эквива-
лентных моментов в четырёх сечениях 
крыла, по которым восстановлена инте-
гральная повторяемость приращений пе-
регрузок в центре масс самолёта при та-
ких полётах. 

Данные, показанные на рис. 1, поз-
воляют отметить, что интегральная по-
вторяемость приращений yn  при полётах 
на пожаротушение превышает соответ-
ствующую повторяемость согласно [6].  

Величина усталостного повреждения 
(7) регулярной зоны конструкции за один 
типовой полёт с учётом 0F  и nC , найден-
ных по результатам измерений перегрузок 
при полётах на пожаротушение, оказыва-
ется выше в 2,75 раза. 
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Рис.1. Интегральная повторяемость приращения перегрузки  
в центре масс самолётов на воздушном режиме за один полёт 
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ASSURING THE DURABILITY OF TRANSPORT AIRCRAFT STRUCTURE 
IN MULTIPURPOSE USE BASED ON THE RESULTS  

OF ENDURANCE AND FLIGHT TESTS 
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An approach is proposed to determine the durability of transport aircraft wing structure in multi-purpose 

use. Relationships are obtained for durability calculations based on fatigue test results depending on typical 
flight profiles and their relative flying time in service. Dependences are obtained for the calculation of damages 
within the framework of the known discrete model of atmospheric turbulence. The possibility of refining the 
fatigue damage calculation using the experimental cumulative probability of flight overload increment is shown. 
Applying to Be-200ChS aircraft, the fatigue damage in firefighting flights obtained from flight test data was 
found to be 2.75 times greater than the value calculated by the known method. 

 
Durability of structure, fatigue damage, flight profile, cumulative probability, overload, tests. 
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В КАМЕРЕ СГОРАНИЯ МАЛОРАЗМЕРНОГО ГАЗОГЕНЕРАТОРА  
НА САМОВОСПЛАМЕНЯЮЩИХСЯ КОМПОНЕНТАХ ТОПЛИВА 
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имени академика С.П. Королёва (национальный исследовательский университет) 
 

Излагается методика экспериментального исследования физических процессов формирования 
пристенка, приводится описание объекта исследования. Излагаются результаты проведённого экспери-
ментального исследования, связанные с определением изменения по длине камеры сгорания толщины, 
температуры и фазового состава пристенка. Приводятся результаты сравнения толщин пристенка и по-
граничного слоя по длине камеры сгорания. 

   
Самовоспламеняющиеся компоненты топлива, смесительная головка, метод уноса массы, при-

стенок, пограничный слой, продукты сгорания, температура пристенка, толщина пристенка, фазовый 
состав пристенка. 

 
В системах управления космически-

ми аппаратами широкое распространение 
в качестве исполнительных органов полу-
чили малоразмерные газогенераторы 
сверхзвуковых потоков (МРГГ). Для со-
временного поколения малоразмерных 
газогенераторов на самовоспламеняю-
щихся компонентах топлива одной из 
проблем является реализация предельно-
достижимых энергетических характери-
стик. В связи с этим непрерывно совер-
шенствуется организация рабочих про-
цессов в камере сгорания МРГГ, что ведёт 
к повышению среднемассовой температу-
ры продуктов сгорания. В настоящее вре-
мя в камерах сгорания МРГГ с эффектив-
ной организацией рабочих процессов 
среднемассовая температура достигает 
2700 К при предельной температуре около 
3000 К. При этом резко обостряется про-
блема обеспечения приемлемого теплово-
го состояния МРГГ, усугубляемая невоз-
можностью организации регенеративного 
охлаждения. Поэтому наиболее эффек-
тивным способом обеспечения приемле-
мого теплового состояния стенок камеры 
МРГГ является организация пристеночно-
го охлаждения. Однако до настоящего 
времени физические процессы, связанные 
с формированием пристенка в МРГГ на 
самовоспламеняющихся компонентах 
топлива, слабо изучены вследствие их 

сложности. Это ограничивает возможно-
сти организации эффективной системы 
охлаждения МРГГ и дальнейшее повыше-
ние энергетической эффективности каме-
ры МРГГ. В связи с этим целью работы 
является разработка методики и проведе-
ния исследования основных физических 
процессов, связанных с формированием 
пристенка в МРГГ на самовоспламеняю-
щихся компонентах топлива. 

Объектом экспериментального ис-
следования являлся штатный МРГГ тягой 
около 100 Н со струйно-центробежной 
схемой смесеобразования на самовоспла-
меняющихся компонентах топлива. В 
этой схеме основная часть компонентов 
подаётся через центральную двухкомпо-
нентную форсунку, а часть окислителя 
подаётся через шесть струйных центро-
бежных форсунок (рис. 1).   

В процессе исследования использо-
валась модульная конструкция камеры 
штатного МРГГ, обеспечивающая за счёт 
использования различных вставок изме-
рение важнейших параметров, характери-
зующих ключевые физические процессы, 
связанные с формированием пристенка по 
длине камеры сгорания: толщина при-
стенка, его фазовый состав и температура. 
Основные элементы модульной конструк-
ции и её характерные размеры показаны 
на рис. 1. 
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Рис. 1. Модульная конструкции камеры сгорания и сопла МРГГ: 
1 – штатная смесительная головка камеры сгорания; 2 – цилиндрическая вставка;  

3 – экспериментальная вставка с пластиной для измерения температуры; 4 – сопло «Г»,  
«О1» - конуса распыла  горючего и окислителя центробежной  форсунки;  

«О2»- струи окислителя (6 струй) 
 

Для измерения температуры в пото-
ке продуктов сгорания, как в пристенке, 
так и за его пределами, использовался ме-
тод уноса масс [1]. Метод основан на ис-
пользовании пластины из плексигласа 
(полиметилкрилата), которая устанавли-
валась в камеру сгорания с помошью спе-
циальной вставки на заданном расстоянии 
от плоскости смесительной головки (по-
зиция 3 на рис.1). Эта вставка представля-
ет собой цилиндр из нержавеющей стали, 
в одном из торцов которого закреплена 
металлическая пластина-державка. Перед 
началом эксперимента в державку этой 
экспериментальной вставки устанавлива-
ется пластина из плексигласа. При этом 
предварительно с помощью инструмен-
тального микроскопа определяется 
начальная высота пластины по всей её 
длине. Затем эта экспериментальная 
вставка устанавливается в модульную 
конструкцию камеры экспериментального 
МРГГ и стягивается с другими конструк-
тивными элементами тремя стяжными 
болтами. При этом обеспечивается герме-
тичность стыков элементов модульной 
конструкции без установки каких-либо 
уплотнений. Отсутствие уплотнений в со-
четании с высокой точностью изготовле-

ния конструктивных элементов модуля 
обеспечивает сохранение невозмущённого 
характера течения продуктов сгорания в 
непосредственной близости от стенки, что 
важно для правильности определения 
профиля температуры в области пристен-
ка. При установке экспериментальной 
вставки в модульную конструкцию фик-
сировалось положение пластины относи-
тельно базовой плоскости головки камеры 
сгорания по угловой координате с точно-
стью 05+

− . После установки эксперимен-
тальной вставки с пластиной из полиме-
тилкрилата МРГГ включался на 0,5 с, 
пластина извлекалась из эксперименталь-
ной вставки и проводилось измерение ве-
личины уноса пластины (уменьшение 
начальной высоты) с помощью инстру-
ментального микроскопа с 60-кратным 
увеличением (погрешность измерения не 
превышала 5 микрон). Затем с использо-
ванием градуировочной зависимости, свя-
зывающей величину уноса пластины с 
температурой [1], по величине уноса 
определялось значение температуры про-
дуктов сгорания. Используемая методика  
обеспечивает измерения температуры в 
продольном, поперечном и угловом 
направлениях в диапазоне от 350 К до 
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3000 К с погрешностью, не превышающей 
6% (при уровне доверительной вероятно-
сти 0,95). Для измерения температуры 
пристенка с помощью термопар, а также 

определения фазового состояние пристен-
ка и его химического состава использова-
лась экспериментальная вставка, схема 
которой показана на рис. 2.  

 

 
 

Рис. 2. Схема экспериментальной вставки  
для определения температуры, химического и фазового состава пристенка: 

1 - корпус вставки; 2 - отсечное кольцо пристенка; 
3 - корпус термопары; 4 - стяжной болт; 5 - нажимной 

фланец; 6 - корпус отборника газовой фазы 
 

Основными элементами этой экспе-
риментальной вставки является корпус 1, 
на внутренней стороне которого на рас-
стоянии 0,5 мм закреплено отсечное коль-
цо 2. На внешней поверхности экспери-
ментальной вставки размещены три кор-
пуса для ввода термопар на угловом рас-
стоянии друг от друга в 1200. Эти же кор-
пуса используются для ввода датчиков 
фазового состава пристенка (принцип ра-
боты этих датчиков основан на изменении  
в зависимости от фазового состояния 
электропроводности среды, в которую  
помещён датчик). Таким же образом на 
внешней поверхности эспериментальной 
вставки размещались три корпуса отбора 
проб газовой фазы пристенка для опреде-
ления её химического состава (позиция 6 

на рис. 2). Экспериментальные вставки, 
показанные на рис. 1 и 2, соединялись с 
остальными элементами модульной кон-
струкции камеры МРГГ (элементы 1,2 и 4 
на рис.1) с помощью фланца на штатной 
смесительной головке и нажимного флан-
ца на сопле (позиция 5 на рис.2) и стяж-
ных болтов (позиция 6 на рис.2). 

Изменение толщины пристенка в 
продольном и окружном направлениях 
определялось на основе экспериментально 
определённых полей температур в камере 
сгорания. За толщину пристенка прини-
малось расстояние от стенки, на котором 
температура рабочего тела не превышала 
400 К. Результаты экспериментального 
определения температуры продуктов сго-
рания и толщины пристенка в поперечных 
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сечениях камеры сгорания на расстояниях 
от среза форсуночной головки kl , равных 
28, 53 мм (штатная длина камеры сгора-
ния) и 93 мм, приведены на рис.3−6.  

 

 
 

Рис. 3. Поле температур в поперечном сечении 
камеры сгорания на расстоянии 28 мм  
от плоскости смесительной головки: 

1 - δ =0 мм; 2 - δ =0,5 мм; 3 - δ =1 мм; 
4 - δ =3 мм; 5 - δ =7,5 мм  

(δ  - расстояние от стенки) 
 
 

 
 

Рис. 4. Поле температур в поперечном сечении 
камеры сгорания на расстоянии 53 мм  
от плоскости смесительной головки: 

1 - δ =0 мм; 2 - δ =0,2 мм; 3 - δ =0,5 мм; 
4 - δ =1 мм; 5 - δ =3 мм; 6 - δ =7,5 мм 

(δ  - расстояние от стенки) 
 

На этих рисунках комбинации цифр 
(0,0), (+1,+1) соответствуют различному 
положению пластин из плексигласа с уг-
ловым расстоянием между соседними 
расположениями пластин, равным 600. 
Такое расположение пластин из плекси-
гласа в процессе проведения эксперимен-
та обеспечивало получение информации о 
величине температуры продуктов сгора-
ния как в радиальном, так и в окружном 
направлениях при фиксированном рассто-
янии пластин от среза форсуночной го-
ловки. Приведённые на рис. 3−6 результа-
ты позволили выявить следующую физи-
ческую картину. 

На расстоянии от плоскости смеси-
тельной головки менее 0,2 безразмерной 
длины камеры сгорания пристенок состо-
ит из жидкой плёнки на стенке и газооб-
разной фазы над ней. В диапазоне безраз-
мерной длины камеры сгорания от 0,2 до 
0,3 жидкая фаза пристенка переходит в 
газообразное состояние и при безразмер-
ной длине камеры сгорания свыше 0,3 
пристенок находится только в газовой фа-
зе. 

Изложим основные выявленные за-
кономерности изменения толщины и тем-
пературы газовой фазы пристенка в про-
дольном и окружном направлениях.  

В сечении, расположенном на ми-
нимальном из исследованных расстояний 
от среза двухкомпонентной форсунки, 
равном 13 мм, толщина пристенка состав-
ляет от 1.5 мм до 3 мм. Затем, по мере 
удаления от среза форсунки, толщина 
пристенка непрерывно уменьшается. Так, 
на расстоянии 28 мм от среза форсунки 
толщина пристенка находится в диапазоне 
от 0,3 до 1 мм, имея существенную 
окружную неравномерность. На расстоя-
нии 38 мм от среза форсунки толщина 
пристенка уменьшается до величины по-
рядка 0,1 мм. 

На рис. 4 показано поле температур 
в поперечном сечении камеры сгорания на 
расстоянии 53 мм от плоскости смеси-
тельной головки (соответствует штатной 
длине камеры сгорания исследованного 
МРГГ), а на рис. 5 показаны результаты 
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экспериментального определения толщи-
ны пристенка прδ  в окружном направле-
нии для поперечного сечения камеры сго-
рания на входе в сопло (сплошная линия). 
Приведённые на рис. 4 и 5 результаты по-
казывают, что для штатной камеры сгора-
ния в поперечном сечении камеры сгора-
ния, соответствующем входу в сопло, 
толщина пристенка находится в диапазоне 
0,05…0,1 мм. При этом в четырёх точках 
наблюдается нулевая толщина пристенка, 
т.е. имеет место нарушение его сплошно-
сти. 

На рис. 6 приведены результаты 
экспериментального определения поля 
температур в поперечном сечении камеры 
сгорания на расстоянии 93 мм от плоско-
сти смесительной головки, почти в два 
раза превышающем длину штатной каме-
ры сгорания. Эти результаты были ис-
пользованы для определения толщины 
пристенка в окружном направлении при 
этой длине камеры сгорания (пунктирная 
линия на рис. 5). Приведённые на рис. 5 и 
6 результаты показывают, что на расстоя-
нии 93 мм от плоскости смесительной го-
ловки пристенок фактически исчезает, 
остаются лишь его следы в четырёх не-
больших участках на стенке, в которых 
температура на 100−200 К отличается от 
температуры 400 К.   

Полученные результаты позволяют 
сделать вывод о том, что исследованная 
схема смесеобразования обеспечивает как 
формирование устойчивого пристенка, 
так и его высокую эффективность с точки 
зрения защиты стенок камеры сгорания от 
высокотемпературных продуктов сгора-
ния. Установлено, что используемый ме-
тод уноса масс позволяет фиксировать 
толщину пристенка вплоть до величин 
менее 0,1 мм (рис.5). Это свидетельствует 
о весьма высокой чувствительности дан-
ного метода.  

Для более глубокого понимания фи-
зической картины процессов формирова-
ния пристенка в МРГГ на самовоспламе-
няющихся компонентах весьма важно 
иметь надёжные представления о химиче-
ском составе пристенка, а также о соот-

ношении толщин пристенка и погранич-
ного слоя по длине камеры сгорания, 
начиная от плоскости смесительной го-
ловки.  

 

 
Рис. 5. Изменение толщины пристенка прδ   

в окружном направлении в поперечном сечении 
камеры сгорания на расстоянии 53 и 93 мм  

от плоскости смесительной головки: 
- kl =53 мм; - - - kl =93 мм 

 
 

 
 

Рис. 6. Поле температур в поперечном сечении 
камеры сгорания на расстоянии 93 мм  
от плоскости смесительной головки: 

1 - δ =0 мм; 2 - δ =0,5 мм; 3 - δ =1 мм; 
4 - δ =3 мм; 5 - δ =7,5 мм 

(δ  - расстояние от стенки) 
 
Получение надёжных сведений о 

химическом составе пристенка является 
чрезвычайно сложной и не решённой до 
настоящего времени проблемой. Резуль-
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таты проведённого химического анализа 
проб газовой фазы пристенка показали, 
что эта фаза пристенка не является парами 
какого-либо из компонентов и имеет 
весьма сложный химический состав. Вы-
явленная в процессе исследования спо-
собность пристенка сохранять весьма 
низкую температуру, не превышающую 
400 К по всей длине камеры сгорания 
независимо от его толщины, а также ана-
лиз результатов [2] проводят к выводу о 
том, что, вероятнее всего, пристенок для 
исследованной схемы смесеобразования 
представляет собой низкотемпературные 
продукты жидкофазного взаимодействия, 
так называемый парогаз.  

Что касается соотношения толщин 
пристенка и пограничного слоя по длине 
камеры сгорания, то проведённое иссле-
дование показало: на расстоянии не более 
30 мм от плоскости форсуночной головки 
толщина пристенка существенно превы-
шает толщину пограничного слоя, на рас-
стоянии от 30 до 60 мм эти толщины 
имеют одинаковый порядок, а на расстоя-
нии свыше 60 мм толщина пристенка ста-
новится меньше толщины пограничного 
слоя.  

 
Выводы 

1. Разработана и апробирована мето-
дика экспериментального исследования, 
позволившая получить детальную инфор-
мацию о формировании пристенка в ка-
мере сгорания штатного МРГГ на само-
воспламеняющихся компонентах топлива 
со струйно-центробежной системой сме-
сеобразования.  

2. Показано, что в диапазоне безраз-
мерной длины камеры сгорания от 0,2 до 
0,3 жидкая фаза пристенка переходит в 
газообразное состояние и при безразмер-
ной длине камеры сгорания свыше 0,3 
пристенок находится только в газовой фа-
зе. 

3. Выявлены закономерности фор-
мирования газовой фазы пристенка, тол-
щина которого вблизи смесительной го-
ловки составляет несколько миллиметров, 
а на входе в сопло для штатной длины ка-
меры сгорания толщина находится в диа-
пазоне от 0,1 до 0,2 мм.  

4. Установлено, что газовая фаза 
пристенка для исследованной схемы сме-
сеобразования не является парами какого-
либо из компонентов и имеет весьма 
сложный химический состав. Выявленная 
способность пристенка сохранять весьма 
низкую температуру, не превышающую 
400 К по всей длине камеры сгорания, 
приводит к выводу о том, что, вероятнее 
всего, пристенок для исследованной схе-
мы смесеобразования представляет собой 
низкотемпературные продукты жидко-
фазного взаимодействия, так называемый 
парогаз. 

5. Показано, что для исследованной 
схемы смесеобразования МРГГ толщина 
пристенка существенно превышает тол-
щину пограничного слоя на расстоянии от 
плоскости форсуночной головки не более 
30 мм. На расстоянии от 30 до 60 мм эти 
толщины пристенка и пограничного слоя 
имеют одинаковый порядок, а на расстоя-
нии свыше 60 мм толщина пристенка ста-
новится меньше толщины пограничного 
слоя.  
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The paper presents a method of experimental investigation of physical processes taking place in the for-

mation of a wall boundary flow. The object of investigation is described. The results of the experimental re-
search are presented .They are related to such parameters as changes in the thickness, temperature and phase 
composition of the wall boundary flow. The results of comparing the thickness of the wall boundary flow and 
that of the boundary layer along the combustion chamber are given. 
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Проведён анализ погрешностей метода уноса масс для определения профилей температуры высо-
котемпературных газовых потоков. На основе учёта физических процессов при обтекании тел высоко-
температурным потоком выявлены основные источники погрешностей метода уноса массы. Дана коли-
чественная оценка каждого из выявленных источников погрешностей.  

 
Методическая погрешность, случайная погрешность, глубина прогрева, время прогрева, квази-

стационарный режим, пристенок, тепловой слой, пограничный слой. 
 

Детальное описание методики экс-
периментального определения профилей 
температуры высокотемпературных газо-
вых потоков, разработанной в КуАИ-
СГАУ и основанной на принципе уноса 
массы, изложено в [1]. Пример использо-
вания этой методики для эксперименталь-
ного исследования рабочих процессов в 
камере сгорания малоразмерных газоге-
нераторов сверхзвуковых потоков (МРГГ) 
на самовоспламеняющихся компонентах 
топлива приведён в [2]. Практическая 
ценность получаемых с помощью этого 
метода результатов в значительной степе-
ни зависит от правильной оценки его по-
грешностей. Основой анализа источников 
погрешностей рассматриваемого метода 
является понимание физических процес-
сов взаимодействия высокотемператур-
ных продуктов сгорания с обтекаемым 
телом.  Физические основы процесса уно-
са массы твёрдого тела под воздействием 
высокотемпературного потока, обтекаю-
щего это тело, достаточно хорошо изуче-
ны, поскольку на этом принципе основан 
широко известный в ракетно-космической 
технике способ теплозащиты [3,4]. Из-
вестно, что важными характеристиками 
процесса уноса массы являются такие  
взаимосвязанные параметры, как глубина 

Tδ  прогрева поверхности твёрдого тела 
под воздействием обтекающего его высо-
котемпературного потока и характерное 
время квазистационарного режима ∗τ .  

С физической точки зрения глуби-
на прогрева Tδ  − это линейный размер 
зоны, в которой происходят физико-
химические процессы прогрева и газифи-
кации твёрдого тела под воздействием об-
текающего его высокотемпературного по-
тока. В соответствии с [3] величину Tδ  
можно определить с помощью зависимо-
сти: 

vcT ⋅⋅
=

ρ
λ

δ  ,            (1) 

где λ – коэффициент теплопроводности; ρ 
– плотность; с – теплоёмкость (параметры 

λ, ρ и с относятся к твёрдому телу);
dt
dxv =  

– линейная скорость уноса, dx – уменьше-
ние тела за счёт уноса массы за время dt. 

Время квазистационарного режима 
∗τ  – это промежуток времени, по истече-

нии которого линейная скорость уноса 

dt
dxv =  становится постоянной и количе-

ство тепла, отводимого внутрь, в точности 
равно количеству тепла, необходимому 
для подогрева унесённого материала от 
начальной температуры до температуры 
разрушения [3]. В соответствии с [3] ве-
личину ∗τ  можно определить, используя 
зависимость:  

2vc ⋅⋅
=∗

ρ
λ

τ ,            (2) 
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где величины λ, ρ, с и v имеют тот же 
смысл, что и в зависимости (1). 

На рис.1 показана схема модульной 
конструкции камеры сгорания и сопла с 
экспериментальной вставкой для 
определения профилей температуры. На 
рис. 2 показан внешний вид вставки с 
пластиной до воздействия на неё 
продуктов сгорания, а на рис. 3 – внешний 
вид пластин после воздействия на них 
продуктов сгорания. Пластины 
выполнялись из полиметилметакрилата 
(плексигласа). Для этого материала 

λ=0.21
Км

Вт
⋅

; с=1.38 
Ккг

кДж
⋅

; 31190
м
кг

=ρ .  

Экспериментально определённая 
средняя скорость уноса v равнялась 

3105,1 −⋅ м/с. При этих значениях величина 

Tδ  = 0,087 мм, а величина ∗τ =0,06 с.  
Таким образом, глубина прогрева 

материала пластины под воздействием 
продуктов сгорания составляет менее 0,1 
мм, а время прогрева на эту толщину со-
ставляет   около 0,06 с. Поэтому при дли-
тельности включения МРГГ вклτ ≈ 1 с 
процесс взаимодействия продуктов сгора-
ния с пластиной является квазистацио-
нарным. Поэтому далее используется до-
пущение о квазистационарности.  

 

 
 

Рис. 1. Схема модульной конструкции  
камеры сгорания и сопла с экспериментальной 

вставкой для определения профилей 
температуры: 

1 – штатная смесительная головка камеры 
сгорания;  2 – сменная цилиндрическая вставка;  

3 – экспериментальная вставка с пластиной;  
4 - сопло 

 
 

Рис. 2. Внешний вид экспериментальной вставки  
с пластиной из полиметилметакрилата 

 
 

 
 

Рис. 3. Внешний вид пластин   
из полиметилметакрилата после воздействия на 

них продуктов сгорания 
 
В процессе численного моделиро-

вания процесса взаимодействия продуктов 
сгорания с пластиной показана возмож-
ность определения температуры продук-
тов сгорания по относительной величине 
изменения высоты пластины, связанной с 
уносом её массы [1].  

На рис. 4 показано типичное изме-
нение высоты пластины для различных 
расстояний от плоскости форсуночной 
головки на примере штатного МРГГ ЭД-3 
тягой около 100 Н.  
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Рис. 4. Профили ∆h (r) при различных значениях lпр  
для МРГГ ЭД-3 при положении пластины (c, d) 

 

 
Рис. 5. Влияние lпр на профили температуры  

для МРГГ ЭД-3 при положении пластины (а, b) 
 

Результаты экспериментального 
определения поперечных профилей тем-
пературы в камере сгорания этого МРГГ 
показаны на рис. 5 для различных значе-
ний приведённой длины камеры сгорания 
прl . Показанные на рис. 5 профили темпе-
ратур были получены по эксперименталь-
ным зависимостям )(rh∆  на рис. 4 с по-
мощью расчётных зависимостей на рис. 6 
и 7. Зависимости на рис. 6 и 7 были полу-
чены на основе численного решения си-
стемы уравнений, приведённых в [1] и 
описывающих процесс уноса массы пла-
стины, обтекаемой высокотемпературны-
ми продуктами сгорания. Зависимости, 
приведённые на рис. 5 для профилей тем-
пературы МРГГ ЭД-3 в сечении c-d, пока-
зывают их характерные особенности: зна-
чительную неравномерность температуры 
в радиальном направлении и существен-
ную зависимость температуры от величи-
ны приведённой длины lпр – при увеличе-
нии lпр температура растёт. При этом про-

фили температур при разных lпр сохраня-
ют своё подобие.  

Рассмотрим виды и величину воз-
можных погрешностей изложенной мето-
дики определения температуры продуктов 
сгорания методом уноса массы.  

Эти погрешности можно разделить 
на две основные группы – методические и 
случайные.  

К методическим отнесены погреш-
ности, обусловленные влиянием следую-
щих факторов:  

- неоднозначным характером зави-
симости  )(hToc  от окα ;  

- влиянием неполного тепловыделе-
ния на  зависимость )(hToc ;  

- возможным влиянием процессов 
нестационарного теплообмена на взаимо-
действие продуктов сгорания с пластиной. 

Далее более детально рассматрива-
ется каждая из этих погрешностей.  

Погрешность из-за неоднозначной 
зависимости от окα  возникает вследствие 
того, что зависимость )( окαocT  для 
ЖРДМТ имеет экстремум при окα  в диа-
пазоне 9.075.0 ≤≤ окα  (в зависимости от 
давления в камере сгорания). Расчётные 
зависимости )(hToc  от окα  приведены на 
рис. 6. Неидеальность протекания рабочих 
процессов в камере сгорания и связанное 
с этим неполное тепловыделение приво-
дит к дополнительной погрешности опре-
деления температуры продуктов сгорания 
по величине уноса массы пластины. Ре-
зультаты количественной оценки влияния 
этих факторов приведены на рис.7. Зави-
симости на рис. 6 и 7 показывают, что от-
сутствие учёта влияния неоднозначности 
зависимости )(hToc  от окα  и неполного 
тепловыделения может привести к по-
грешности до 300 K. Учёт влияния неод-
нозначности зависимости )(hToc  от окα  и 
неполного тепловыделения за счёт ис-
пользования зависимостей на рис. 6 и 7 
позволяет существенно снизить эту по-
грешность до уровня, не превышающего 
100 К (эта погрешность связана с погреш-
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ностью экспериментального определения 
величины коэффициента окислителя окα ).  

Возможное влияние процессов не-
стационарного теплообмена на взаимо-
действие продуктов сгорания с пластиной  
и связанная с этим влиянием погрешность 
обусловлены  ограниченным временем 
воздействия продуктов сгорания на пла-
стины (в изложенных выше на рис. 4 и 5 
результатах экспериментов это время воз-
действия составляло от 0.5 до 1 секунды). 

 
Рис.6. Зависимость h  от температуры  

набегающего потока и окα  
 

 
Рис. 7. Зависимость h  от окα  и величины 

ид/TT , характеризующей неполное  
тепловыделение 

 
С физической точки зрения влияние 

процессов нестационарного теплообмена 
на взаимодействие продуктов сгорания с 

пластиной может проявляться в виде двух 
основных факторов: 

1) недостаточное время воздействия 
продуктов сгорания на пластину, вслед-
ствие чего величина уноса массы не будет 
соответствовать фактической температуре  
продуктов сгорания;  

2) снижение температуры продуктов 
сгорания в пристенной области из-за от-
вода тепла к холодной стенке, которая не 
успевает прогреться из-за недостаточной 
длительности взаимодействия продуктов 
сгорания как с пластиной, так и со стен-
кой. 

Изложенные выше результаты опре-
деления времени ∗τ  установления стаци-
онарного режима уноса массы пластины 
показали, что она составляет не более 0,06 
с, что более чем в десять раз меньше, чем 
время воздействия продуктов сгорания на 
пластину, равное 1 с. Это позволяет 
утверждать, что при времени воздействия 
продуктов сгорания на пластину порядка 
одной секунды погрешностью из-за недо-
статочного времени воздействия продук-
тов сгорания на пластину можно прене-
бречь.  

Рассмотрим роль снижения темпера-
туры продуктов сгорания в пристенной 
области из-за отвода тепла к холодной 
стенке, которая не успевает прогреться из-
за недостаточной длительности взаимо-
действия продуктов сгорания со стенкой. 
Как известно [8], зона перехода от темпе-
ратуры стенки к температуре продуктов 
сгорания вне зоны влияния стенки проис-
ходит в пределах теплового пограничного 
слоя. При числе Прандтля Pr , близком к 
единице, толщина теплового погранично-
го слоя Tδ близка к толщине динамиче-
ского пограничного слоя δ . Таким обра-
зом, геометрические размеры пристенной 
области определяются толщиной погра-
ничного слоя и пристенка по длине каме-
ры сгорания. При этом толщина пристен-
ка уменьшается по длине камеры сгора-
ния [4], а толщина пограничного слоя 
увеличивается по длине камеры сгорания, 
как это следует из результатов расчёта, 
представленных в табл.1.  
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Таблица 1. Безразмерная  зависимость профиля скорости в турбулентном пограничном слое  
от поперечной координаты 

 
Результаты, представленные в 

табл.1, получены с использованием сле-
дующих условий: 

- течение в пограничном слое вдоль 
стенки цилиндрической камеры сгорания 
ЖРДМТ является турбулентным [7];  

- для этого турбулентного погранич-
ного слоя имеют место следующие соот-
ношения между толщиной потери им-
пульса  ,)(x∗∗δ толщиной вытеснения 

)(x∗δ и толщиной пограничного слоя 
)(xδ  [5]: 

5/1

036.0)(
−

∗∗ 





 ⋅

⋅⋅=
ν

δ
xu

xx e ,          (3) 

)(28.1)( xx ∗∗∗ ⋅= δδ ,             (4) 
)(3.10)( xx ∗∗⋅= δδ ,              (5) 

где eu  − скорость на внешней границе по-
граничного слоя в продольном направле-
нии; ν  − кинематический коэффициент 
вязкости, определяемый выражением 

ρ
µ

ν = ; µ  − динамический коэффициент 

вязкости; ρ  − плотность.  
В соответствии с зависимостью (3) 

толщина пограничного слоя является 
функцией продольной координаты х. Рас-
чётное определение этой координаты яв-
ляется нетривиальной задачей, связанной 
с определением точки начала развития 
пограничного слоя. В первом приближе-
нии за начало развития пограничного слоя 
можно взять  начальное сечение цилин-
дрической части камеры сгорания. При 
таком подходе толщина пограничного 
слоя на стенке камеры сгорания на входе в 
сопло будет определяться длиной её ци-
линдрической части. Более детальный 
анализ показывает, что начальную коор-
динату развития пограничного слоя на 
стенке цилиндрической части камеры сго-
рания следует определять с учётом зоны 

обратных токов. В этом случае длина ко-
ординаты х для сечения на входе в сопло, 
а значит и толщина пограничного слоя, 
будут существенно меньше, чем без учёта 
влияния зоны обратных токов.  

За характерный размер области вли-
яния стенки на поле температур будем 
считать расстояние  от стенки, на котором 
влияние стенки на температуру не пре-
вышает 10 %. Например, если температу-
ра стенки в момент включения МРГГ рав-
на 300 К, а температура продуктов сгора-
ния на внешней границе пограничного 
слоя равна 1000 К, то характерным разме-
ром области влияния стенки будет рассто-
яние, на котором температура в погранич-
ном слое будет отличаться от температу-
ры продуктов сгорания не более чем на 
10 %, т.е. на 100 К. С учётом вышеизло-
женного  характерный размер области 
влияния стенки на поле температур обо-
значен как 1.0

Tδ .  
Известно, что в пределах погранич-

ного слоя при небольших значениях про-
дольной скорости eu  поперечный про-
филь температуры подобен поперечному 
профилю скорости. В связи с этим для 
определения зависимости )(1.0 xTδ  наряду с 
толщиной пограничного слоя )(xδ  ис-
пользовалась безразмерная зависимость 
профиля скорости в турбулентном погра-
ничном слое от поперечной координаты 
[7]:  

7/1







=

δ
y

u
u

e

.             (6) 

Результаты использования зависи-
мости (6) для определения безразмерной 
зависимости профиля скорости в турбу-
лентном пограничном слое от поперечной 
координаты приведены в табл. 1. 

Результаты, приведённые в табл.1, 
показывают, что для турбулентного по-
граничного слоя характерной является его 

у/δ  0,05 0,1 0,2 0,4 0,6 0,8 1,0 

euu /  0,65 0,72 0,79 0,88 0,93 0,97 1 
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хорошая «наполненность». Это проявля-
ется и в том, что снижение на 10 % скоро-
сти (а значит и температуры) в погранич-
ном слое по сравнению с их значением на 
внешней границе пограничного слоя 
( euu / =0,9) достигается лишь на середине 
пограничного слоя (у/δ = 0.5).  

Результаты расчётного определения 
характерного размера 1.0

Tδ  области влия-
ния стенки на поле температур по длине 
цилиндрической части камеры сгорания 
представлены в табл. 2. 

 
Таблица 2. Характерный размер 1.0

Tδ  области влияния стенки на поле температур  по длине цилиндриче-
ской части камеры сгорания МРГГ 

х, мм 0.4 15 30 45 60 Примечание 
∗∗δ , мм 0.0037 0.068 0.12 0.16 0.20 Без учёта влияния зоны 

обратных токов на начало 
образования пограничного 
слоя 
 

∗δ , мм 0.0047 0.087 0.093 0.205 0.256 

δ , мм 0.038 0.7 1.24 1.65 2.06 

1.0
Tδ , мм 0.019 0.35 0.62 0.82 1.03 

∗∗δ , мм - - 0.0040 0.07 0.12 С учётом влияния зоны об-
ратных токов на начало 
образования пограничного 
слоя 
 

∗δ , мм - - 0.0051 0.09 0.15 

δ , мм - - 0.04 0.72 1.24 
1.0

Tδ , мм - - 0.02 0.36 0.62 

 
Результаты, приведённые в табл. 2, 

показывают, что с учётом влияния зоны 
обратных токов величина 1.0

Tδ  составляет 
около 0,6 мм. Этот результат соответству-
ет ситуации, когда на стенке камеры сго-
рания отсутствует пристенок с понижен-
ной температурой продуктов сгорания. На 
практике такая ситуация является скорее 
исключением, чем правилом, поскольку 
отсутствие пристенка ведёт, как правило, 
к прогару стенки. 

В связи с этим рассмотрим роль хо-
лодного пристенка в формировании зоны 
влияния стенки на поле температуры про-
дуктов сгорания. В том случае, когда 
толщина пристенка превышает толщину 
пограничного слоя, отсутствует влияние 
стенки на поле температуры продуктов 
сгорания вследствие близости температу-
ры стенки и пристенка. Если пристенок 
находится внутри пограничного слоя, то 
область влияния стенки на температуру 
продуктов сгорания уменьшается на тол-
щину пристенка. Так, в соответствии с [4] 
для штатных МРГГ толщина пристенка на 
входе в сопло составляет величину поряд-
ка 0,1 мм. В этом случае при величине 

1.0
Tδ  = 0,6 мм область влияния стенки на 

температуру продуктов сгорания состав-
ляет около 0,5 мм. 

В завершение рассмотрим величину 
случайной погрешности определения 
температуры по величине уноса массы, 
связанную с погрешностью измерения ве-
личины уменьшения пластины h∆ . Вели-
чина h∆  в процессе проведения экспери-
мента определялась как 

 

10 hhh −=∆ ,             (7) 
 

где h0 и h1 – соответственно начальная 
высота пластины и высота пластины по-
сле воздействия на неё продуктов сгора-
ния. Измерение высоты пластины до и по-
сле воздействия на неё продуктов сгора-
ния проводилось с помощью инструмен-
тального микроскопа с абсолютной по-
грешностью, не превышающей 10 микрон. 
В соответствии с (7) абсолютная погреш-
ность величины измерения h∆  не превы-
шала 14 микрон.  

В диапазоне максимальных измеря-
емых температур порядка 3000 К величи-
на h∆  составляла около 3 мм, а случайная 
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погрешность измерения температуры, вы-
званная погрешностью измерения вели-
чины h∆ , составляет не более 14 К.  

В диапазоне минимальных измеряе-
мых температур вблизи стенки порядка 
900 К при h∆ =0,15 мм случайная погреш-
ность измерения температуры, вызванная 
погрешностью измерения величины h∆ , 
составляет не более 84 К. Результаты 
прямых измерений температуры пристен-
ка с помощью термопар, приведённые на 
рис. 5, удовлетворительно согласуются с 
этой оценкой погрешности.  
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Предложен единый критерий роста усталостных трещин для различной степени двухосности 

напряжённого состояния. Исследовано напряжённое состояние образца. Установлено влияние двухосного 
нагружения на скорость роста усталостной трещины и её связь с коэффициентом трёхосности напряжённого 
состояния, которое может быть вычислено в окрестности  вершины трещины. 

 
Усталостная поверхностная трещина, скорость роста трещины, напряжённое состояние тре-

щины. 
 
Алюминиевые сплавы нашли широ-

кое применение в машиностроении, т.к. 
обладают высокими физико-
механическими свойствами. 

Практика эксплуатации нагружен-
ных несущих конструкций, узлов и агре-
гатов, использующих детали и элементы, 
изготовленные из алюминиевых сплавов, 
показывает, что одной из основных при-
чин происходящих в них разрушений яв-
ляется усталостное разрушение. Анализ 
причин таких разрушений свидетельству-
ет, что распространение усталостной тре-
щины может происходить в течение дли-
тельного периода времени. Это означает, 
что конструкция, нагруженная статиче-
скими или циклическими нагрузками, 
может сохранять свою прочность даже 
при наличии трещины. Для того чтобы 
определить остаточную долговечность 
такой конструкции, назначить ресурс её 
работы и периодичность профилактиче-
ских проверок, необходимо уметь пред-
сказывать, как будет развиваться трещина 
при заданных режимах эксплуатации и 
каким будет её критический размер.  

С точки зрения механики 
разрушения скорость роста усталостных 
трещин зависит от величины размаха 
коэффициента интенсивности напряжений 
за цикл нагружения ΔKI. При одноосном 

нагружении скорость роста усталостных 
трещин нормального отрыва 
удовлетворительно описывается 
формулой Пэриса [1] 

 
( )n

IKCdNda ∆⋅=/ ,           (1) 
 
где C, n – константы материала; a – 
размер трещины; N – число циклов 
нагружения.  

Применение этой формулы для 
описания скорости роста усталостных 
трещин при двухосном нагружении 
привело к противоречивому результату: в 
одних случаях скорость роста трещин 
оказалась выше полученной 
экспериментально, а в других ниже [2, 3]. 
В связи с этим проведено изучение 
кинетики роста поверхностных трещин, 
находящихся в поле двухосного 
напряжённого состояния. Для проведения 
исследований был выбран хорошо 
деформирующийся алюминиевый сплав 
АК6, нашедший широкое применение для 
изготовления штампованных и кованых  
деталей сложной формы. 

Для испытаний были использованы 
крестообразные образцы с толщиной 
рабочей части 10 мм (рис. 1). Двухосное 
нагружение реализовано на 
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испытательной машине ГРМ-I с 
пульсатором при помощи специально 
разработанных и изготовленных 
приспособлений (рис. 2). 

Степень двухосности номинального 
напряжённого состояния, т.е. без учёта 
трещины, определялась величиной 
коэффициента двухосности нагружения 

yx σσ=λ  (рис. 1). Вертикальные 
напряжения yσ  направлены перпенди-
кулярно плоскости трещины и в процессе 
нагружения раскрывают её. 
Горизонтальные напряжения xσ  
направлены параллельно плоскости 
трещины и, формально, наличие трещины 
не влияет на их величину. При одноосном 
растяжении, когда 0=σ x , считаем, что 

0=λ ; при растяжении-сжатии была 
реализована величина 9,0−=λ ; при 
двухосном растяжении – 9,0+=λ .  

 

 

 
 

Рис. 1. Образец для двухосных испытаний: 
a – глубина полуэллиптической поверхностной 

трещины; c – размер трещины на поверхности 
образца 

 

   
а      б 

 
Рис. 2. Приспособления для двухосных испытаний:  

а –  растяжение-сжатие; б – растяжение-растяжение 
 

Как показали испытания, 
независимо от формы концентратора, 
вида нагружения и уровня напряжений с 
момента зарождения трещины её фронт 
стремится принять форму 
полуокружности (рис. 3). В дальнейшем, 
по мере роста трещины, её полукруглая 
форма сохраняется почти до момента 
выхода на заднюю поверхность. Такая 

«устойчивая» форма несквозной трещины 
позволяет определять её глубину a по 
результатам измерений размеров трещины 
c, сделанных на передней поверхности 
образца. В проведённых экспериментах 
считалось, что скорость роста несквозных 
трещин по всем направлениям, 
нормальным фронту трещины, одинакова. 
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Рис. 3. Определение формы поверхностной трещины 
 
 

 
 

Рис. 4. Влияние способа нагружения крестообразного образца из сплава АК6 
на рост усталостных трещин ( yσ =120 МПа): 

1 − λ  = − 0,9; 2 – λ  = 0; 3 – λ  = + 0,9 
 
В процессе испытаний через 

определённое число циклов нагружения 
измерялся размер трещины c по передней 
поверхности образца. Результаты этих 
измерений представлены на рис. 4. 
Графическим дифференцированием этих 
диаграмм определялась скорость роста 
усталостных трещин по передней 
поверхности образца dc/dN. 

При растяжении-сжатии скорость 
роста трещины оказалась ниже, а при 
двухосном растяжении – выше, чем при 
одноосном нагружении. Результаты 
испытаний представлены в координатах 

IKdNda ∆−  (рис. 5).  

Величина IK  вычислялась по 
формуле, которая учитывает только 
номинальные раскрывающие напряжения 
( yσ=σ ) [4]: 

∫
π

ϕ







ϕ

−
−⋅πσ=

2

0

2
1

2
2

22

sin1/ d
c

acaK I , 

где σ – напряжения, перпендикулярные 
плоскости трещины; a – глубина 
полуэллиптической поверхностной трещины; 
c – размер трещины на поверхности образца; 
φ – текущая угловая координата, 
определяющая положение точки по 
фронту трещины. 

Большой разброс эксперимен-
тальных точек на диаграмме не позволил 
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получить удовлетворительной 
аппроксимации зависимости 

( ) IKdNda ∆− lnln  одной прямой линией, 
описываемой формулой Пэриса в 
логарифмических координатах. Однако 
для каждого вида нагружения λ 
результаты испытаний удовлетворительно 
аппроксимируются тремя прямыми 
линиями в зависимости от конкретного 

вида нагружения. Из этого следует, что 
скорость роста трещин необходимо 
связывать не только с величиной 
раскрывающих напряжений yσ  и 
коэффициентом интенсивности 
напряжений IK , но и с характеристикой 

yx σσ=λ  напряжённого состояния в 
области трещины. 

 

 
 

Рис. 5. Влияние вида нагружения λ на кинетические диаграммы 
усталостного разрушения 

 
В работе [5] был предложен 

критерий, определяющий кинетику роста 
усталостных поверхностных трещин, 
развивающихся по типу нормального 
отрыва, на стадии стабильного роста при 
двухосном стационарном нагружении в 
виде, аналогичном формуле Пэриса (1): 

( ) n
IKkCdNda ∆⋅λ+= 1/  или 

( ) n
IKCdNda ∗∆=/ ,           (2) 

где yx σσ=λ  – коэффициент 
двухосности напряжённого состояния. 
Критерий роста трещины ∗

IK  был назван 
эквивалентным коэффициентом 
интенсивности напряжений. 

Однако коэффициент двухосности 
yx σσ=λ  представляет собой отношение 

номинальных напряжений, в поле кото-

рых развивается трещина, и поэтому лишь 
косвенно влияет на напряжённое состоя-
ние в вершине трещины. Разрушение, ко-
торое происходит вдоль фронта трещины, 
определяется локальным напряжённым 
состоянием в каждой его точке. Поэтому 
естественно перейти от параметров, ха-
рактеризующих общее напряжённое со-
стояние в рабочей части образца, к пара-
метрам, характеризующим напряжённое 
состояние в вершине трещины. Физиче-
ские явления, определяющие разрушение 
при развитии усталостных трещин, необ-
ходимо связывать с изменением напря-
жённого состояния в их вершине. В поль-
зу такого подхода свидетельствуют ре-
зультаты сравнения поверхностей изло-
мов при одноосном и двухосном нагруже-
нии (рис. 6). 
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Рис. 6. Сравнение поверхностей разрушения: 1 – одноосное растяжение; 2 – растяжение-сжатие 

 
Представляется целесообразным 

разработать такой критерий, который поз-
воляет построить единую кинетическую 
диаграмму, исходя из физических пред-
ставлений о процессе разрушения. 

Для выявления характеристики 
напряжённого состояния, которая бы от-
ражала тенденции в развитии трещины 
при различных условиях нагружения, рас-
сматривались зависимости типа 

( )ijIKfdNda σ= ,/ , где ijσ  – тензор  
напряжений в области распространения 
усталостной трещины. Для вычисления 
напряжений ijσ  в вершине трещины ис-
пользовалась программа ANSYS. 

В результате проведённых исследо-
ваний установлено, что за параметр, вли-
яющий на изменение скорости роста уста-
лостной трещины при различной степени 
двухосности λ напряжённого состояния, 
можно принять коэффициент трёхосности 

10 σσ=Tr , где 0σ  – среднее напряже-
ние; 1σ  – наибольшее главное напряже-
ние. 

На рис. 7 представлены диаграммы, 
которые показывают изменение коэффици-
ента трёхосности Tr  при удалении от вер-
шины трещины на расстояние ρ . Диа-
граммы построены для срединного сечения 
смоделированного образца толщиной 10 
мм.  

 

   
а – трещина глубиной a = 3,5 мм 

 

 
б – трещина глубиной a = 7 мм 

 
Рис. 7. Диаграммы коэффициента трёхосности 

Tr в вершине поверхностной трещины  
при различных видах нагружения:  

1 − λ =− 0,9; 2 – λ =0; 3 – λ =+ 0,9 
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Анализ этих диаграмм позволил уста-
новить, что для трещин различной глубины 
(a=3,5 мм и 7 мм) схожими являются отно-
шения коэффициентов трёхосности, вычис-
ленные на расстоянии a1,0  и обозначенные 
как 1,0Tr . 

Коэффициент трёхосности Tr  впер-
вые был предложен Джексоном [6]. Тео-
ретически он может изменяться от –1 
(гидростатическое сжатие) до +1 (гидро-
статическое растяжение). Опыты показали 
[7], что при изменении коэффициента 
трёхосности изменяется способность Tr  
материала к пластическому деформирова-
нию. Увеличение коэффициента трёхос-
ности Tr  увеличивает степень стеснения 
пластической деформации и разрушение 
становится более хрупким. Охрупчивание 
приводит к тому, что большая часть необ-
ратимой энергии затрачивается на образо-
вание новой поверхности, а не поглощает-
ся в результате пластического деформи-
рования.  

При определении степени влияния 
коэффициента трёхосности Tr  на ско-
рость роста трещины были сделаны сле-
дующие предположения: 

1) скорость роста усталостной тре-
щины в первую очередь зависит от вели-
чины раскрывающих напряжений yσ  
(рис.1), которые в вершине трещины опи-
сываются коэффициентом интенсивности 
напряжений IK  и в упругой постановке 
задачи не зависят от степени двухосности 
нагружения; 

2) влияние двухосного нагружения 
на скорость роста усталостной трещины 
связано с коэффициентом трёхосности 
напряжённого состояния 1,0Tr  в вершине 
трещины; 

3) на стадии стабильного роста тре-
щины скорость распространения её опреде-
ляется единственным параметром  

( )0,1 , TrKfK II =∗∗ ; 
4) для сплава АК6 считается неиз-

менным показатель степени 4=n  как в 
уравнении Пэриса (1), так и во вновь по-
лученных зависимостях скорости роста 
трещин от вида напряжённого состояния. 

На основании сделанных предположе-
ний представим эквивалентный коэффици-
ент интенсивности напряжений в виде 

 

I
x

I KTrK ⋅=∗∗
1,0 ,             (3) 

 
где x  – показатель степени, который тре-
буется определить. 

Запишем это выражение для двух раз-
личных видов нагружения при одинаковых 
размерах трещины и одинаковом раскрыва-
ющем напряжении yσ : 

 
( ) ( ) I

x
I KTrK ⋅=∗∗

11,01 , 

( ) ( ) I
x

I KTrK ⋅=∗∗
21,02 . 

 
Составим отношение левых и правых 

частей, прологарифмируем его и получим 
выражение для определения показателя сте-
пени: 

 

( ) ( )( )
( ) ( )( )21,011,0

21

ln
ln

TrTr
KK

x II
∗∗∗∗

= .            (4) 

 
Отношение коэффициентов трёхосно-

сти ( ) ( )21,011,0 TrTr  для различных видов 
нагружения можно определить на основе 
сравнения результатов исследования 
напряжённого состояния в вершине трещи-
ны с использованием метода конечных эле-
ментов.  

Результаты вычислений приведены в 
табл. 1.  
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Таблица 1. Результаты расчётов отношений коэффициентов трёхосности ( ) ( )21,011,0 TrTr и эквивалентных 

коэффициентов интенсивности напряжений ( ) ( )
∗∗∗∗
21 II KK  

N 
п/п 

Глубина   
трещины 

a, мм 

1λ  2λ  ( )11,0Tr  ( )21,0Tr  ( )

( )21,0

11,0

Tr
Tr

 
1dN

da 710 , 

м/цикл  
2dN

da 710 , 

м/цикл 
2

1

dN
da
dN
da

 

( )

( )
∗∗

∗∗

2

1

I

I

K

K
 

1 3 0,9 0 0,78 0,56 1,39 0,13 0,07 1,86 1,17 
2 3 0 -0,9 0,56 0,40 1,40 0,07 0,04 1,75 1,15 
3 5 0,9 0 0,78 0,57 1,37 0,30 0,16 1,88 1,17 
4 5 0 -0,9 0,57 0,41 1,39 0,16 0,09 1,78 1,16 
5 7 0,9 0 0,73 0,52 1,40 0,60 0,34 1,76 1,15 
6 7 0 -0,9 0,52 0,36 1,44 0,34 0,19 1,79 1,16 

 
Чтобы определить отношение 

( ) ( )
∗∗∗∗
21 II KK , по аналогии с формулой 

Пэриcа (1) запишем выражение для скоро-
сти роста трещины при различных видах 
нагружения: 

 

( ) ( ) ( )( ) n
IKCdNda ∗∗∆= 111/ ,

( ) ( ) ( )( ) n
IKCdNda ∗∗∆= 212/ . 

 
Отсюда, с учётом 4=n , получаем 

требуемое соотношение 
 

( )

( )

4/1

)2(

)1(

2

1

)/(
)/(












=∗∗

∗∗

dNda
dNda

K
K

I

I . 

 

Отношения скоростей роста уста-
лостных поверхностных трещин 
( ) ( )1/ dNda  и ( ) )2(/ dNda , приведённые в 
табл. 1, определялись при различных ви-
дах нагружения для одинаковых размеров 
трещины. 

Усредняя полученные результаты, 
определим численные значения  

 

( ) ( ) 16,1/ 21 ≈∗∗∗∗
II KK , ( ) ( ) 40,1/ 21 ≈TrTr .      (5) 

 
Подставляя значения (5) в формулу 

(4), получим 44,0≈x . После подстановки 
этой величины в уравнение (3) определим 
выражение для эквивалентного коэффи-

циента интенсивности напряжений ∗∗
IK  

для сплава АК6: 
II KTrK ⋅=∗∗ 44,0 . 

Тогда формулу для определения 
скорости роста трещины, по аналогии с 
формулой Пэриса (1), запишем в следую-
щем виде: 
 

( ) 4
1/ ∗∗∆⋅= IKCdNda    или   

( ) 444,0
1/ IKTrCdNda ∆⋅⋅= .           (6) 

 
В формуле (6) константа 1C  отлича-

ется от константы C , которая присутству-
ет в уравнении (2). 

 

 
 

Рис. 8. Обобщённая кинетическая диаграмма 
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По результатам проведённых экспе-
риментов на рис. 8 приведена обобщённая 
кинетическая диаграмма, построенная в 
логарифмических координатах 

∗∗∆− IKdNda / .  
Из диаграммы следует, что все по-

лученные точки располагаются около 
прямой и, следовательно, могут быть опи-
саны единым уравнением независимо от 
вида напряжённого состояния в вершине 
трещины. Определено, что 11

1 1095,0 −⋅=C . 
Тогда для сплава АК-6 получим следую-
щее уравнение скорости роста усталост-
ной трещины, учитывающее характер 
напряжённого состояния в её вершине: 

 
( ) 444,0111095,0/ IKTrdNda ∆⋅⋅= − . (7) 

 
Выражение (7) имеет определённые 

преимущества по сравнению с формулой 
(2). Оно позволяет определять изменение 
скорости роста усталостных трещин в 
сплаве  АК-6 не только от степени двух-
осности напряжённого состояния в той 
области, где находится трещина, но и от 
других причин, вызывающих изменение 
вида напряжённого состояния в вершине 
трещины. Такими причинами могут яв-
ляться: способ нагружения и соотношение 
между нагрузками, форма и размеры де-
тали и трещины и т.п.  

Подход, использованный в данном 
исследовании, может быть распространён 
для оценки кинетики роста усталостных 
трещин в зависимости от характеристик 
их напряжённого состояния и для других 
сплавов. 
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The common growth criterion of fatigue cracks is offered for different degree of the biaxial tension. The 
specimen tension is investigated. Influence of biaxial loading on growth rate of a fatigue crack and its connection 
with a triaxial coefficient of a tension which can be calculated in an environ of a crack top is install. 

 
Fatigue surface cracks, rate of a crack growth, stress crack. 
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С ГРАДИЕНТОМ ПЛОТНОСТИ 

 
© 2013  Д. А. Анчиков,  В. А. Гусев,  И. П. Завершинский, 

В. Г. Макарян,  С. С. Сугак 
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Исследована устойчивость аксиально симметричного стационарного несжимаемого закрученного 

течения с радиальным скачком плотности относительно малых спиральных возмущений. Получены за-
висимости частоты и инкремента возмущений от параметра закрутки, аксиального волнового числа и 
скачка плотности газа. Показано, что частота возмущения увеличивается, а его инкремент уменьшается с 
увеличением градиента плотности среды. 

 
Закрученный поток, дисперсия, неустойчивость. 

 
Исследованию устойчивости вихре-

вых течений различного типа посвящено 
весьма значительное число работ, что свя-
зано как с наличием большого количество 
прикладных задач, так и с фундаменталь-
ными проблемами, так как развитие не-
устойчивостей приводит к формированию 
сложной нелинейной структуры потока, в 
частности, к формированию крупномас-
штабных структур, например, прецесси-
рующего вихревого ядра [1−3]. Известно, 
что в вихревых течениях могут развивать-
ся три основных типа неустойчивостей: 
Кельвина−Гельмгольца, связанная с нали-
чием градиента скорости потока; центро-
бежная, связанная с наличием скачка ази-
мутальной скорости; Релея−Тейлора, воз-
никающая при наличии скачка плотности 
течения. Устойчивость гомогенных вих-
ревых течений исследована довольно по-
дробно. В работах [4, 5] были получены и 
численно проанализированы дисперсион-
ные соотношения для бесконечно малых 
возмущений вихря Рэнкина с аксиальны-
ми течениями в радиально-
неограниченной несжимаемой невязкой 
среде постоянной плотности. Показано, 
что дисперсионные кривые имеют вид, 
характерный для волн отрицательной 
энергии [6], так что при ненулевой за-
крутке в докритической области значений 
волновых чисел существуют две 

нейтрально устойчивые волны, а в сверх-
критической области – неустойчивая вол-
на. В частности, показано, что частота 
возмущений растёт с ростом массового 
расхода и параметра закрутки потока. При 
этом закрутка имеет стабилизирующий 
эффект. В работах [7−9] исследовалась 
устойчивость вихря с квазитвёрдым вра-
щением с осевым течением в радиально-
ограниченной несжимаемой невязкой сре-
де с постоянной плотностью. Показано, 
что увеличение аксиального числа Рей-
нольдса уменьшает параметр закрутки, 
необходимый для дестабилизации потока. 
Построены кривые нейтральной устойчи-
вости, определены критические значения 
чисел Рейнольдса и параметра закрутки, 
проведено сравнение с экспериментами. 
Так же, как и для течений типа свободно-
го вихря, наиболее неустойчивой оказа-
лась мода при m = -1. В ряде работ, в 
частности в [10, 11], исследована устой-
чивость непрерывных вихревых потоков. 
Для вихря Бетчелора было показано, что 
инкремент для отрицательных спираль-
ных мод намного больше, чем для поло-
жительных мод с тем же значением |m|. 
Влияние крутки на устойчивость является 
немонотонным, и для каждой азимуталь-
ной моды предельное значение инкремен-
та достигается при определённых значе-
ниях параметра S. Другим важным выво-
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дом этих работ является то, что вихрь 
Бэтчелора устойчив относительно линей-
ных возмущений при достаточно сильной 
закрутке. Тем самым вихрь Бэтчелора от-
личается от вихря Рэнкина с аксиальным 
потоком, неустойчивым при любых зна-
чениях крутки. 

Значительно меньшее внимание 
уделялось исследованию устойчивости 
закрученных потоков с непостоянной 
плотностью, которые обычно возникают в 
технических устройствах с источниками 
тепловыделения, таких как авиационные 
двигатели, плазмодинамические установ-
ки, вихревые камеры с горением и т.д. 
[1−3]. В работе [12] изучалась устойчи-
вость вихря Рэнкина со скачком азиму-
тальной скорости в несжимаемой невяз-
кой радиально-неограниченной среде со 
скачком плотности. Найдено дисперсион-
ное соотношение для осесимметричной и 
спиральных мод. Это соотношение иссле-
довано в коротковолновом и длинновол-
новом пределах. Найдены условия не-
устойчивости возмущений. Рассмотрен 
ряд частных случаев для профилей основ-
ного потока, а также волны Кельвина, для 
которых показано, что инкремент стре-
мится к нулю при нулевой плотности во 
внутренней области (полый вихрь), что 
соответствует результатам работ [1−3]. В 
работе [13] найдены дисперсионные соот-
ношения для малых гармонических воз-
мущений вихря Рэнкина со скачком угло-
вой скорости и кусочно-потенциального 
вихря в несжимаемой невязкой радиаль-
но-ограниченной среде со скачком плот-
ности. Найдено дисперсионное соотноше-
ние. Дальнейшие исследования, прове-
дённые в [13], касались в основном осе-
симметричной моды при m = 0. Для осе-
симметричной и высших мод были полу-
чены выражения для границ абсолютной и 
конвективной неустойчивостей. В работе 
[14] рассмотрена устойчивость уединён-
ного вихря Бетчелора с градиентом плот-
ности потока. 

В связи с этим в данной работе про-
ведено детальное исследование устойчи-
вости радиально-симметричного стацио-

нарного состояния закрученного течения 
Ренкина: 

 
0v 0r = , ( )rvv 0 ϕϕ = , ( )rvv 0z0z = , 

( )r00 ρρ = ,             (1) 
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Отметим, что аппроксимация реаль-

ного профиля тангенциальной скорости с 
использованием модели квазитвёрдого 
вращения также даёт неплохое согласие с 
экспериментальными данными. 

Используя в пределе малых чисел 
Маха (М<<1) модель несжимаемого тече-
ния для возмущений течения (1), (2) вида 

( ) ( )tmkzitmkzi
zrzr ePPevv ωϕωϕ

ϕϕ
−+−+ ==

))) ,
0;;;;  и 

т.д., из уравнений Эйлера в невязком при-
ближении во внутренней области 0<r<R0 
приходим к уравнению Бесселя: 

 
( ) 0Pmr'Pr"Pr 222

1
2 =−++

)))
β .          (3) 

 
Общее решение уравнения (3) имеет 

вид ( ) ( )rNArJAP 1m21m1 ββ +=
)

, где Jm и 
Nm – функции Бесселя и Неймана, 

11 kvm −−= Ωωω  − частота возмущения, 
k – волновое число, ( )14k 2

1
222

1 −= −ωΩβ . 
Собственные функции уравнения (3) 
имеют вид: 
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r
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где 
 ( ) ( )

rxm1m
1

dx/xdJr'J
β

β
=

= , 

( ) ( )
rxm1m

1
dx/xdNr'N

β
β

=
= . 

Во внешней области (R0 < r < R) по-
ток незакрученный, и можно определить 
потенциал ϕ, так что ϕ∇=vr  при 

( )tmkzie ωϕϕϕ −+= ) . Собственные функции 
описываются уравнением Гельмгольца 
(∆ϕ = 0), которое для радиальной части 
возмущений ( )rϕ)  сводится к виду: 

 
( ) 0mrk'r"r 2222 =+−+ ϕϕϕ ))) .          (5) 

 
Общее решение уравнения (5) имеет 

вид ( ) ( )krKBkrIB mm 21 +=ϕ) , где Im и Km 
– модифицированные функции Бесселя. 
Возмущения давления и радиальной ско-
рости в этой области имеют вид: 

 

( ) ( )( )krKBkrIB

kv
r

RmiP

mm 21

22

2
0

2

+×

×







−

Ω
−= ωρ

)

,  

( ) ( )kr'KBkr'IBv m2m1r +=) .          (6) 

 
Эти решения должны быть сшиты 

при r = R0. Соответствующее кинематиче-
ское и динамическое граничные условия 
имеют вид [1, 4, 5]: 

 
( ) ( )

η
ωω

i0Rv0Rv

2

0r

1

0r =
+

=
− ))

,  

( ) ( ) 000 00
0

0

0

0

00
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−
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RPRP
dr
dP

dr
dP

RR

))
η .

 (7) 

 
Кроме того, возмущения должны 

быть ограничены на оси потока, а на стен-
ке должно выполняться условие прилипа-
ния: ( ) 0=Rϕ) . 

Соотношения (4), (6), (7) приводят к 
дисперсионному соотношению вида: 

 

( ) ( ) ( )
( ) ( ) 0

k
Q

k'Ik'K
kIkK

k
Q1S 2

2
1

2
1

mm

mm
2
22 =+

−
−

+−
Ξ

βω
α
αω ,

(8) 

 
где 

( ) ( ) 11m1m1 /mS2J/'J ωβββΞ −= , 
( ) ( )KkI/KkK mm=α , 

( ) ( )
krxmm dx/xdKx'K

=
= ,  

0kRk = ,  

0Rββ = ,  

20 v/R ωω = ,  

20 v/RS Ω=  − параметр закрутки, 

21 v/va =  − отношение аксиальных ско-
ростей,  

0/Q 21 >= ρρ  − отношение плотностей, 
1R/RK 0 >=  − параметр конфайнмента, 

22 kvm −−= Ωωω . 
На рис. 1 приведена используемая 

далее классификация различных типов 
аксиальных потоков в зависимости от ве-
личины параметра a = v1/v2. Наибольшее 
внимание далее уделялось исследованию 
устойчивости сильнозакрученных пото-
ков, соответствующих значениям пара-
метра a < 0, когда формируется течение 
типа следа с осевым противотоком. Сла-
бозакрученным течениям соответствует 
область 0 < a < 1, где формируется след 
со спутным потоком. При a > 1 реализу-
ется прямое течение. 

Для получения явных зависимостей 
действительной и мнимой частей частоты 
возмущений от волнового числа уравне-
ние (8) решалось численно. Значения ве-
личин, используемые при расчётах, в ос-
новном соответствовали эксперименталь-
ным данным [15]. 
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Рис. 1. Характерные профили осевой скорости, типичные для закрученных течений 
 в зависимости от параметра a = v1/v2 

 
На рис. 2 представлены зависимости 

действительной и мнимой частей частоты 
возмущения от волнового числа Re[ω(k)] 
и Im[ω(k)] для вихревых мод для различ-
ных значений азимутальных волновых 
чисел m при фиксированном параметре 
закрутки a =-0,4, параметре конфайнмен-
та K = 2,5 и значениях параметра Q в диа-
пазоне 0,2 < Q < 1,0. Полученные зависи-
мости по форме совпадают с известными 
[4, 5, 13]. Анализ дисперсионных соотно-
шений показывает, что в диапазоне значе-
ний волнового числа k < kC(Q) возможно 
существование двух типов нейтральных 
мод с Im(ω) = 0, соответствующих верх-
ней и нижней ветвям зависимости частоты 
от волнового числа, так называемых 
быстрой и медленной волн [1, 4, 5]. При 
k>kC(Q) существует неустойчивая мода с 
Im(ω) > 0. Отметим, что приведённые за-
висимости по форме соответствуют полу-
ченным в [4, 5]. В частности, для корот-
ких волн (k >> 1) в пределе β1 >> 1 при 
выполнении условия k(K-1) >> 1 диспер-
сионное соотношение (8) для фазовой 
скорости возмущения с = ω/k  редуциру-
ется к виду: 

( )
Q1

Q
a1i

Q1
aQ1c 2;1 +

−±
+

+
= . 

Из этого выражения видно, что в 
данном диапазоне отсутствует дисперсия 
спиральных волн, что полностью под-

тверждается результатами расчёта при  
k >> 1. 

Как следует из представленных ри-
сунков, наибольшим инкрементом среди 
азимутальных мод обладает изгибная мо-
да с азимутальным волновым числом  
m = +1. Этот результат существенно от-
личается от результатов [4, 5] для гомо-
генного течения, где наиболее неустойчи-
вой азимутальной модой являлась изгиб-
ная мода с азимутальным волновым чис-
лом m = -1. Отметим, что идентификация 
наиболее неустойчивой моды в турбу-
лентном закрученном потоке в прямой 
открытой трубе с аксиально симметрич-
ным источником тепловыделения прово-
дилась в [16] с использованием системы 
Навье−Стокса. Снималась зависимость 
параметров потока от времени. К полу-
ченным данным применялось быстрое 
преобразование Фурье, реализованное в 
пакете Matlab, и строились спектры коле-
баний газодинамических величин. Нали-
чие колебаний тангенциальной скорости 
на оси трубки показало, что наблюдаемая 
прецессия вихревого ядра связана с разви-
тием неустойчивости изгибной моды с 
|m|=1, так как только она возмущает тан-
генциальную скорость на оси потока. 
Наконец, расчёты показали, что направле-
ние вращения ядра совпадает с направле-
нием вращения основного потока, а ось 
винта завита против основного течения.  

a -1 0 1 
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Рис. 2. Мнимая (a), (c), (e) и действительная (b), (d), (f) части частоты возмущений  

в зависимости от волнового числа k для параметра закрутки S =0,6  
при различных азимутальных волновых числах m и значениях параметра Q 

 
Важно отметить, что частота возму-

щения растёт, а инкремент возмущений 
падает с уменьшением параметра Q. Этот 
результат также качественно совпадает с 
результатами работы [16], где было пока-
зано, что частота возмущения растёт, а 
инкремент возмущений падает с ростом 
мощности источника нагрева. Заметим, 
что уменьшение параметра Q, соответ-

ствующее в реальных условиях увеличе-
нию мощности нагрева, вызывает нели-
нейное уменьшение инкремента и ушире-
ние области нейтральной устойчивости 
при малых значениях Q, но в любом слу-
чае течение остается неустойчивым. 
Уменьшение амплитуды колебаний вих-
ревого ядра с ростом мощности источника 
также наблюдалось в [16]. Явление подав-

m = -1 

m = 0 

(a) (b) 

m = +1 

(e) (f) 

(c) (d) 
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ления ПВЯ горением в ряде режимов из-
вестно давно [1]. Интересно отметить, что 
полученные в данной работе зависимости 
частоты прецессии от мощности источни-
ка подобны зависимостям частоты пре-
цессии от массового расхода газовой фазы 
для газожидкостных потоков [17]. 

Влияние параметра закрутки на дис-
персионные характеристики изгибной мо-
ды m = +1 при a = -0,4, K = 2,5 показано 
на рис. 3. Видно, что закрутка имеет ста-
билизирующее значение, что отличается 
от результатов работы [4], где при сверх-
критических значениях параметра закрут-
ки поток становился неустойчивым.  

 

         
 

Рис. 3. Действительная (a) и мнимая (b) части частоты возмущений  
в зависимости от волнового числа k при различных значениях параметра закрутки S 

 
Таким образом, в работе исследова-

на устойчивость вихревых потоков в от-
крытых трубках с радиальными скачками 
плотности среды. Найдены зависимости 
частоты возмущений от параметра за-
крутки, азимутального волнового числа и 
скачка плотности газа. Показано каче-
ственное соответствие результатов работы 
с экспериментальными результатами [15, 
17] и с результатами численных расчётов 
[16]. Получено, что наиболее неустойчи-
вой в рассмотренных условиях является 
изгибная левовинтовая мода  m = +1. Ча-
стота возмущений растёт с ростом скачка 
плотности, а инкремент падает, то есть 
радиальный градиент плотности оказыва-
ет стабилизирующее влияние. 

 
Работа частично поддержана Мин-

обрнауки РФ, государственное задание на 
выполнение работ на 2012-2014 годы, 
шифр 2.560.2011 и ФЦП «Научные и 
научно-педагогические кадры инноваци-
онной России» на 2009-2013 гг.», ГК № 
14.740.11.0999 и соглашение 
№14.B37.21.0767, а также грантами 

РФФИ 13-01-97001 р_поволжье_а и 13-01-
97005 р_поволжье_а. 
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The stability of an axially symmetrical stationary incompressible swirl flow with radial density jump in 
relation to infinitesimal spiral perturbations is investigated in the paper The dependences of perturbation fre-
quency and increment on the swirl parameter, axial wave number and density jump are obtained. It is shown that 
perturbation frequency increases while its increment decreases with the increase in the medium density gradient. 
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Рассмотрено влияние радиального зазора, частоты вращения, радиальных и осевых нагрузок на 

перемещения и жёсткость шарикового подшипника. Проведена оценка влияния жёсткости подшипника 
на жёсткость опоры. 

 
Шариковый подшипник качения, жёсткость, деформация. 

 
Вибрационное состояние авиацион-

ных газотурбинных двигателей (ГТД) зави-
сит от характеристик жёсткости и демпфи-
рования в опорах роторов. В настоящее 
время широко используются упругодемп-
ферные опоры, характеристики которых 
определяются конструкцией их структур-
ных элементов: корпуса, упругого элемента 
(УЭ), подшипника качения (ПК) и гидроди-
намического демпфера (ГДД) (рис. 1). В 
состав опор входят также уплотнения, но 
на динамические характеристики опоры 
их влияние незначительно.  

В настоящее время на практике по-
лагают, что коэффициент жёсткости опо-
ры определяется только упругим элемен-
том. Однако согласно [1] коэффициент 
жёсткости упругодемпферной опоры 
определяется выражением  

 
( )

( ) ( )
К ПК ГДД УЭ

О
К ПК К ГДД УЭ ПК ГДД УЭ

c c c c
c

c c c c c c c c

+
=

+ + + +
, 

(1) 
 
где сК – коэффициент жёсткости корпуса; 
сПК – коэффициент жёсткости ПК; сГДД – 
коэффициент жёсткости ГДД; сУЭ – коэф-
фициент жёсткости УЭ.  

Поэтому для определения коэффи-
циента жёсткости опоры необходимо учи-
тывать влияние всех структурных элемен-
тов опоры. Целью работы является то, что 
при определении коэффициента жёстко-

сти опоры ротора необходимо учитывать 
коэффициент жёсткости подшипника ка-
чения, который, в свою очередь, зависит 
от конструктивных и эксплуатационных 
параметров. 

Опоры роторов авиационных ГТД 
могут включать не все перечисленные 
структурные элементы. Например, опора 
ротора компрессора высокого давления 
двигателя Д-36 не имеет демпфера. Тогда 
выражение (1) примет вид: 
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Приняв коэффициент жёсткости 

корпуса сК = ∞, получим  
 

ПК УЭ
О
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=
+

.            (2) 

 
Для оценки влияния коэффициента 

жёсткости подшипника качения на коэф-
фициент жёсткости опоры формулу (2) 
представим в виде  
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1О

УЭ ПК

с
c c

=
+

,  

 
где О О УЭс c c=  – относительный коэффи-
циент жёсткости опоры ротора.  
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Рис. 1. Схема передней опоры ротора компрессора низкого давления двигателя Д-36 
 
В опорах роторов ГТД коэффициент 

жёсткости упругого элемента, как прави-
ло, может превышать коэффициент жёст-
кости подшипника качения не более чем в 
три раза, поэтому график зависимости от-
носительного коэффициента жёсткости 
опоры от УЭ ПКc c , представленный на 
рис. 2, ограничен интервалом 0...3УЭ ПКc c = . 

 

 
 

Рис. 2. График зависимости Ос  от УЭ ПКc c  

 
Анализируя рис. 2, можно сделать 

вывод, что если коэффициент жёсткости 
подшипника в десять и более раз больше 
коэффициента жёсткости упругого эле-
мента, то жёсткость опоры в этом случае 
отличается от жёсткости упругого эле-
мента менее чем на 10 %. В этом случае 
можно пренебречь коэффициентом жёст-
кости подшипника и принимать О УЭc c≈ . 

Если жёсткость подшипника соизмерима 
с жёсткостью упругого элемента 
( ПК УЭc c= ), то погрешность при определе-
нии жёсткости опоры составит 50 %. От-
сюда следует, что при определении жёст-
кости опоры необходимо учитывать жёст-
кость подшипника, когда 0,1УЭ ПКc c > . 

В опорах авиационных ГТД для вос-
приятия осевых и радиальных нагрузок 
нашли применение шариковые радиально-
упорные ПК. В справочной литературе 
приводятся выражения для относитель-
ных перемещений колец под действием 
нагрузки. Данные формулы основаны на 
определении деформаций в контакте тел 
качения по теории Герца. В монографии 
[2] приведены формулы для расчёта жёст-
кости различных типов подшипников. Ра-
диальная и осевая жёсткости для шарико-
вого радиально-упорного ПК определяют-
ся выражениями: 

 
22

7 3
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w a

r

d z F
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α

α
= ⋅ ;           (3) 

7 233, 24 10 sinsina w aC d z F αα= ⋅ ,          (4) 
 
где α  – угол контакта; wd  – диаметр шари-
ков; z  – количество шариков; k  – коэффи-
циент, учитывающий неравномерность 
нагружения шариков; aF  – осевая нагрузка.  
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Анализируя зависимости (3) и (4), 
можно сделать вывод, что они не учитывают 
многие конструктивные и эксплуатационные 
факторы: радиальный зазор, частоту враще-
ния, радиальную нагрузку, толщину слоя 
смазки и т.д. В связи с этим использование 
этих зависимостей может дать большую по-
грешность при определении коэффициента 
жёсткости опоры. 

Для расчёта относительных переме-
щений колец подшипника можно исполь-
зовать методику, изложенную в работе 
[3]. В методике учитываются перекосы 
наружного и внутреннего колец, толщина 
смазочного слоя, изменения радиальных 
зазоров от скорости вращения и темпера-
тур колец подшипников с двух-, трёх- и 

четырёхточечным контактом шариков при 
различных условиях нагружения. 

Были проведены расчёты для авиа-
ционного подшипника № 126126. Вели-
чина начального радиального зазора со-
ставляла 150 мкм, перекосы наружного и 
внутреннего колец принимались равными 
нулю. При расчёте подшипника радиаль-
ная нагрузка находилась в диапазоне 
Fr=0…1000 Н, осевая – Fa=0…900 Н, ча-
стота вращения внутреннего кольца под-
шипника – n = 0…8000 об/мин.  

На рис. 3 приведены графики зави-
симости радиальных и осевых перемеще-
ний в подшипнике от нагрузок и частоты 
вращения. 

 

        
а      б 

       
в       г 

 
Рис. 3. Зависимость смещений в подшипнике от осевой нагрузки  

при различной радиальной нагрузке и частоте вращения: 
а – радиальных при n=0 об/мин; б – радиальных при n=8000 об/мин;  

в – осевых при n=0 об/мин; г – осевых при n=8000 об/мин 
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Согласно рис. 3, а, б можно отме-
тить, что при постоянной радиальной 
нагрузке радиальные перемещения в под-
шипнике падают при увеличении осевой 
нагрузки. Причём зависимости имеют два 
характерных участка. Сначала значения 
резко снижаются, после чего увеличение 
осевой нагрузки практически не влияет на 
уменьшение радиальных перемещений. 
Переход происходит при отношении осе-
вой силы к радиальной, равной 

0,3a rF F ≈ . 

Согласно рис. 3, в, г видно, что осе-
вые перемещения при нулевой частоте 
вращения и постоянной радиальной 
нагрузке с увеличением осевой нагрузки 
растут. При соотношении 0,3a rF F <  пе-
ремещения резко возрастают. Далее гра-
диент линий уменьшается и, независимо 
от величины радиальной нагрузки, осевые 
перемещения принимают одни и те же 
значения. 

На рис. 4 приведены графики зави-
симости радиальной и осевой жёсткости 
от нагрузок и частоты вращения.  

 

           
а      б 

      
в      г 

 
Рис. 4. Зависимость коэффициентов жёсткости от осевой нагрузки на подшипник  

при различной радиальной нагрузке и частоте вращения: 
а – радиальных при n=0 об/мин; б – радиальных при n=8000 об/мин;  

в – осевых при n=0 об/мин; г – осевых при n=8000 об/мин 
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В связи с тем, что зависимость пе-
ремещений от нагрузки имеет нелиней-
ный характер, коэффициенты радиальной 
и осевой жёсткости определялись в виде 
производных 

,  r r r a a aC F S C F S= ∂ ∂ = ∂ ∂ .  
Заменяя производные отношением 

приращений, получим: 
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Из рис. 4, а, б видно, что коэффици-

ент радиальной жёсткости с ростом осе-
вой нагрузки снижается, достигая мини-
мума, а потом начинает возрастать. Ми-
нимальное значение на порядок меньше, 
чем значение при нулевой осевой нагруз-
ке и соответствует соотношению сил 

0,25...0,3a rF F ≈ . Имеет место ярко вы-
раженный «провал» характеристики, при-
чём ширина его прямо зависит от величи-
ны радиальной нагрузки – чем больше ра-
диальная нагрузка, тем шире область низ-
ких значений коэффициента жёсткости 
подшипника. При этом минимальное зна-
чение коэффициента жёсткости соизме-
римо с жёсткостью УЭ, которое обычно 
составляет 10…25 Н/мкм. Как было пока-
зано выше, при этом погрешность в опре-
делении коэффициента жёсткости опоры 
может составлять 50 %. Следовательно, 
необходимо учитывать коэффициент 
жёсткости подшипника, если 
0,1< a rF F <0,4. 

Согласно рис. 4, в, г видно, что ко-
эффициент осевой жёсткости увеличива-
ется с ростом осевой нагрузки. При малых 
значениях осевой нагрузки коэффициенты 
осевой жёсткости растут линейно и незна-
чительно, величина близка к нулю. При 
соотношении сил 0,25a rF F ≈  коэффици-
ент осевой жёсткости начинает резко уве-
личиваться, и при соотношении сил 

0,5a rF F ≈  зависимости принимают бо-
лее пологий вид. 

Можно утверждать, что радиальные 
и осевые перемещения и жёсткости суще-
ственно изменяются при изменении 
нагрузок. Характер зависимостей одина-
ков при одинаковом соотношении сил. 
Такое изменение необходимо учитывать 
при проектировании опор роторов, так как 
осевые и радиальные нагрузки на под-
шипники зависят от режима работы дви-
гателя. 

На рис. 5 приведены зависимости 
коэффициента радиальной жёсткости, 
определённые по методике [3] (сплошные 
линии) и по формуле (3) (пунктирные ли-
нии). Как видно из графиков, значения 
коэффициента радиальной жёсткости для 
радиально-упорного подшипника полу-
чаются завышенными по сравнению со 
значениями, полученными по методике 
[3]. Значения коэффициентов жёсткости 
существенно отличаются. Например для 
радиальной нагрузки rF  = 1000 Н имеем: 
при осевой нагрузке aF  = 900 Н, коэффи-
циенты радиальной жёсткости отличаются 
в 1,7 раза, а при осевой нагрузке 

aF  = 300 Н – в 25 раз. Следовательно, не 
рекомендуется определять коэффициент 
жёсткости подшипника по формуле (3) из-
за больших погрешностей вычисления, 
особенно при соотношении нагрузок 
0,1 < a rF F  < 0,4. 

Как известно, от величины радиаль-
ного зазора зависит распределение 
нагрузки между шариками. В зависимости 
от этого распределения будут меняться 
деформации в контактах шариков и колец, 
радиальные перемещения в подшипнике и 
соответственно жёсткость. В опорах неко-
торых современных авиадвигателей под-
шипники качения работают с небольшим 
натягом, причём продолжительное время. 
Зазоры в подшипнике могут меняться и 
под воздействием тепловых потоков из 
проточной части двигателя и из самого 
подшипника. Поэтому важно знать, как 
изменение величины радиального зазора 
будет влиять на изменение коэффициента 
жёсткости подшипника. 
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Рис. 5. Сравнение результатов расчёта коэффициентов радиальной жёсткости 
 
Проведены расчёты для подшипника 

№ 126126, сорт смазочного материала 
МК-8. Величина радиальной нагрузки со-
ставляла Fr=2000 Н, осевой – Fa=5000 Н, 
частота вращения принималась n=10000 
об/мин.  

На рис. 6 представлена зависимость 
радиальной жёсткости от величины ради-
ального зазора.  

Видно, что эта зависимость нели-
нейная. Жёсткость подшипника при ради-
альных зазорах в подшипнике, равных 0 и 
500 мкм, отличается в 3 раза. Такая раз-
ница может существенно изменить часто-
ту собственных колебаний ротора.  

 

 
 

Рис. 6. Зависимость радиальной жёсткости  
подшипника от радиального зазора 

Рассмотрено влияние частоты вра-
щения на коэффициент радиальной жёст-
кости шарикового подшипника. Проведе-
ны расчёты для подшипника № 126126, 
сорт смазочного материала МК-8. Вели-
чина радиальной нагрузки Fr составляла 
1250, 2500, 3750, 5000 и 7500 Н, осевой Fa 
– 5000 Н. Диапазон частот вращения при-
нимался n=0…20000 об/мин.  

Оценим влияние частоты вращения 
по относительной жёсткости подшипника 
Cn, равной отношению жёсткостей при 
заданной и нулевой частоте вращения. За-
висимости относительной жёсткости 
подшипника от частоты вращения приве-
дены на рис. 7. 

 

 
 

Рис. 7. Зависимости относительной жёсткости 
подшипника от частоты вращения  

при различных соотношениях нагрузок 
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Анализируя рис. 7, можно сделать 
вывод, что центробежные силы практиче-
ски не влияют на коэффициент жёсткости 
подшипника при частотах вращения 
меньше 3000 об/мин. При больших часто-
тах вращения и 0,25 1a rF F≥ ≥  погреш-
ность в определении жёсткости подшип-
ника может достигать 30 %. При умерен-
ных осевых нагрузках на подшипник 
( 0,5...0,75a rF F = ) влияние центробеж-
ных сил наиболее существенное – жёст-
кость отличается в 2 раза. Учитывая, что 
подшипник имеет максимальную долго-
вечность именно при 0,5...0,75a rF F =  и 
частоты вращения роторов современных 
двигателей могут быть больше 20000 
об/мин, влияние центробежных сил шари-
ков будет ещё более существенным. 

На основании полученных результа-
тов можно сделать вывод, что такие кон-
структивные и эксплуатационные факто-
ры, как радиальный зазор, частота враще-
ния, осевые и радиальные нагрузки, ока-
зывают существенное влияние как на 

жёсткость самого подшипника, так и на 
жёсткость всей опоры ротора ГТД, и 
должны учитываться при проектировании 
двигателей. 
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The paper deals with the influence of a radial bearing clearance, frequency rotation, as well as radial and 

axial forces on the displacement and stiffness of a ball bearing. The influence of the bearing stiffness on that of 
the support is assessed. 
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ИДЕНТИФИКАЦИЯ КРИТЕРИАЛЬНОГО УРАВНЕНИЯ ТЕПЛООТДАЧИ 
ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫМ ДАННЫМ  

ПРИ ОХЛАЖДЕНИИ АЛЮМИНИЕВЫХ СЛИТКОВ 
 

© 2013  А. С. Горшенин,  В. Е. Кривошеев 
 

Самарский государственный технический университет 
 

В работе рассмотрен вопрос идентификации критериального уравнения для определения коэффи-
циента теплоотдачи экспериментальными данными при охлаждении алюминиевых слитков по методу 
наименьших квадратов. Описана экспериментальная установка для охлаждения алюминиевых слитков. 
Приведены экспериментальные данные. 

 
Критериальное уравнение, скорость охлаждения, аппроксимация, камера охлаждения.  
 

Введение 
В настоящее время изделия из алю-

миниевых сплавов находят всё большее 
применение. Одним из способов произ-
водства таких изделий является обработка 
давлением. Полуфабрикатами служат ци-
линдрические алюминиевые слитки, по-
лучаемые непрерывным литьём в охла-
ждаемый кристаллизатор. Как известно, 
при литье в водоохлаждаемый кристалли-
затор ускоренное охлаждение слитков ве-
дёт к появлению неравновесной структу-
ры, ухудшающей качество слитка. 

Для устранения дефектов слитка 
проводят термическую обработку, одним 
из видов которой является гомогенизаци-
онный отжиг. Важное влияние на струк-
туру сплава оказывает скорость охлажде-
ния после отжига. Охлаждение слитков 
после гомогенизации в промышленности 
реализуется несколькими способами, од-
ним из которых является использование 
специальной камеры охлаждения. 

 
Математическая модель теплообмена 

в камере охлаждения 
Термическая обработка является од-

ной из самых энергозатратных в тепловых 
технологиях. Задача снижения энергети-
ческих затрат является одной из приори-
тетных в современной энергетике. На ве-
личину энергетических затрат в процессе 
термической обработки оказывают влия-

ние многие режимные и конструктивные 
факторы. Для оценки влияния данных 
факторов на конвективный теплообмен в 
камере охлаждения алюминиевых слитков 
авторами предложена математическая мо-
дель конвективного теплообмена в систе-
ме «охлаждающий воздух – алюминиевые 
слитки» [1]: 
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Здесь 

NВ
t  – температура охлаждающего 

воздуха при омывании го-N слитка, С0 ; 

( )1−NВt  – температура охлаждающего воз-
духа при омывании предыдущего 

му-N слитка, С0 ; Ралс  – коэффициент 
теплоемкости алюминия, )/( 0 СкгДж ⋅ ; 

алm  – масса слитка, кг ; Рвс  - коэффици-
ент теплоемкости воздуха, )/( 0 СкгДж ⋅ ; 

ВG  - расход воздуха, чм /3 ; T0 – началь-
ная температура охлаждения слитка, С0 ; 
ТN – температура го−N  слитка, С0 ;  
Т(N-1) – температура предыдущего му−N  
слитка, С0 ; Bi  – критерий Био; Fo  – 
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критерий Фурье; 
τ
T  – скорость охлажде-

ния слитка, чС /0 . 
В данной системе первое уравнение 

описывает изменение температуры охла-
ждающего воздуха, второе – изменение 
температуры слитка, третье – ограничение 
на максимальную скорость охлаждения 
слитков. 

Решение данной математической 
модели предполагает определение коэф-
фициента теплоотдачи α . Движение воз-
духа происходит по каналам, ограничен-
ным цилиндрическими слитками. Уравне-
ния для расчёта коэффициента теплоотда-
чи при турбулентном режиме движения 
при омывании волновой поверхности да-
ны в работах [2, 3]. В работе В.И. Гоме-
лаури [4] предложено критериальное 
уравнение теплоотдачи при омывании 
волновой поверхности: 
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жNu ε⋅
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,4308,0
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где 
λ

α экв
жdэкв

dNu ⋅
=  – среднее значение 

критерия Нуссельта по длине канала; λ  – 
коэффициент теплопроводности, 

Км
Вт

⋅ ; эквd  – эквивалентный диаметр 

канала, м ; 
ν

экв
жdэкв

Re
dW ⋅

=  – среднее 

значение критерия Рейнольдса по длине 
канала; W  – скорость охлаждающего воз-
духа, с

м ;  ν  – коэффициент кинематиче-

ской вязкости, с
м 2

; жPr  – среднее зна-

чение критерия Прандтля по длине кана-
ла; сPr  – среднее значение критерия 
Прандтля, определённое при температуре 
алюминиевых слитков; шε  – коэффици-
ент, учитывающий увеличение теплоотда-
чи вследствие искусственной шерохова-
тости: 
 

( )[ ]h
Sf,850expPr04,1 0,04

ж ⋅⋅⋅=шε , 

 

h
S  – шаг волн, S  – расстояние между 

соседними волнами, м ; h  – высота вол-
новой поверхности, м . 

Данное критериальное уравнение 
обобщает опытные данные по исследова-
нию теплоотдачи внутри каналов кругло-
го сечения, что является недостаточным 
для задачи конвективного теплообмена в 
системе «охлаждающий воздух – алюми-
ниевые слитки», т.к. в этой системе по-
верхность теплообмена представляет со-
бой канал, ограниченный горизонтальны-
ми рядами слитков. Поэтому для приведе-
ния данного уравнения к виду, где в каче-
стве характерного размера используется 
высота канала δ , необходимо провести 
экспериментальные исследования. 

 
Описание эксперимента 

Экспериментальное исследование 
теплообмена при охлаждении слитков 
проводилось на смонтированной камере 
охлаждения. Камера охлаждения пред-
ставляет собой конструкцию, состоящую 
из рабочего пространства, в котором рас-
полагается садка; раздающего и собира-
ющего газоходов. Для подачи охлаждаю-
щего воздуха на раздающем газоходе 
установлены четыре осевых вентилятора. 
При проведении эксперимента определя-
лись зависимость температуры слитков в 
течение времени охлаждения,  скорости 
охлаждающего воздуха. Температура 
слитков замерялась термопарами градуи-
ровки ХА, зачеканенными в слитки. Вто-
ричным прибором служил измеритель - 
регулятор температуры 2ТРМ1. Скорость 
охлаждающего воздуха определялась пу-
тём пересчёта динамического давления, 
измеренного напорной трубкой. При про-
ведении экспериментальных исследова-
ний погрешность измерений температуры 
слитков составляла %5,1 , скорости охла-
ждающего воздуха %5,2± . 

Результаты экспериментальных зна-
чений температуры слитка представлены 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета                             №2 (40) 2013 г. 

95 

на рис. 1. На графике показано изменение 
температуры слитка в одной точке изме-
рения. Результаты экспериментальных 

значений скорости охлаждающего воздуха 
представлены на рис. 2. 
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Рис. 1. Изменение температуры слитка в течение времени охлаждения 

 

 
Рис. 2. Изменение скорости охлаждающего воздуха  в течение времени охлаждения 

 
 

Идентификация критериального  
уравнения теплоотдачи  

по методу наименьших квадратов 
Проведённое экспериментальное ис-

следование теплообмена в камере охла-
ждения позволяет, используя полученные 
данные, получить критериальное уравне-
ние, где в качестве характерного размера 
принимается высота канала δ . 

Для аппроксимации эксперимен-
тальных данных степени соответствия 
между данными эксперимента и результа-
тами определения коэффициента теплоот-
дачи по формуле (1) воспользуемся мето-
дом наименьших квадратов [5].  

Экспериментальные данные аппрок-
симируем к уравнению, выражающему 
зависимость между критериями Нуссельта 
Nu , Рейнольдса Re  и Прандтля Pr :   

 
CBANu PrRe ⋅⋅= , 

где C,, BA  − постоянные числа. Для 
упрощения расчётов опустим значение 
критерия Прандтля СPr , так как в интер-
вале температур C06000 −  его значение 
почти не меняется. 

Функция, подлежащая минимизации 
для определения оценок параметров мето-
дом наименьших квадратов, имеет вид [6] 

 

( ) ( )
2

1

Re, ∑
=

⋅−=
n

i

B
ii ANuBAF δδ ,          (2) 

 
где iNuδ  - значение зависимой перемен-
ной в i -м эксперименте, B

iA δRe⋅  - значе-
ние независимой переменной, ВА,  - не-
известные коэффициенты, подлежащие 
определению.  

Для определения неизвестных коэф-
фициентов в (2) вычислим частные произ-
водные по А  и В  и приравняем их нулю:  
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После проведения математических 

преобразований данных уравнений окон-
чательно получим систему двух уравне-
ний с двумя неизвестными: 
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Решая уравнение (3) методом под-

становки, получим значения коэффициен-
тов: 352,0=А  и 65,0=В . Подставим 
данные коэффициенты в уравнение  

65,0Re352,0 δδ ⋅=Nu . 
С учётом критерия Прандтля окон-

чательно получим  
 

33,065,0 PrRe352,0 ⋅⋅= δδNu .           (4) 
 
Выражение (4) представляет собой 

критериальное уравнение для определе-
ния коэффициента теплоотдачи в канале, 
ограниченном поверхностью алюминие-
вых слитков. 

 
Заключение 

В результате экспериментального 
исследования были получены данные по 
характеру изменения температуры слит-
ков и скорости охлаждающего воздуха. С 

использованием полученных данных про-
ведена процедура идентификации крите-
риального уравнения теплоотдачи. Это 
позволило получить критериальное урав-
нение, где в качестве характерного разме-
ра используется высота канала между го-
ризонтальными рядами слитков. Данное 
уравнение можно использовать при инже-
нерных расчётах.   
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 IN THE PROCESS OF COOLING ALUMINIUM INGOTS  

AND EXPERIMENTAL DATA 
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The paper deals with the problem of agreement between the criterial equation for the determination of the 
heat transfer coefficient and the experimental data for the case of cooling aluminum ingots using the least 
squares method. An experimental unit for the cooling of aluminum ingots is described. Experimental data are 
presented. 

 
Criterial equation, rate of cooling, approximation, cooling chamber. 
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По результатам натурных испытаний определены наиболее перспективные типы износостойких 

резьбовых покрытий, использование которых позволит значительно повысить срок службы и надёжность 
работы легкосплавных насосно-компрессорных труб из алюминиевого сплава 1953Т1. 

 
Легкосплавные насосно-компрессорные трубы, конические резьбы треугольного профиля, про-

мысловые испытания, резьбоуплотнительные смазки, натяг, профиль, износ резьбы. 
 

 
Современное состояние нефтяной 

промышленности характеризуется боль-
шим фондом добывающих и нагнетатель-
ных скважин, в которых используются 
миллионы километров насосно-
компрессорных труб (НКТ). При этом ос-
новное количество из них составляют 
стальные трубы различных групп прочно-
сти, изготовленные по ГОСТ 633-80 [1]. 
Одной из главных причин малого срока 
службы стальных НКТ является коррози-
онное повреждение [2]. Основная причи-
на, вызывающая интенсивную коррозию 
НКТ, – присутствие в нефти, нефтяном 
газе и пластовых водах, добываемых сов-
местно с нефтью, коррозионно-активных 
элементов, содержащих сернистые и кис-
лородные соединения, сероводород, угле-
кислый газ, а также различные минераль-
ные соли. 

Одним из эффективных методов 
борьбы с коррозией насосно-
компрессорных труб является применение 
легкосплавных насосно-компрессорных 
(ЛНКТ) специальных алюминиевых спла-
вов [3]. ЛНКТ не содержат в своём соста-
ве железа, что позволяет использовать их 
в скважинах с высоким содержанием се-
роводорода, углекислого газа и других 
коррозионно-активных компонентов.  

Алюминиевые сплавы обладают 
ценными физико-механическими свой-

ствами, выгодно отличающими их от ста-
ли – традиционного материала для изго-
товления бурильных и насосно-
компрессорных труб. К этим свойствам 
относятся их небольшой удельный вес, 
высокая удельная прочность и коррозион-
ная стойкость в агрессивных средах, не-
магнитность, стабильность механических 
свойств при различных температурах, вы-
сокая технологичность в процессах обра-
ботки давлением и резанием, неограни-
ченные запасы исходного сырья для про-
изводства. Это обусловлено тем, что сре-
ди химических элементов алюминий за-
нимает по распространённости  в земной 
коре третье место, уступая лишь кислоро-
ду и кремнию. 

Модуль упругости, определяющий 
деформационное поведение конструкций 
у алюминиевых сплавов, в 2,8 раза мень-
ше, чем у сталей. Алюминий и его сплавы 
химически активны, однако при взаимо-
действии с кислородом они легко покры-
ваются поверхностной прочной и устой-
чивой окисной плёнкой, которая защища-
ет их от дальнейшего взаимодействия с 
окружающей средой. В промышленности 
применяются свыше 70 марок алюминие-
вых сплавов. В зависимости от способа 
получения изделий из них алюминиевые 
сплавы подразделяются на деформируе-
мые и литейные. 
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С точки зрения перспективности 
применения алюминиевых сплавов в 
нефтегазовом секторе большой интерес 
представляют сплавы системы Al-Zn-Мg с 
различным содержанием легирующих 
компонентов, например сплав 1953, обла-
дающий наибольшим пределом текучести 
из этой группы сплавов. Предел текучести 
сплава 1953 равен этому показателю для 
стали категории прочности К (предел те-
кучести 490 МПа).  

Но для широкого применения ЛНКТ 
необходимо обеспечить такие же эксплуа-
тационные показатели, как и у стальных 
труб. Одним из таких показателей являет-
ся износ резьбовых соединений труб при 
их многократном свинчивании, связанном 
с выполнением спуско-подъёмных опера-
ций. Практика работы стальных НКТ по-
казывает, что они выдерживают в среднем 
10-15 циклов свинчивания-развинчивания, 
после чего отправляются на ремонт. В 
связи с тем, что ЛНКТ изготавливаются из 
более мягкого материала, чем сталь, воз-
можное число циклов свинчивания-
развинчивания у них будет меньше. Од-
ним из способов устранения этого недо-
статка является нанесение на резьбы из-
носостойких покрытий.  

Целью настоящей работы явилось 
определение износостойкости различных 
типов покрытий, нанесённых на резьбу 
образцов ЛНКТ диаметром 73 мм. При 
проведении испытаний использовались 
образцы ЛНКТ из алюминиевого сплава 
1953Т1 с износостойкими покрытиями, 
нанесёнными на наружную и внутреннюю 
резьбы.  

В нефтяной промышленности для 
изготовления труб широко используется 
алюминиевый сплав марки Д16. В по-
следнее время, в связи с возросшими тре-
бованиями к трубам по прочностным и 
антикоррозионным свойствам, началось 
применение алюминиевого сплава марки 
1953Т1, который обладает повышенной 
коррозионной стойкостью в агрессивных 
нефтепромысловых средах [4].  

Для проведения испытаний ЛНКТ 
были изготовлены парные образцы муфт и 

ниппелей с наружным диаметром 73 мм 
треугольного профиля резьбы. Изготовле-
ние образцов было выполнено в соответ-
ствии с требованиями  ГОСТ 633-80.  
Натяг резьбы муфты и ниппеля проверял-
ся резьбовыми калибрами-пробками, а 
также резьбовыми калибрами-кольцами.  

Проведённые замеры геометрии по-
казали, что конусность всех резьб не име-
ет отклонений от требований ГОСТа, а 
все показатели натягов и профилей резьб, 
изготовленных для проведения испытаний 
образцов, соответствуют требованиям 
ГОСТ 633-80. 

На девять парных образцов (муф-
та+ниппель) с номерами 1-6, 9, 11 и 13 
были нанесены износостойкие покрытия 
детонационным методом. На резьбу четы-
рёх образцов (№ 3-6) было нанесено по-
крытие, содержащее 70% Ni+17% Cr+ 
13% Fe, а на резьбы двух образцов (№ 1 и 
2) – медное покрытие. Эти два типа изно-
состойких покрытий наносились как на 
наружные, так и на внутренние резьбы 
образцов.  

На три парных образца № 12, 14 и 15 
на внутренние и наружные резьбы было 
нанесено покрытие «КСИЛАН» (Xylan). 
Это покрытие представляет собой семей-
ство фторопластовых лакокрасочных ма-
териалов с содержанием политет-
рафторэтилена (тефлон) и наносится на 
поверхность тонким слоем. 

После нанесения износостойких по-
крытий часть образцов (№ 2, 3, 4) прохо-
дила бездетонационную ультразвуковую 
финишную обработку (БУФО). На резьбы 
образцов № 9, 11, 13 износостойкие по-
крытия не наносились. Резьбы этих об-
разцов проходили только БУФО. При 
этом из-за технических ограничений ис-
пользуемого оборудования внутренняя 
резьба муфт образцов № 2, 3, 4, 9, 11 и 13 
подвергалась БУФО только на 2/3 своей 
длины. Образцы с покрытием «КСИЛАН» 
БУФО не проходили. 

Для проверки эффективности рабо-
тоспособности нанесённых защитных по-
крытий были проведены испытания об-
разцов путём свинчивания-развин-
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чивания резьбовых соединений на обору-
довании, используемом на скважинах при 
выполнении спуско-подъёмных операций 
с НКТ. При этом износостойкость покры-
тий определялась путём изменения натя-
гов резьбовых соединений в процессе 30 
циклов их свинчивания-развинчивания, а 
также метрологического контроля резьбы 
до и после проведения испытаний.  

Испытания образцов ЛНКТ прово-
дились на добывающей скважине. Схема 
оборудования, используемого при прове-
дении испытаний ЛНКТ, показана на 
рис. 1. Свинчивание образцов ЛНКТ на 
скважине проводилось гидравлическим 
ключом с фиксацией момента свинчива-
ния. Свинчивание образцов показало, что 
среднее значение моментов составляет 
900-1000 нм. На основании этого все 
дальнейшие испытания образцов ЛНКТ 
проводились с моментом свинчивания, 
равным 950 Нм. 

При свинчивании резьбовых соеди-
нений необходимо применять специаль-
ные смазки. Основное назначение таких 
смазок – уменьшение износа витков резь-
бы, заполнение имеющихся технологиче-
ских зазоров между витками и повышение 
за счёт этого герметичности свинченных 

резьбовых соединений. Для предохране-
ния витков резьбы ЛНКТ желательно ис-
пользовать смазки без металлических 
наполнителей. Одной из таких смазок яв-
ляется резьбоуплотнительная смазка РУС-
1. В процессе развинчивания некоторых 
образцов в удаляемой с их резьбовых по-
верхностей смазке на муфте и ниппеле 
была обнаружена стружка. Особенно она 
была заметна на первых циклах свинчива-
ния на образцах № 7, 8, 10 без покрытия, 
№ 9, 11, 13 (БУФО) и № 12, 14, 15 (по-
крытие «КСИЛАН»). На образцах с по-
крытием «КСИЛАН» дополнительно к 
алюминиевой стружке в смазке присут-
ствовали частицы «КСИЛАН». На образ-
цах с другими типами покрытий стружка 
в смазке не наблюдалась. 

По результатам проведённых испы-
таний было выявлено следующее. 

1. Наименьшую износостойкость 
имеют резьбы, покрытые «КСИЛАН» и 
прошедшие БУФО (рис. 2). 

2. Покрытия на основе меди и по-
рошка, содержащего 70%Ni+17%Cr + 
13%Fe, имеют высокую и практически 
одинаковую износостойкость (рис. 3).  

 

 
 

 
 

Рис. 1. Оборудование, используемое при проведении испытаний образцов 
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Рис. 2. Вид профиля резьбы, покрытой КСИЛАНом, до (а) и после (б) испытаний 
 

   
а       б 

Рис. 3. Вид профиля резьбы, покрытой медью, до (а) и после (б) испытаний 
 
 

Проведённые металлографические 
исследования подтвердили информацию, 
полученную при замерах величины натя-
гов, что наименьший износ резьбы полу-
чен на резьбовых образцах, которые име-
ли защитное покрытие на основе меди и 
прошли последующую обработку БУФО. 
На рабочих поверхностях резьбы образ-
цов после 30 циклов свинчива-
ния/развинчивания сохранился защитный 
слой, остаточная толщина которого со-
ставляла 15-20 мкм. Это даёт возможность 
утверждать, что ЛНКТ с защитными по-
крытиями на основе меди и порошка 
(70%Ni+17%Cr+13%Fe) имеют показатели 
износостойкости при свинчивании-
развинчивании, не уступающие стальным 
трубам.  

Таким образом, на основании прове-
дённого исследования можно сделать вы-
вод о том, что, если в нефти, нефтяном 
газе и пластовых водах присутствуют 
коррозионно-активные элементы, пер-
спективным является использование в 

процессах бурения и эксплуатации сква-
жин трубных изделий из алюминиевого 
сплава 1953Т1 с защитным покрытием 
резьбы. 
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В статье рассмотрена задача оптимизации проходных индукционных нагревательных установок 

(ИНУ) с непрерывной выдачей металлических полуфабрикатов для последующей обработки давлением. 
Сформулированы и решены задачи оптимального проектирования односекционного и двухсекционного 
нагревателя минимальной длины.  

 
Индукционная нагревательная установка, оптимальное проектирование, стационарные режимы 

работы, альтернансный метод, температурное распределение, точность нагрева, нелинейная числен-
ная модель. 

 
Введение 

В настоящее время для нагрева чёр-
ных и цветных металлов перед операция-
ми пластического деформирования широ-
кое применение находят индукционные 
нагреватели периодического и непрерыв-
ного действия, отвечающие требованиям 
производства по совокупности основных 
технико-экономических показателей. На 
практике широкое применение нашли ин-
дукционные нагревательные установки 
непрерывного действия с постоянной ско-
ростью V перемещения заготовок в ин-
дукторе (рис.1). Как правило, величина V 
заранее фиксируется требуемой произво-
дительностью технологического комплек-
са «нагрев − обработка давлением». 

Основной особенностью управляю-
щих воздействий в задачах оптимального 
управления непрерывными процессами 
индукционного нагрева металла по срав-
нению с периодическими ПИНМ, приме-
нительно к движению потока нагреваемо-

го металла с постоянной скоростью, явля-
ется их неизменность во времени. Такие 
воздействия можно трактовать либо как 
развёртки по длине индуктора оптималь-
ных программ изменения во времени со-
ответствующих управлений процессом 
непрерывного нагрева, либо как некото-
рый набор постоянных значений парамет-
ров нагревательной установки.  Они пред-
ставляют собой проектные решения ИНУ, 
реализуемые на объекте до начала его 
функционирования и не меняющиеся в 
процессе его работы [6]. Для ИНУ задан-
ного конструктивного исполнения управ-
ление осуществляется путём выбора мощ-
ности нагрева (напряжения, тока источни-
ка питания) для отдельных секций. Для 
ИНУ на стадии проектирования в каче-
стве управляющих воздействий могут 
быть выбраны такие элементы проектных 
решений, как число витков и размеры 
секций нагревателя [6].  

 

 
 

Рис. 1. ИНУ непрерывного действия 
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При решении задачи оптимизации 
стационарных режимов непрерывного ин-
дукционного нагрева использовалась чис-
ленная нелинейная модель взаимосвязан-
ных нелинейных процессов в электромаг-
нитных и тепловых полях, описывающая 
поведение температурного поля и позво-
ляющая учесть все основные особенности 
реальных объектов. Численная модель ре-
ализована на базе конечно-элементного 
программного пакета ANSYS. Алгоритм 
моделирования разработан в  Институте 
Электротехнологий Университета им. 
Лейбница (Германия, г. Ганновер). В ста-
тье рассматриваются задачи проектирова-
ния нагревателя минимальной длины, ко-
торые сводятся к выбору числа, размеров 
и мощностей управляемых секций индук-
тора в идеализированных условиях воз-
можности равномерного распределения 
максимальной интенсивности тепловыде-
ления по длине каждой из секций. 

 
1. Математическая модель  

процесса индукционного нагрева 
В общем случае пространственно-

временное распределение температуры по 
объёму металлического изделия в 
процессе индукционного нагрева 
описывается системой уравнений 
Максвелла и Фурье для 
электромагнитных и температурных 
полей [1, 2]. Уравнения Максвелла для 
электромагнитного поля внутри 
проводящего материала могут быть 
представлены в следующем виде: 

 

;
τ
DJHrot

∂
∂

+=             (1) 

;
τ∂

∂
−=

BErot    (2) 

;0=Bdiv                                                    (3) 
,0=Ediv                                                    (4) 

 
где H  – вектор напряжённости 
магнитного поля; J  – плотность тока 
проводимости; D  – вектор электрической 
индукции (электрического смещения); τ  

– время; E  – вектор напряжённости 
электрического поля. Для получения 
решения представленной системы (1)-(4) 
относительно всех неизвестных, число 
которых превышает число уравнений, 
необходимо дополнить её следующими 
базовыми соотношениями, 
выполняющимися в линейных 
изотропных средах [3]: 
 

;ED εε=                                                   (5) 
;0HB µµ=                                                  (6) 

.EJ σ=                                                       (7) 
 
Принимая во внимание (5) и (7), 

уравнение (1) можно записать в 
следующем виде: 

 

τ
εε

σ
∂

∂
+=

)( 0 EEHrot .                              (8) 

 
При индукционном нагреве 

металлических заготовок с частотой 
питающего тока меньше, чем 100 МГЦ, 
как правило, плотность индуцированного 
тока проводимости намного больше 
плотности тока смещения. Поэтому 
вторым слагаемым в правой части 
равенства (8) можно пренебречь. Таким 
образом, уравнение (8) принимает вид: 

 
EHrot σ= .                                   (9) 

 
Уравнение Фурье, описывающее в 

общем виде температурное поле в 
нагреваемой заготовке, имеет вид: 

 

].[)()(

))(()()(

EHdivVgradtttc

gradttdivtTtc

−=+

+−
∂
∂

γ

λ
τ

γ

                   

(10) 

 
Здесь )(),(),( tttc λγ  – соответственно 

удельная теплоёмкость, плотность и ко-
эффициент теплопроводности нагревае-
мого металла; V  – вектор скорости пере-
мещения заготовки; τ  – время.  

Для осесимметричной нелинейной 
двумерной модели взаимосвязанных 
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электромагнитного и температурного 
полей в процессе непрерывного 
индукционного нагрева заготовки 
цилиндрической формы конечной длины 
температурное поле определяется уравне-
нием: 

 

LyRl
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с граничными условиями:   
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Здесь l, y – радиальная и осевая 

пространственные координаты соответ-
ственно; L – длина цилиндра; R – радиус; 

)(),(),( TTTc λγ  – соответственно удельная 
теплоёмкость, плотность и коэффициент 
теплопроводности нагреваемого металла; 

)(Tα  – коэффициент теплоотдачи в 
окружающую среду; сT  – температура 
окружающей среды.  

Решение нелинейных систем 
уравнений (1)-(10) может быть получено 
численными методами.  

На базе конечно-элементного уни-
версального программного пакета ANSYS 
разработана численная двумерная модель 
процесса индукционного нагрева цилин-
дрической заготовки в ИНУ непрерывно-
го действия. Алгоритм моделирования 
позволяет осуществлять совместное 
решение электромагнитной и тепловой 
задач с учётом температурной 
зависимости теплофизических свойств 
материала в процессе нагрева при 
наличии тепловых потерь за счёт 
конвекции и излучения. Разработанная 
модель позволяет исследовать физические 

закономерности температурных полей в 
переходных и стационарных режимах 
нагрева заготовок. Результаты, 
полученные при моделировании в 
программном пакете ANSYS, 
сравнивались с расчётами модели, 
реализованной в специализированном 
программном пакете FLUX [5]. 
Результаты исследования и верификации 
модели показали, что на всех этапах 
численного анализа температурное 
распределение качественно совпадает на 
всём протяжении процесса при 
незначительном количественном 
различии. Таким образом, модель может 
быть использована в оптимизационных 
процедурах как для решения задач 
оптимального управления многомерными 
температурными полями в процессе 
непрерывного индукционного нагрева, так 
и для оптимального проектирования ИНУ.  

 
 

2. Постановка задачи минимизации 
длины проходного нагревателя 
Как показано в [7], задача 

обеспечения заданной точности нагрева 
на выходе проходной ИНУ минимально 
возможной длины в условиях принятых 
ограничений является аналогом задачи 
оптимального по быстродействию 
управления непрерывным процессом 
индукционного нагрева заготовки с той 
же точностью. Таким образом, основная 
задача на минимум времени нагрева 
заготовки до требуемой температуры с 
заданной точностью сводится в данном 
случае к проектированию индуктора 
минимальной длины. Входным 
параметром численной модели 
электромагнитных и тепловых процессов 
является ток источника питания, который 
однозначно связан с распределением 
мощности нагрева по длине ИНУ и 
поэтому может рассматриваться в 
качестве управляющего воздействия. 
Ограничение на пространственное 
управление может быть представлено в 
форме:  

.0,)(0 max LyIyI ≤<≤≤                        (13) 
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Условие достижения требуемой ко-
нечной температуры constT =*  на выходе 
из нагревателя с заданной точностью 
нагрева 0ε  может быть записано в виде: 
 

.),(max 0
*

];0[
ε≤−

∈
TLlT

Rl
                                  (14) 

 
Можно сформулировать следующую 

задачу на минимум длины индуктора, 
которая является аналогом задачи 
оптимального по быстродействию 
управления непрерывным процессом 
нагрева. Задача оптимального управления 
процессом непрерывного индукционного 
нагрева сводится к поиску такого 
переменного по длине индуктора 
управляющего воздействия 

)y(I)y(I опт= , при котором требование 
(14) для конечного распределения 
температуры, описываемого уравнением  
(11) с граничными условиями (12), 
выполняется при минимально возможной 
в условиях (13) длине индуктора L. Как  
показано в [6-8], оптимальное управляю-
щее воздействие для рассматриваемого 
класса многомерных нелинейных моделей 
представляет собой релейную функцию, 
которая может быть записана в следую-
щем виде:  
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(15)  
Оптимальное управление 

представляет собой чередующиеся по 
длине нагревателя участки с 
максимальным значением тока и его 
отсутствием протяжённостью 

Njyy jjj ,1,1 =−=∆ − . В рамках 
рассматриваемых здесь модельных 
постановок задачи оптимизации это 
означает, что нагреватель оптимального 
конструктивного исполнения следует 
спроектировать в виде последовательно 
расположенных по направлению 
движения заготовок чередующихся друг с 
другом отдельных секций с максимальной 

интенсивностью нагрева и полным его 
отсутствием. В итоге, согласно алгоритму 
(15), )y(Iопт  задаётся с точностью до 
числа N и значений параметров j∆ , по 
существу являющихся длинами 
соответствующих секций ИНУ. Это 
означает, что оптимальная конструкция 
нагревателя заведомо задаётся с 
точностью до числа N и протяжённостей 
(размеров) Njj ,1, =∆  таких секций, к 
определению которых и сводится в 
результате рассматриваемая задача. Учи-
тывая параметрическое представление 
управляющего воздействия в виде (15), 
общая длина проектируемого нагревателя 
представляет собой сумму искомых пара-

метров: L= ∑
=

∆
N

j
j

1

. При этом температур-

ное поле также может быть представлено 
в виде параметрической зависимости  

),,( ΔLlT . Тогда задача оптимального 
проектирования редуцируется к 
специальной задаче математического 
программирования вида [7]:  
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на минимум функции (16) N переменных 

j∆  с ограничениями, порождаемыми 
требованием (14) обеспечения заданной 
точности нагрева 0ε  для всех 

];0[],,0[ LyRl ∈∈  и заменяемыми одним 
условием (17), сформулированным для 
максимума отклонения радиального 
распределения температуры ),,( ΔylT  от 

*T  на выходе из индуктора при Ly = . 
При этом температурное распределение 

),,( ΔylT  находится с помощью описан-
ной выше  численной ANSYS-модели 
процесса индукционного нагрева. 
Аналогии с закономерностями 
температурного распределения в 
процессах оптимального по 
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быстродействию индукционного нагрева 
приводят к сохранению в 
рассматриваемой задаче (16), (17) 
соответствующей этим процессам 
оптимальной формы кривой радиального 
распределения температур на выходе 
нагревателя и его альтернансных свойств. 
Это означает, что решение задачи 
полубесконечной оптимизации (16), (17) 
относительно всех характеристик 
оптимального процесса, включая число N 
и величины Njj ,1, =∆ , составляющих 

вектора параметров ),...,,( 21 N∆∆∆=Δ , 
однозначно определяющего искомое 
управляющее воздействие, может быть 
получено альтернансным методом [7].  

 
 

3. Решение задачи проектирования 
проходного нагревателя  
минимальной длины 

Альтернансный метод решения 
сформулированной задачи параметриче-
ской оптимизации базируется на специ-
альных альтернансных свойствах вектора 

)( NΔ  оптимальных решений задачи полу-
бесконечной оптимизации (16), (17), яв-
ляющихся аналогом известных условий 
экстремума в теории нелинейных чебы-
шевских приближений и дополнительной 
информации о конфигурации простран-
ственного распределения результирующе-
го температурного поля ),,( )(NylT Δ  в 
конце оптимального процесса нагрева 
управляемой величины [7]. Оптимальный 
по быстродействию процесс индукцион-
ного нагрева сводится, согласно (15), к 
совокупности N чередующихся интерва-
лов нагрева с максимально допустимой 
интенсивностью и последующего вырав-
нивания температур. При этом число N 
таких интервалов заранее не известно и 
должно быть найдено вместе с их дли-
тельностями в зависимости от требуемой 
точности 0ε  приближения к заданной ко-
нечной температуре. Условие (14), накла-
дываемое на распределение температуры 

),,( 0ΔLlT , означает, что абсолютное от-

клонение *0 ),,( TLlT −Δ  конечной темпе-
ратуры оптимального процесса от требуе-
мой не должны превышать заданной ве-
личины 0ε  для всех значений простран-
ственных координат [ ].;0 Rl ∈  Основное 
свойство результирующего радиального 
температурного распределения ),,( 0ΔLlT  
состоит в том, что число таких точек  в 
поперечном сечении нагреваемой заго-
товки на выходе индуктора, в которых до-
стигаются предельные допустимые абсо-
лютные отклонения 0ε  конечной темпера-
туры от требуемой, всегда оказывается не 
меньшим числа искомых параметров оп-
тимального процесса [7]. Метод позволяет 
сконструировать систему уравнений, за-
мкнутую относительно всех неизвестных 
параметров оптимального процесса. Ре-
шение данной системы приводит к реше-
нию рассматриваемой задачи оптимиза-
ции. Алгоритмы и правила конструирова-
ния расчётных систем рассмотрены в ра-
ботах [7, 9, 10]. 

 
3.1 Проектирование односекционного 
нагревателя минимальной длины 
Рассмотрим решение задачи мини-

мизации длины индукционного нагрева-
теля, состоящего из одной активной сек-
ции. Исходные данные по 
конструктивным характеристикам 
нагревателя приведены в табл. 1. 
Теплофизические параметры заготовки и 
теплоизоляции задавались как известные 
функции от температуры, 
характеризующие типовые свойства стали 
С 40.  

Основываясь на альтернансных 
свойствах температурных полей в конце 
процессов нагрева, при максимально до-
стижимой точности нагрева )1(

minε  в классе 
однопараметрических управляющих 
воздействий, можно установить форму 
кривой распределения температуры по 
радиусу цилиндрической заготовки на 
выходе из нагревателя Ly =  [7], которая 
будет иметь вид, представленный на 
рис.2.  
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Таблица 1. Исходные данные для моделирования 

Материал заготовки Сталь 
Диаметр заготовки, мм 100 
Заданная температура заготовки, оС 1250 

Начальная температура заготовки, оС  20 
Температура окружающей среды, оС  20 
Скорость движения заготовки в стационарном режиме нагрева, мм/сек 5,67 
Производительность, кг/ч 1250 
Частота питающего тока, Гц 1000 
Внутренний диаметр катушки индуктора, мм 180 

 

 
Рис. 2. Оптимальное управление  (а) и форма кривой *0

1 ),,( TLlT −∆   

результирующего распределения температуры (б) при )1(
min0 εε =  

 
Тогда соответствующая расчётная 

система уравнений может быть записана 
следующим образом:  
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Решение этой системы относительно 
всех искомых параметров, в роли которых 
выступают оптимальная длина индуктора, 
равная 0

1∆ , минимакс )1(
minε  и координата 

точки температурного максимума 2Эl  поз-
воляет получить решение исходной зада-
чи. Система (18) решалась для ряда мак-
симальных значений тока индуктора maxI  
в ограничении (13): 4071, 4368, 4761, 
5302, 6114 А. На рис. 3 представлена за-
висимость минимальной длины индуктора 

0
1∆  от максимально допустимого уровня 

тока maxI . На рис. 4 показано влияние ве-
личины максимального значения тока на 
величину )1(

minε . Рис. 5 иллюстрирует зави-
симость максимального значения темпе-

ратуры заготовки в процессе нагрева от 
величины оптимальной длины индуктора. 

Как видно из представленных ре-
зультатов, наибольшему значению макси-
мального тока на индукторе соответствует 
наименьшее значение оптимальной длины 
индуктора. В то же время при минималь-
ных длинах активной секции индуктора 
наблюдается  сильный перегрев заготовок 
до 122 ºC ( 0

1∆ = 0.9м, AI 6.4070max = ), что 
недопустимо по технологии. Из приве-
дённых результатов следует, что увеличе-
ние значения тока питания приводит к 
уменьшению длины односекционного 
нагревателя, но при этом существенно па-
дает точность нагрева. Получаем, что в 
односекционном нагревателе точность 
нагрева 10-30 ºC, отвечающая типовым 
технологическим требованиям, диктуе-
мым последующими стадиями пластиче-
ской деформации металла, может быть 
достигнута далеко не во всех случаях. По-
этому для повышения точности нагрева 
необходимо использовать нагреватели бо-
лее сложной конструкции, реализующие 
многоинтервальные алгоритмы управле-
ния. 
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Рис. 3. Зависимость минимальной длины  
односекционной индукционной установки  

от максимальной величины питающего тока  

для случая )1(
min0 ε=ε  

 
 
 

 
 

Рис. 4. Зависимость максимально достижимой 
точности нагрева )1(

minε  от максимальной  
величины питающего тока 

 
 
 

 
 

Рис. 5. Зависимость максимальной температуры 
CT 0

max , , достигнутой в процессе нагрева,  
от минимальной длины односекционной  

индукционной установки для случая )1(
min0 εε =  

 

3.2 Проектирование двухсекционного 
нагревателя минимальной длины 
В случае, если индукционная нагре-

вательная установка состоит из двух сек-
ций, то, согласно алгоритму (15), в первой 
по ходу движения секции нагрев должен 
осуществляться при значении тока индук-
тора maxI , а во второй должно происхо-
дить выравнивание температур при 

0)( =yI (рис. 6). Вторая секция индуктора 
в данных условиях представляет собой 
«термостат», где осуществлять нагрев не 
требуется. Длина индуктора ограничива-
ется размерами первой секции и задача 
сводится к минимизации длины всей 
нагревательной установки. Как и для слу-
чая одноинтервального управления, в ка-
честве управляющего воздействия выби-
раем ток источника питания, стеснённый 
ограничением (13). В данном случае 
двухпараметрическое управление имеет 
вид (15) при значении N=2. В качестве 
оптимизируемых параметров ),( 0

2
0
1

0 ∆∆=∆  
выступают длины активной и пассивной 
секций, а минимально достижимое в дан-
ном классе управлений абсолютное от-
клонение распределения температуры в 
поперечном сечении заготовки от задан-
ного значения представляет собой мини-
макс )2(

min0 εε =  [4]. Согласно альтернанс-
ным свойствам температурных полей в 
конце оптимальных процессов нагрева  
при )2(

min0 εε =  [7] форма кривой распреде-
ления температуры по радиусу цилиндри-
ческой заготовки на выходе из нагревате-
ля  будет иметь вид, представленный на 
рис. 6. 

Для случая )2(
min0 εε = получаем систе-

му уравнений: 
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Решение системы (19) относительно 

всех неизвестных, в роли которых высту-
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пают оптимальные длины секций индук-
тора 0

1∆  и 0
2∆ , минимакс )2(

minε  и промежу-
точная неизвестная 2эl , позволяет решить 
ранее поставленную задачу [4]. 

 
Рис. 6. Оптимальное управление  (а) и форма кривой *0

2
0
1 ),,,( TLlT −∆∆  результирующего  

распределения температуры (б) при максимальной точности нагрева )2(
min0 εε =   

в классе двухпараметрических управляющих воздействий 
 

 
Рис. 7. Зависимость длины 0

1∆  активной секции 
двухсекционного нагревателя   

от величины максимального тока источника  
питания maxI  для случая )2(

min0 εε =  
 

 
Рис. 8. Зависимость длины 0

2∆  пассивной секции 
двухсекционного нагревателя от величины  

максимального тока источника питания maxI   

для случая  )2(
min0 εε =  

 

 
Рис.9. Зависимость максимально достижимой 

точности нагрева )2(
minε   

от максимальной величины питающего тока 

На рис. 7–9 представлены результа-
ты серии расчётов для ряда максимальных 
значений тока maxI =4071, 4368, 4761, 
5302, 6114 А в ограничении (13). 

Из представленных зависимостей 
видно, что минимальная длина активной 
секции с максимальным значением тока 
на индукторе maxI  возрастает от 0,9 м (для 

AI 6114max = ) до 1,7 м (для 
AI 4071max = ). При этом минимальная 

длина пассивной зоны, в которой проис-
ходит выравнивание температур, соответ-
ственно убывает от 0,132 до 0,018 м. При 
двухинтервальном управлении удалось 
существенно повысить точность нагрева. 
Сравнительные результаты представлены 
в табл. 2. 

 
Таблица 2. Сравнение результатов расчётов при 
одно- и двухинтервальном управлении 

Длина активной секции, 
м 

)1(
minε  , ˚С )2(

minε  , 
˚С 

0,9 м 122  39  
1,1 м 83  35  
1,3 м 58  31  
1,5 м 42  28  
1,7 м 31  25  

 
Представленные результаты показы-

вают значительное увеличение точности 
нагрева в двухсекционном нагревателе за 
счёт выравнивания температуры в пас-
сивной секции во всех рассмотренных 
случаях.   
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OPTIMAL DESIGN OF AN INDUCTION HEATER OF MINIMUM LENGTH 
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The paper presents the task of optimization of through-type induction heating installations (IHI) with a 
continuous delivery of metal semi-finished products for further plastic working. The task of optimal design of 
one-section and two-section heaters of minimum length has been formulated and solved.  
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МЕТОДИКА ПРОЕКТИРОВАНИЯ ТРУБОПРОВОДНОЙ СИСТЕМЫ  
С УЧЁТОМ КОМПЛЕКСНОЙ ВЗАИМОСВЯЗИ  

СТАТИЧЕСКИХ И ДИНАМИЧЕСКИХ ПРОЦЕССОВ  
С ПРОЧНОСТНЫМИ ХАРАКТЕРИСТИКАМИ 

 
 2013  Т. Б. Миронова,  А. Б. Прокофьев,  Л. В. Родионов  

 
Самарский государственный аэрокосмический университет  

имени академика С. П. Королёва (национальный исследовательский университет) 
 

В статье представлена методика проектирования трубопроводной системы с учётом комплексной 
взаимосвязи статических и динамических процессов с прочностными характеристиками. Группой трубо-
проводов, на которые ориентирована методика, являются авиационные трубопроводы, трубопроводы 
энергетических установок и мобильного транспорта, технологические трубопроводы промышленных 
производств. 

 
Трубопровод, статические характеристики, пульсации рабочей жидкости, прочность, динамиче-

ские процессы, колебания. 
 

Как правило, трубопроводные си-
стемы представляют собой геометрически 
сложные, разветвлённые цепи. Исследо-
вание и анализ их динамических характе-
ристик представляет сложную научно-
техническую задачу. Традиционно такой 
анализ разделялся на две составляющие: 
исследование динамических характери-
стик отдельно гидравлической подсисте-
мы и отдельно механической подсистемы. 
Недостаточно изучено взаимодействие 
акустических процессов в рабочей среде и 
вибрации механической подсистемы тру-
бопроводной цепи. А именно воздействие 
пульсации жидкости во многих случаях 
оказывает решающее влияние на сниже-
ние надёжности трубопроводов. 

Известен ряд методик проектирова-
ния трубопроводных систем различного 
назначения исходя из требований обеспе-
чения их прочности [1, 2]. Однако ни одна 
из этих методик не учитывает в полной 
мере всего комплекса воздействий (как 
внешних, так и внутренних), оказываю-
щих влияние на прочность трубопровод-
ных систем. Кроме того, вопросам опре-
деления переменных напряжений от воз-
действия виброакустических нагрузок при 
расчёте прочности трубопроводных си-
стем уделено недостаточно внимания. В 
то же время их неучёт при расчётах тру-

бопроводов во многих случаях приводит к 
потере работоспособности системы. 

Таким образом, актуальной задачей 
является разработка методики проектиро-
вания трубопроводных систем с учётом 
комплексной взаимосвязи статических и 
динамических процессов с прочностными 
характеристиками.  

Схема, иллюстрирующая разрабо-
танную методику, представлена на рис.1.  

Алгоритм методики состоит из ше-
сти основных блоков: 

- исходные данные на проектирова-
ние; 

- компоновка трубопроводной си-
стемы; 

- расчёт на статическую прочность; 
- поверочный расчёт на малоцикло-

вую прочность от температурных воздей-
ствий; 

- поверочный расчёт на цикличе-
скую прочность от воздействия виброаку-
стических нагрузок; 

- мероприятия по снижению вибро-
акустической нагруженности трубопро-
водной системы. 
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Рис.1. Алгоритм проектирования трубопроводной системы,  

учитывающий комплексную взаимосвязь статических, динамических  
и прочностных характеристик 
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Блок исходных данных включает в 
себя: 

- варианты компоновки гидромеха-
нической системы на объекте; 

- условия технического задания в ча-
сти обеспечения пропускной способности 
трубопроводной системы; 

- условия эксплуатации трубопро-
водной системы; 

- условия технического задания по 
допустимым гидравлическим потерям в 
трубопроводной системе; 

- статические нагрузки; 
- динамические нагрузки; 
- температурную историю. 
При выборе вариантов компоновки 

гидромеханической системы возможны 
два подхода. В первом случае проектиро-
вание трубопроводов начинается после 
того, как закончено проектирование всех 
узлов и агрегатов разрабатываемого тех-
нического объекта. Преимущество такого 
подхода состоит в том, что к началу работ 
имеется вся необходимая информация о 
других узлах и агрегатах, необходимая 
для формирования требований к трубо-
проводам и для их конструктивного 
оформления. Недостатком первого вари-
анта является ограничение возможностей 
конструктора трубопроводной системы по 
выбору наиболее рациональных конфигу-
раций трубопроводов, мест их соедине-
ния, мест размещения опор.  

Во втором случае проектные работы 
по трубопроводам ведутся одновременно 
с проектированием других узлов и агрега-
тов, что позволяет устранить недостатки 
первого варианта схемы проектирования. 

Одним из этапов компоновки гид-
ромеханической системы является разра-
ботка предварительной монтажной схемы. 
Разработка предварительной монтажной 
схемы начинается с определения мест 
расположения агрегатов, удобных с точки 
зрения подходов при эксплуатации и воз-
можностей монтажа агрегата. Работа над 
предварительной монтажной схемой 
должна закончиться выбором оптималь-
ного варианта группировки и размещения 
агрегатов и прокладки линий трубопрово-

дов. При этом должно быть составлено 
техническое задание на проектирование 
трубопроводов, которое является доку-
ментом, суммирующим все основные тре-
бования к ним. 

Условия технического задания в ча-
сти обеспечения пропускной способности 
трубопроводной системы задают макси-
мальные расходы рабочей жидкости, воз-
никающие при возможной одновременной 
работе потребителей. 

Условия эксплуатации трубопровод-
ной системы определяются рабочим диа-
пазоном температур, свойствами рабочей 
жидкости (агрессивность, проникаемость, 
ядовитость, пожаро- и взрывобезопас-
ность, склонность к облитерации, темпе-
ратура кипения, температура замерзания), 
влагосодержанием и агрессивностью 
окружающей среды, допустимостью кор-
розии. 

Важным требованием к трубопро-
водным системам является также ограни-
чение уровня гидравлических потерь. 

Основными статическими нагрузка-
ми, воздействующими на трубопроводные 
системы являются: внутреннее давление 
рабочей жидкости, монтажные напряже-
ния и собственный вес трубопроводов и 
рабочей жидкости. При воздействии внут-
реннего давления в трубопроводе возни-
кают радиальные, окружные и осевые 
нормальные напряжения. Напряжения от 
действия внутреннего давления в криво-
линейном трубопроводе существенно 
выше, чем в прямолинейном, и в значи-
тельной мере определяются радиусом 
кривизны и овальностью поперечного се-
чения.  

При несовпадении контактирующих 
поверхностей трубопровода и подсоеди-
нительной арматуры на агрегате в процес-
се затяжки соединения возникают усилия, 
которые являются источниками изгибаю-
щих и скручивающих моментов, дополни-
тельно нагружающих трубопровод. К та-
кому же результату приводят радиальные 
и торцевые биения различных элементов 
соединений, а также перекосы и смещения 
трубопровода относительно промежуточ-
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ных опор. Другая группа причин возник-
новения монтажных напряжений состоит 
в том, что при затяжке гаек возникают 
скручивающие моменты от сил трения по 
торцам ниппеля накидной гайки, которые 
воспринимаются трубопроводом. Нагруз-
ки от веса трубопровода и протекающей в 
нем рабочей жидкости становятся суще-
ственными в случаях больших пролётов 
между опорами и больших диаметров 
трубопроводов. 

Основной расчётной нагрузкой при 
проверочном расчёте на малоцикловую 
прочность является температурное воз-
действие, вызываемое колебаниями тем-
пературы. На основе вероятностной оцен-
ки условий эксплуатации в течение года 
задаётся температурная история, состав-
ленная из полных циклов с различными 
размахами температуры.  

Блок компоновки трубопроводной 
системы начинается с задания геометрии 
трубопроводной цепи, т. е. разработки 
предварительной монтажной схемы. При 
её формировании из условия обеспечения 
заданной пропускной способности систе-
мы определяются внутренние диаметры 
трубопроводов. При их расчёте необхо-
димо стремиться к тому, чтобы макси-
мальная скорость рабочей жидкости в 
напорных трубопроводах напv  находилась 
в пределах – см10...5 , а в трубопроводах 
низких  давлений ( МПаp 6,1≤ ) 

смvниз 3...1=  [3]. Такое различие допу-
стимых значений скорости объясняется 
тем, что при движении жидкости с боль-
шой скоростью по трубопроводу низкого 
давления потеря давления на скоростной 
напор р∆ , пропорциональная квадрату 
скорости жидкости, может оказаться со-
измеримой с номинальным значением 
давления р . Таким образом, внутренний 
диаметр внd  трубопровода определяется 
соотношением: 

 

max

2
v
Qdвн π

≥ ,             (1) 

где Q  – заданный объёмный расход рабо-
чей жидкости; maxv  – максимальная допу-
стимая скорость жидкости в трубопрово-
де. 

Следующим этапом работы алго-
ритма является выбор материала трубо-
проводов и способов их соединения. При 
конструировании трубопроводных систем 
нужно стремиться к сокращению числа 
разъёмных соединений. К настоящему 
времени известно огромное число различ-
ных конструкций соединений трубопро-
водов, арматуры самых разнообразных 
форм (угольников, тройников, проходни-
ков и др.). Соединение, оптимальное по 
конструкции, должно быть герметичным 
как в стационарном, так и в нестационар-
ном тепловом режиме, обеспечивать низ-
кий уровень статических (монтажных) 
нагрузок, обладать высоким пределом вы-
носливости и быть работоспособным в 
как можно большем интервале темпера-
тур, при высокой технологичности иметь 
малые габариты и массу.  

Следующим этапом работы алго-
ритма является расчёт гидравлических 
потерь в трубопроводной системе. В ряде 
случаев, когда при проектировании тру-
бопроводной системы в явном виде не за-
даются величины допустимых гидравли-
ческих потерь, он не проводится. Это 
оправдано при учёте и удовлетворении 
представленных выше рекомендаций по 
максимальной скорости рабочей жидко-
сти. Однако для полноты анализа подоб-
ный расчёт проводить целесообразно. Его 
результаты дают оценку потерь мощности 
потока рабочей жидкости в трубопровод-
ной системе. 

Гидравлические потери зависят от 
формы, размеров и шероховатости трубо-
провода, от режима и скорости течения и 
вязкости жидкости. Гидравлические поте-
ри приблизительно пропорциональны 
квадрату скорости: 

 

2

2
срv

р ςρ=∆ ,             (2) 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета                             №2 (40) 2013 г. 

117 

где ς  – коэффициент сопротивления, ρ  – 
плотность рабочей жидкости, срv  – сред-
няя скорость потока рабочей жидкости. 

В случае, если рассчитанные гид-
равлические потери в трубопроводной си-
стеме меньше допустимых по условиям 
технического задания на проектирование, 
то переходим к прочностным расчётам 
толщины стенки трубопроводов. В про-
тивном случае необходимо увеличить 
внутренние диаметры трубопроводов и 
повторить заново расчёт гидравлических 
потерь. 

Расчёт толщины стенки трубопрово-
дов является одним из основных этапов 
блока расчёта на статическую прочность. 
Исходными данными для такого расчёта 
служат: 

- внутреннее давление в трубопроводе 
р ; 

- внутренний диаметр трубопровода 
внd ; 

- допустимое напряжение [σ], опреде-
ляемое материалом трубопровода. 

На следующем этапе работы алго-
ритма определяются запасы по статиче-
ской прочности: 

 
[ ]
σ
σ

=n .             (3) 

 
Кроме того, если трубопроводы 

имеют достаточно большие диаметры и 
значительные расстояния между опорами, 
определяется допустимое расстояние 
между опорами (называемое пролётом) и 
сравнивается с фактическими значениями 
из предварительной монтажной схемы. 
При этом различают средние и крайние 
пролёты. Допустимая величина крайнего 
пролёта составляет 80% среднего. Если 
запасы по статической прочности не соот-
ветствуют заданным значениям (меньше 
их), то производится увеличение толщины 
стенки трубопровода с последующим 
проверочным расчётом на статическую 
прочность. Если длина пролётов между 
опорами трубопровода на предваритель-
ной монтажной схеме больше допустимой 

величины среднего пролёта, то произво-
дится установка дополнительных опор. 

После того, как запасы по статиче-
ской прочности будут приведены в соот-
ветствие с заданными величинами, осу-
ществляется переход к блоку поверочного 
расчёта на малоцикловую прочность от 
температурных воздействий (рис.1). На 
основании температурной истории рас-
считывается количество циклов нагруже-
ний за весь срок службы трубопроводной 
системы. Далее определяется размах 
напряжений для цикла с наибольшим из-
менением температуры. 

При удовлетворении условий по за-
пасам малоцикловой прочности следую-
щим блоком алгоритма является блок по-
верочного расчёта на циклическую проч-
ность от воздействия виброакустических 
нагрузок. Основной этап этого блока свя-
зан с расчётом виброакустических харак-
теристик трубопроводной системы.  

Выходными данными этапа расчета 
виброакустических характеристик трубо-
проводной системы является распределе-
ние во времени и в пространстве (по 
длине нейтральной линии трубопровода) 
следующих динамических и прочностных 
характеристик: 

- колебаний давления и скорости ра-
бочей среды; 

- вибропараметров (вибросмещения, 
виброскорости и виброускорения); 

-  компонентов объёмного напря-
жённого состояния трубопровода; 

- эквивалентных напряжений. 
Определение запасов по сопротив-

лению усталости ведётся на основе анали-
за постоянных напряжений, полученных в 
результате расчёта на статическую проч-
ность, и эквивалентных переменных 
напряжений из расчёта виброакустиче-
ских характеристик трубопроводной си-
стемы. Для определения запасов по со-
противлению усталости используется диа-
грамма предельных амплитуд [4]. Если 
данные запасы получаются больше задан-
ных, то работа алгоритма завершается 
оформлением конструкторской докумен-
тации на трубопроводную систему, отве-
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чающую заданным показателям прочно-
сти. 

Если же в результате анализа полу-
чается, что запасы по сопротивлению 
усталости ниже заданных, то выполнение 
алгоритма продолжается в блоке меро-
приятий по снижению виброакустической 
нагруженности трубопроводной системы.  

При этом в первую очередь необхо-
димо определить, что же является основ-
ной причиной снижения прочности тру-
бопроводной системы: 

- повышенный уровень пульсаций 
рабочей среды [5]; 

- неудачная компоновка трубопро-
водной системы, при которой совпали вы-
нужденные и собственные частоты коле-
баний; 

- высокий уровень кинематического 
нагружения со стороны присоединённых 
агрегатов и систем. 

Если в результате анализа будет вы-
явлено, что одной из основных причин 
снижения прочности является повышен-
ный уровень пульсаций рабочей среды, то 
комплекс мероприятий по снижению 
виброакустической нагруженности следу-
ет начинать с уменьшения амплитуд ко-
лебаний давления [6].  

В первую очередь при снижении 
пульсационной нагруженности трубопро-
водной системы следует обратить внима-
ние на возможность уменьшения пульса-
ционной производительности источника 
колебаний (в большинстве практических 
случаев таким источником является 
насосный агрегат). Этот метод позволяет 
существенно снизить пульсационную 
нагруженность в случае, когда возможно 
вмешаться в организацию рабочего про-
цесса источника, изменить его конструк-
цию или полностью заменить агрегат, ге-
нерирующий динамические нагрузки, на 
более малошумный. Однако это в боль-
шинстве случаев нежелательно или недо-
пустимо, так как связано со значительной 
перекомпоновкой гидромеханической си-
стемы, большими материальными и вре-
менными затратами.  

Причиной повышенного уровня 
пульсаций давления могут являться резо-
нансные колебания рабочей среды в гид-
ромагистрали. Эта проблема решается пу-
тём изменения геометрии трубопроводной 
системы – изменением длин и диаметров 
участков трубопроводов. Такой подход 
наиболее часто используется в гидроме-
ханических системах, работающих подав-
ляющее время на одном и там же стацио-
нарном режиме. В случае же, когда режи-
мы работы гидромеханической системы 
часто изменяются, такой метод эффекти-
вен лишь для исключения резонансов на 
определённых режимах. Поэтому в рас-
сматриваемых системах такой подход 
применяется достаточно редко. Если всё 
же в качестве метода борьбы с повышен-
ными уровнями колебаний рабочей среды 
применяется метод частотной отстройки 
от резонансов, то после изменения конфи-
гурации трубопроводной системы работа 
алгоритма возвращается к этапу расчёта 
гидравлических потерь. 

Эффективным методом повышения 
прочностных характеристик и снижения 
виброакустической нагруженности трубо-
проводных систем в случаях существен-
ных уровней пульсаций рабочей среды 
является применение гасителей колебаний 
давления [7, 8, 9]. Отличающиеся в боль-
шинстве своем конструктивной просто-
той, гасители практически не усложняют 
компоновки системы, обеспечивая значи-
тельное снижение как амплитуд колеба-
ний давления рабочей среды, так и вибра-
ции механической подсистемы. Проекти-
рование гасителя колебаний давления все-
гда связано с решением оптимизационных 
задач, в которых оптимизируемыми пара-
метрами являются схема гасителя, его 
конструктивное исполнение и конструк-
тивные параметры, габаритно-массовые 
характеристики, гидравлические потери, 
место установки в системе. 

Если в техническом задании на про-
ектирование не оговорён уровень допу-
стимых гидравлических потерь, то после 
выбора схемы, расчёта конструктивных 
параметров и эффективности гасителя ра-
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бота алгоритма возвращается к этапу рас-
чёта гидравлических потерь трубопровод-
ной системы, но теперь с уже входящим в 
её состав гасителем колебаний. Однако 
более распространённым является случай, 
когда в техническом задании уже учтены 
требования по гидравлическим потерям, 
исходя их допустимых гидравлических 
потерь в трубопроводной системе в це-
лом. В этом случае при проектировании 
гасителя колебаний решается задача оп-
тимизации – обеспечение максимально 
возможной эффективности при заданном 
уровне гидравлических потерь. 

Если ограничения по гидравличе-
ским потерям отражены в требованиях 
технического задания, то после расчёта и 
проектирования гасителя колебаний рабо-
та алгоритма возвращается не к этапу рас-
чёта гидравлических потерь, а к этапу 
расчёта виброакустических характеристик 
трубопроводной системы, что существен-
но снижает трудоёмкость выполнения ал-
горитма. 

В случае, когда анализ повышенной 
виброакустической нагруженности проек-
тируемой трубопроводной системы пока-
зывает, что основной её причиной являет-
ся совпадение частот возмущающих сил с 
собственными частотами механической 
подсистемы, т. е. резонансы механической 
подсистемы, то необходимым мероприя-
тием является отстройка от резонансов, 
что может быть реализовано путём уста-
новки дополнительных опор. После этого 
работа алгоритма возвращается к этапу 
расчёта виброакустических характери-
стик. 

В случаях, когда основной причиной 
повышенных виброакустических нагрузок 
на элементы трубопроводной системы яв-
ляется кинематическое возбуждение со 
стороны присоединённых агрегатов и си-
стем или когда возможности по снижению 
пульсационной нагруженности гидроси-
стемы исчерпаны, целесообразно приме-
нение вибродемпферов. Если основным 
источником виброакустической нагру-
женности является кинематическое воз-
буждение через опоры трубопроводов, то 

широко применяются методы виброизо-
ляции. После разработки комплекса меро-
приятий по применению вибродемпферов 
и виброизоляторов работа алгоритма про-
должается этапом повторного расчёта 
виброакустических характеристик трубо-
проводной системы. 

В статье содержание блоков алго-
ритма методики представлено описатель-
но. Конечные соотношения, необходимые 
при проведении расчётов, приведены в [1, 
2, 4, 6, 8, 9, 10]. 

 
Работа выполнена при поддержке 

федеральной целевой программы «Науч-
ные и научно-педагогические кадры ин-
новационной России» на 2009-2013 годы. 
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A method of pipeline system designing is presented in the paper. It takes into account the complex inter-

action of static and dynamic processes with strength characteristics. The method is designed for aircraft pipe-
lines, as well as for those of power plants and mobile transport and industrial process pipelines. 
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ХИМИЧЕСКИЕ ИСТОЧНИКИ ГАЗОВ 
 

© 2013  А. А. Новиков,  Н. А. Ершихин 
 

Самарский государственный технический университет 
 

Приведены результаты исследований по разработке способа сжигания газогенерирующих соста-
вов (ГГС) в режиме вынужденной конвекции продуктов сгорания (РВКПС) и факторов, оказывающих 
влияние на конструкцию химического источника газа (ХИГ). Исследовано влияние количества окислите-
ля на режим и скорость горения топлива в РВКПС. Показано, что относительная площадь каналов ока-
зывает влияние на характер горения пористого заряда. При увеличении количества каналов и их площади 
до 5% скорость горения и расход газа увеличиваются, а от 5% и до 25% уменьшаются. Установлено, что 
многоканальные блоки с фиксированной пористостью обеспечивают постоянство расходно-временных 
характеристик, позволяют снизить давление в камере в 10-15 раз и увеличить длину заряда до десяти 
диаметров. 

 
Сверхтемпературные топлива, способ сжигания, устройство, характеристики. 

 
Новый вид газогенерирующих 

устройств на основе специальных твёрдых 
топлив  нашёл широкое применение в си-
стемах пожаротушения, средствах спасе-
ния на воде, системах наддува, пневмо-
домкратах, системах вытеснения, для ко-
торых используются сжатые газы. 

Такие устройства были названы хи-
мическими источниками газа (ХИГ). Они 
отличаются от газогенераторов на твёр-
дых топливах тем, что обеспечивают на 
выходе из устройства газ с температурой 
от 500 К до температуры окружающей 
среды. Эти устройства позволяют полу-
чать как чистые газы (N2;H2;O2;F2;CO), так 
и смеси (N2;H2;H2O; CO;CO2), характер-
ные для продуктов горения твёрдых топ-
лив. 

Вид генерируемого газа обеспечива-
ется подбором соответствующих компо-
нентов газогенерирующих составов (ГГС) 
и новым способом сжигания ГГС [1]. Ос-
новными компонентами ГГС являются: 
основной генерирующий данный газ ком-
понент, окислитель, охлаждающая добав-
ка и связующее, что позволяет получать 
блоки необходимой геометрической фор-
мы и пористости. 

Сравнительный анализ ХИГ и 
устройств на сжатом газе показывает, что 
ХИГ превосходят последние в 2-5 раз по 
массогабаритным характеристикам, обес-

печивают автоматическое срабатывание 
при контакте с водой и позволяют полу-
чать газ, состоящий на 100% из N2. 
Наиболее сложной проблемой является 
задача получения газа с температурой не 
более 60°С. 

Эта проблема может быть решена 
при условии использования сверхнизко-
калорийных ГГС с температурой в зоне 
реакции ниже 1000 К. С другой стороны, 
температура в зоне реакции TS должна 
быть выше температуры начала интен-
сивного разложения (Tнир) газогенериру-
ющих компонентов: Тs>Тнир. В соответ-
ствии с этим подбор компонентов осу-
ществляется как по Тнир, так и по составу 
генерируемых газов. 

Однако в этом случае (Тнир=200-
400°С) невозможно организовать устой-
чивый процесс горения по традиционному 
механизму. Поэтому все существующие 
устройства, реализующие традиционный 
механизм послойного горения с последу-
ющим охлаждением газа за счёт эндотер-
мически разлагающихся веществ и акку-
муляторов тепла, не позволяют получать 
газ с температурой ниже 300°С. 

Для осуществления генерации газа с 
определёнными расходно-временными ха-
рактеристиками необходимо создать та-
кие условия, чтобы реакция в к-фазе была 
самораспространяющейся при минималь-
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ной калорийности. Это возможно в том 
случае, когда тепловая энергия будет 
оставаться в зоне реакции и прогретом 
слое к-фазы, а не уноситься с продуктами 
разложения. С этой целью был реализован 
режим горения, названный режимом вы-
нужденной конвекции продуктов сгора-
ния через пористый состав. Этот режим 
существенно отличается от линейного пи-
ролиза [2], так как в к-фазе протекают эк-
зотермические реакции окисления, так и 
от фильтрационного горения, широко ис-
пользуемого в технологии СВС, когда 

окислитель подаётся в виде газа (получе-
ние нитридов) [3]. 

В предлагаемом варианте экзотер-
мическая реакция инициируется воспла-
менителем с торца донной части пористо-
го блока твёрдого топлива, что создаёт 
перепад давления, под действием которо-
го газообразные и жидкие продукты сго-
рания (ПС) проникают в поры и, опережая 
фронт горения, передают тепло холодным 
слоям топлива, подготавливая топливо к 
химическим реакциям и охлаждаясь в 
пределе до температуры окружающей 
среды (рис.1). 

 

 
 

Рис.1. Режим вынужденной конвекции продуктов сгорания (РВКПС): 
1 – полузамкнутая оболочка; 2 – фронт горения; 3 – исходный пористый состав;  

4 – продукты сгорания; 5 – направление движения фронта горения; 6 – направление истечения газов 
 

В отличие от классического вариан-
та для организации устойчивого процесса 
горения в РВКПС необходимо учитывать 
ряд факторов:  

- коэффициент избытка окисляющих 
элементов или соответственно калорий-
ность состава; 

- пористость блока или его газопро-
ницаемость;  

- наличие шлаков в ПС. 
Первый фактор определяет характер 

течения реакций окисления. Например, 
применительно к случаю получения азота 
по реакции: 

 
3NaN3 + 2Fe2O3  = 
= 3NaFeO2 + Fe + 4,5N2 ↑ + Q.          (1) 

При этом тепло будет расходоваться 
на прогрев следующего слоя топлива и 
разложение избытка NaN3 (азида натрия): 

 
NaN3  → С0420  Na + 1,5N2↑;                   (2) 
 
а также на эндотермически разлагающие-
ся добавки: 
 
ZnCO3→ZnO + CO2 ↑;  
NiCO3 → NiO + CO2 ↑.                             (3) 

 
Учёт этих факторов позволяет орга-

низовать устойчивый процесс горения 
топлива при РВКПС, что определяет раз-
работку способа сжигания сверхнизкока-
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лорийных топлив и работу на его основе 
соответствующих устройств [1]. 

Увеличение компонентов окислите-
ля приводит к росту калорийности, скоро-

сти горения и изменяет характер горения 
топлива (табл.1) от линейного до объём-
ного. 

 
Таблица 1. Влияние количества окислителя на характер РВКПС в пористых зарядах 

Содержание  
окислителя, 

Fe2O3, % 

 5 7 8 17 33 5 

Скорость горения, 
мм/с 

- 8 12 17 78 167 

Калорийность  
состава, кДж/кг 

- 439,32 485,34 585,76 794,96 1004,23 

Характер горения Горение  
отсутствует Устойчивый режим горения Резко прогрессивное 

горение 
Температура газа, 

0С 
- 20 20 48 180 600 

 
Составы, способные гореть только в 

определённом интервале значений кало-
рийности, которые устойчиво горят в 
РВКПС, были названы сверхнизкокало-
рийными. 

Горение сверхнизкокалорийных со-
ставов в РВКПС предполагает наличие 
блоков со сквозной пористостью, га-
зопроницаемость которых определяет 
расходные характеристики и термодина-
мические параметры газа. Такие условия 
создаются в насыпных и подпрессованных 
блоках, в монолитных многоканальных и 
в блоках с фиксированной пористостью. 

Недостатками пористых зарядов яв-
ляются низкий коэффициент заполнения 
камеры топливом и высокие значения 
внутрикамерных давлений (20-25 МПа). С 
целью снижения давления и повышения 
коэффициента заполнения камеры топли-
вом стали применять монолитные много-
канальные блоки с числом каналов от 7 до 
30 и диаметром от 0.5 до 2.0 мм, при диа-
метре заряда 22 мм и плотности ГГС – 1,3 
г/см3. 

При этом было установлено, что ко-
личество каналов, точнее их суммарная 
площадь, оказывает влияние на рабочие 
параметры ХИГ (рис.2). 

 

 
а 
 

   
 б 
 

Рис.2. Зависимость скорости горения  
и секундного расхода  

от относительной площади сечения каналов 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета                             №2 (40) 2013 г. 

125 

Для исследованных топлив с кало-
рийностью 200-400 кДж/кг увеличение 
относительной площади сечения каналов 
от некоторой предельной величины (при-
мерно 1%) приводит к росту скорости го-
рения до её максимального значения при 

%5/ ≈торкан SS (рис.2, а). Это связано с 
увеличением теплоприхода в к-фазу. 
Дальнейшее увеличение Sкан/Sтор до 27% 
сопровождается снижением скорости го-
рения в связи с падением давления в дон-
ной части генератора вплоть до прекра-
щения горения ГГС, связанного с нару-
шением условий теплообмена на границе 
ПС-ГГС и вывода тепла с газом (рис.2, б). 

Таким образом относительная пло-
щадь каналов оказывает влияние на ско-
рость горения, на расходные и термоди-
намические параметры газа и носит экс-
тремальный характер в интервале относи-
тельных площадей сечения каналов от 2% 
до 25%. 

Кроме отмеченных факторов на тер-
модинамические параметры газа оказыва-
ет влияние длина каналов. При сравни-
тельных испытаниях пористых и много-
канальных блоков одинаковой длины с 
пористостью 25% было установлено, что 
во втором случае имеет место 10-15-
кратное снижение давления в камере, что 
позволяет увеличить длину заряда до де-
сяти диаметров при том же давлении. 
Температура газа в предсопловом объёме 
не превышает 373-393 К. 

При испытаниях было отмечено, что 
наличие в камере шлаков обеспечивает 
более устойчивое горение ГГС, так как 
они аккумулируют тепловую энергию и 
стабилизируют процесс горения. Одно-
временно необходимо подбирать компо-
ненты ГГС так, чтобы шлаки представля-
ли собой твёрдый, пористый каркас, спо-
собный фильтровать генерируемый газ от 
жидкой и конденсированной фазы ПС. 

Назначение и влияние компонентов 
на баллистические характеристики ГГС 
можно проследить на примере составов на 
основе азида натрия (NaN3), который яв-
ляется основным компонентом для полу-
чения азота. Введение в состав оксида же-

леза (III) Fe2O3 в качестве окислителя уже 
в количестве 3% приводит к устойчивому 
горению в РВКПС и позволяет получить 
0,45 – 0,48 м3/кг N2. Однако горение носит 
прогрессивный характер и давление в ка-
мере сгорания составляет 20-50 МПа, ско-
рость горения 28 мм/с при 10 МПа и 124 
мм/с при 50 МПа, температура азота 
55 0С. Замена Fe2O3 на 10% пульвербаке-
лита (ПБк) с целью получения фиксиро-
ванной пористости позволяет увеличить 
скорость горения до 0,24 м/с при давле-
нии 7 МПа. В этом случае  получается 
смесь N2 и H2 с температурой  400С.  

Совместное использование 
NaN3+ПБк+Fe2O3 в соотношении 90/7/3% 
позволяет получить топливо со скоростью 
горения 0,45 м/с, временем горения 0,06 с 
при давлении 24 МПа и температурой 
смеси газов (N2 – H2) 35 0С.  

Таким образом, в результате прове-
дённых исследований процесса горения 
сверхнизкотемпературных составов в ре-
жиме вынужденной конвекции продуктов 
сгорания установлено: 

- имеется реальная возможность по-
лучения азота с температурой менее 60°С 
при содержании окислителя Fe2O3 от 7 до 
17 % и калорийности 430-600 кДж/кг; 

- многоканальные блоки с фиксиро-
ванной пористостью обеспечивают по-
стоянство расходно-временных характе-
ристик; 

- при относительных площадях ка-
налов менее 1% и более 25% горение пре-
кращается: в первом случае из-за недоста-
точного теплоприхода от малых коли-
честв газа, во втором – за счёт быстрого 
сброса давления в донной части, то есть 
отвода тепла с продуктами сгорания;  

- многоканальные блоки позволяют 
снизить давление в камере в 10-15 раз и 
увеличить длину заряда до десяти диамет-
ров; 

- скорость горения может регулиро-
ваться в широком диапазоне изменением 
состава ГГС от 8 мм/с до 500 мм/с, ско-
рость изменения давления составляет от 
50 до 500 МПа/с; 
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- температура газов в камере 600 – 
800 0С; 

- температура газа на выходе из га-
зогенератора с фильтром 30 – 40 0С. 
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Разработана методика, позволяющая оценить точность отдельных предложений для аналитическо-

го вычисления интегральных теплофизических характеристик многослойных тел композиционной струк-
туры. Результаты расчёта теплового состояния многослойной среды сравниваются с результатами расчё-
та однородного тела с приведёнными теплофизическими характеристиками. Это  позволяет оценить при-
годность  аналитических зависимостей для описания интегральных теплофизических характеристик мно-
гослойной композиционной среды.  

 
Температура, пространственные координаты, теплопроводность анизотропного тела, источ-

ники тепла, теплообмен. 
 

Введение 
В технике широко используется но-

вый класс материалов, особенностью ко-
торых является последовательное чередо-
вание слоёв, имеющих различные меха-
нические и теплофизические характери-
стики. Обычно толщина слоя сравнитель-
но мала (от нескольких до сотен микрон), 
а число их велико (до нескольких сотен и 
тысяч). Однако с ростом числа слоёв объ-
ём вводимой информации в расчётные 
программы становится большим, рутин-
ная работа при этом трудоёмка, крайне 
неудобна и занимает много времени. Ме-
ханические и теплофизические свойства 
самой конструкции при большом числе 
чередующихся слоёв с различными свой-
ствами имеют некоторые интегральные 
характеристики, зависящие как от объём-
ного содержания отдельных составляю-
щих материалов, так и условий связей на 
границе их раздела.  

Для аналитической оценки теплофи-
зических характеристик слоистых компо-
зиционных материалов обычно использу-
ют следующие соотношения: 

 
λэфф =v1λ1+v2 λ2,  (а) 
λэфф=λ2/(v1λ2/λ1+v2),  (б) 
cε 

эфф = v1cε 1+v2 cε 2,  (в)          (1) 
cε
эфф =1/(v1/cε1+v2/cε2), (г) 

ρэфф = v1 ρ1 + v2 ρ2 . 

 
Здесь vi (i=1,2) − объёмное содержа-

ние i-й составляющей композиционного 
материала, λi, cε i – коэффициент тепло-
проводности и теплоёмкость материала   
i-го слоя, λэфф, cε

эфф – эффективные теп-
лофизические характеристики компози-
ционного материала. Соотношения (1 а) и 
(1 в) соответствуют модели последова-
тельного соединения двух тел с различ-
ными теплофизическими характеристика-
ми. Формула «смеси» (1 а) для коэффици-
ента теплопроводности λэфф обычно ис-
пользуется для однонаправлено-
армированных структур в направлении 
армирования [1, 2]. В этих работах пред-
ложены несколько отличающиеся от ра-
венства (1 б) и друг от друга соотношения 
(например, [2]): 

 
λэфф=λ2{1+2v1(λ1−λ2)/[(1+v1)λ2+ v2λ1)]}.(2) 

 
Более сложные соотношения, чем 

приведённые формулы (1 в), (1 г), пред-
ложены для аналитической оценки тепло-
ёмкости составных материалов. Эффек-
тивные параметры теплоёмкости состав-
ного материала cε

эфф зависят не только от 
теплоёмкостей cε i  составляющих компо-
зицию материалов, но и от коэффициен-
тов линейного расширения αi и модулей 
их упругости Еi. Эти результаты связаны с 
анализом выражений энергии для сред 
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связанной термоупругости и являются 
решением следующей системы уравнений 
[2]: 

 
(cp–cv)/3T0=v1λ1α1

2+v2λ2α2
2−(α11− 

−v1α1−v2α2)2/(1/E11−v1/E1−v2/E2),           (3) 
 
(cp– cv) = T0 Cijkl αij αkl .    

 
Здесь Cijkl − тензор упругих модулей 

анизотропного тела, αij − тензор коэффи-
циентов линейного расширения, T0 − не-
которая заданная начальная температура, 
cv / ρ − удельная теплоёмкость при посто-
янной деформации, cp/ρ – удельная тепло-
ёмкость при постоянном давлении, E11, 
α11

 − модуль упругости и коэффициент 
линейного расширения композиционного 
материала вдоль направления армирова-
ния. 

Проведённый анализ показывает, 
что большинство исследователей исполь-
зуют отдельные приближённые оценки. В 
связи с этим задача оценки теплофизиче-
ских характеристик слоистых материалов 
является актуальной.         

Разработана методика расчётной 
оценки теплофизических характеристик 
мелкослоистой среды, включающая в се-
бя: 

1) получение точного решения не-
стационарной задачи теплопроводности 
для многослойной среды,  

2) решение задачи теплопроводно-
сти для однородной среды с заданными 
эффективными теплофизическими харак-
теристиками, 

3) сравнение результатов расчёта, 
выполненных на основе указанных под-
ходов. 

При совпадении результатов реше-
ния по пунктам 1 и 2 эффективные тепло-
физические характеристики могут быть 
рекомендованы для практического приме-
нения.  

  
 
 
 

1. Теплопроводность  
мелкослоистой среды 

Коэффициенты теплопроводности λk 

и теплоёмкости cε
k слоёв (k =1,2,…,М), 

коэффициенты теплообмена как на по-
верхностях раздела слоёв αk, так и на 
наружных поверхностях исследуемой об-
ласти α1

0
  αM

L являются параметрами, ко-
торые определяют характер распростра-
нения тепла в многослойной среде. Число 
исходных параметров может быть умень-
шено, если рассматривается первая крае-
вая задача теплопроводности в много-
слойном (М-слойном) стержне и прини-
маются условия идеального теплообмена 
на поверхностях раздела слоёв.  

При отсутствии внутренних источ-
ников тепла и в случае, когда теплофизи-
ческие характеристики слоёв являются 
постоянными и могут только скачкооб-
разно меняться при переходе от слоя к 
слою, необходимо решить уравнения 

 
ρkcε

k∂Tk/∂t=λk∂2Tk/∂х2, 
 (k=1,2,…,М),             (4) 

 
в которые входят только два параметра: 
коэффициент теплопроводности λk и теп-
лоёмкость ρkcε

k материала. Уравнения не-
стационарной теплопроводности для мно-
гослойной среды (4) решаются при сле-
дующих начальных и граничных услови-
ях: 
 
Tk=T0     при      t=0;          (5 а) 
λk ∂ Tk/∂х=λk+1∂ Tk/∂х, 
Tk=Tk+1   при  x=Lk=l0

k+1;        (5 б) 

T1(t)=T0   при х=х0
1=0;         (5 в) 

           А t     для  0 ≤ t ≤ t0, 
           А t0    для   t0 ≤ t ≤ t1, 
TМ(t)=А(t2−t) для  t1≤t≤t2=t0+t1  
                       при х=LМ,        (5 г) 
            0    для  t2 =t0+t1≤ t≤tкон . 

 
Условия (5 б) соответствуют усло-

вию идеального теплообмена на контакт-
ной поверхности х=Lk= l0

k+1 соседних сло-
ёв.  
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Решение уравнений (4) при условиях 
(5) выполнено численным методом [4] в 
безразмерной системе координат и отно-
сительно безразмерной температуры:  
 
ξ=х/LМ,  τ=t /t0,  θk=(Тk−Т0)/Аt0.          (6) 

 
Полученное точное решение для 

многослойной среды ниже будет назы-
ваться экспериментальным результатом 
(результат численного эксперимента).  

На рис.1 приведены построенные по 
результатам расчётов зависимости отно-
сительной температуры θk от простран-
ственной координаты ξ для различных 
моментов времени τ (через 2500 шагов по 
времени; 5000 шагам по времени соответ-
ствует реальное время t0) и при различном 
числе слоёв (М= 4, 8, 16, 32, 64) для 
стержней одной длины (LМ = 150 мм) из 
углепластика.  Использованные в расчётах 
свойства материалов отдельных слоёв 
приведены в табл. 1.   

Из полученных результатов следует, 
что увеличение числа слоёв за счёт 
уменьшения толщины слоя приводит к 
тому, что зависимости относительной 

температуры θ от времени τ, простран-
ственной координаты ξ становятся более 
гладкими. Это особенно хорошо видно 
при существенном отличии теплофизиче-
ских характеристик материалов отдель-
ных слоёв: углеродного волокна и эпок-
сидной смолы.  

Следует отметить, что при малом 
числе слоёв стержень прогревается на 
большую глубину. Влияние слоёв с мень-
шей теплопроводностью растёт с увели-
чением числа слоёв. Однако это влияние 
постепенно убывает (результаты для 4-
слойного и 64-слойного и 32-слойного и 
64-слойного стержня). Отмеченные осо-
бенности температурного состояния мно-
гослойного стержня имеют место на всех 
временных этапах.  

В заключение следует отметить, что 
приведены результаты расчётов для мно-
гослойных сред, чередующиеся слои ко-
торых выполнены из двух различных ма-
териалов. Отмеченными свойствами будут 
обладать и составные тела, состоящие из 
большего числа чередующихся разнород-
ных материалов.   

 
Таблица 1 

Материал Объёмное 
содержание 

Плотность Теплоёмкость Теплопроводность 

Углеродное волокно 0,66 1,45 г/см3 670 Дж/кгК 125,6 вт/мК 
Эпоксидная  смола   0,34 1,2  г/см3 837 Дж/кгК 8,8  вт/мК 
Углепластик  _ 1,3625 726,8  (1 в) 22,78  (1 б) 
Углепластик  _ 1,3625 726,8  (1 в) 85,89  (1 а) 

 
2. Теплопроводность  
однородной среды 

Для однородной среды с эффектив-
ными характеристиками уравнение неста-
ционарной теплопроводности имеет вид 
 
(ρcε)эфф ∂T/∂t = λэфф ∂2T/∂х2.           (7) 

 
Для получения адекватного решения 

уравнение теплопроводности (7) должно 
быть решено при тех же начальных и гра-
ничных условиях, что и уравнения (4) для 
многослойной среды:  

 

T(х, 0) = T0   при  t = 0; 
T(0, t ) = T0   при  х = 0;            (8) 
T(L,t) = TМ(t) при х = LМ.  
 

Условие TМ(t) задано соотношения-
ми (5 г). Эффективные значения теплофи-
зических характеристик, вычисленные по 
рекомендуемым в литературе соотноше-
ниям (1 а), (1 б) и (1 в), приведены в 
табл.1. Выбор исследуемых конструкци-
онных материалов связан с тем, что теп-
лофизические характеристики компонен-
тов композиционного материала заметно 
отличаются (углепластик). 
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а      б 

 
Рис. 1. Распределение температуры в многослойных стержнях из углепластика (а) и углеалюминия (б):   

4-слойный (линия 1), 8-слойный (линия 2), 16-слойный (линия 3),  
32-слойная (линия 4), 64-слойный (линия 5) 

 
3. Сравнение  

результатов решения 
Проведено сравнение результатов 

решения задачи теплопроводности в од-
нородной и в многослойной среде. Ре-
зультаты расчётов показывают, что для 
композиций, теплофизические свойства 
составляющих которых мало отличаются 
(например, углеалюминий), вполне при-
годны рекомендуемые соотношения (1 б), 
(1 в). При заметном отличии теплофизи-
ческих свойств они нуждаются в поправ-
ках. При решении даже первой краевой 
задачи сравнение решений для однород-
ной и многослойной среды даёт одно 
уравнение, а неизвестных параметров два: 

λэфф и (ρcε)эфф. Одно соотношение относи-
тельно этих двух параметров приводит к 
функциональной зависимости между ни-
ми. В работе методами планирования экс-
перимента [5] получено множество значе-
ний λэфф и (ρcε)эфф, при которых решения 
для однородной и многослойной среды 
интегрально отличаются на величины, ко-
торые меньше заданной требуемой точно-
сти. На рис. 2 приведён характер сходи-
мости результатов расчёта эффективных 
теплофизических характеристик по разра-
ботанному алгоритму к эксперименталь-
ным кривым распределения температуры 
в различные моменты времени. 

 

  
а       б 

 
Рис. 2. Распределение температуры (а) и отличия от экспериментальной (б)  

в многослойном углепластиковом стержне при приближении к кривой  
с заданными эффективными характеристиками (1 линия) экспериментальных кривых (другие линии)  

в моменты времени τ = 2500 (нижняя группа линий), τ  = 5000 (верхняя группа линий) 
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Выводы 
Разработана методика определения 

эффективных теплофизических характе-
ристик однородной анизотропной среды 
по результатам решения нестационарной 
задачи теплопроводности для многослой-
ного тела. Разработанный метод, эффек-
тивность которого продемонстрирована 
при определении двух параметров λэфф и 
(ρcε)эфф, может быть использован при 
большем числе неизвестных параметров 
однородной среды.   
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Представлены результаты исследований гидродинамической очистки гидротопливных агрегатов. 
Моделирование выполнялось в среде Matlab-Simulink с использованием передаточных функций для пас-
сивных элементов цепи и параметров источника колебаний потока. 

 
Гидроагрегат, агрегат, гидротопливная система, стендовые системы, гидродинамическая 

очистка, внутренняя поверхность, пульсирующий поток, моделирование, Matlab-SimuLink. 
 
Повышение надёжности и ресурса 

гидротопливных систем напрямую связа-
но с обеспечением высокого уровня чи-
стоты рабочих жидкостей и внутренних 
поверхностей всех её элементов и, в 
первую очередь, гидроагрегатов, имею-
щих наибольшую грязеёмкость, наличие 
сложных и тупиковых каналов. Постоян-
ный поиск новых технологий очистки 
гидроагрегатов позволил выделить в каче-
стве наиболее перспективных гидродина-
мические методы очистки, основанные на 
использовании неустановившегося (пуль-
сирующего) течения рабочей жидкости. 
Однако результаты исследований много-
численных авторов не нашли широкого 
применения в промышленности. Объясня-
ется это недостаточностью исследования 
вопросов гидродинамики течения жидко-
сти в очищаемых агрегатах и технологи-
ческих стендах, стабильности и управляе-
мости параметров колебаний. 

Данная работа является продолже-
нием исследований, выполненных авто-
рами настоящей статьи, вошедших в 
ГОСТ 31303-2006 «Чистота промышлен-
ная. Метод очистки гидродинамических 
газовых и жидкостных механизмов от за-
грязнителей», введённый в действие с 1 
марта 2008 года [1]. 

Выполненные авторами исследова-
ния гидродинамики течения жидкости при 
очистке агрегатов базировались на импе-
дансном методе описания динамических 

процессов течения жидкости [2, 3, 4]. 
Гидроагрегаты в общем виде рассматри-
вались как совокупность полости опреде-
ленного объёма ооV  и соединительных 
внутренних и внешних каналов (включая 
внутренний канал присоединительных 
штуцеров) длиной трl  и проходным сече-
нием трS  (рис. 1).  

 

 
 

Рис. 1. Обобщённая схема  
гидравлического агрегата: 

1 – внешний соединительный канал;  
2 – внутренний канал; 3 – внутренняя полость 

агрегата; 4 – выходной присоединительный канал 
 

При описании процессов в соедини-
тельных каналах принимались во внима-
ние инерция столба жидкости и гидравли-
ческое сопротивление [2]: 

 

ккк ZjZZ ImRe += , 
 

где кZ  − импеданс соединительного кана-
ла; кZRe  − вещественная составляющая 
импеданса канала; КZIm  − мнимая со-
ставляющая импеданса канала. 
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Вещественная часть импеданса 
кZRe рассчитывалась по известным соот-

ношениям гидравлики с учётом корректи-
ва, учитывающего увеличение гидравли-
ческого сопротивления за счёт нестацио-
нарности профиля местных скоростей. 

Для определения мнимой составля-
ющей импеданса использовалось выраже-
ние: 

Lj
S
ljZ

n

i i

i
к ωωρ == ∑

=1

Im , 

 

где ω  − круговая частота; ρ  − плотность 
жидкости; ii Sl ,  − длина и площадь попе-

речного сечения участка канала; 1−=j ; 
L  − «индуктивность» канала. 

Полости рассматривались как реак-
тивные сопротивления, и их динамиче-
ские свойства определялись импедансом: 

 

C
j

V
ajZ
пр

п ωω
ρ 12

−=−= , 

 

где a  − скорость звука; прV  − приведен-
ный объём полости; C – «ёмкость» поло-
сти. 

При очистке непроточных агрегатов 
рассматривались два способа возбужде-
ния колебаний: 

−  гидроударным способом, осу-
ществляемым быстродействующим под-
ключением изделия к гидролиниям нагне-
тания и слива; 

−  гармоническим изменением рас-
хода жидкости. 

Для очистки непроточных агрегатов 
разработана схема их очистки при гидро-
ударном возбуждении колебаний, пред-
ставленная на рис. 2. Принцип действия 
схемы заключается в том, что при под-
ключении объекта очистки к гидролинии 
нагнетания в полости объекта очистки 
возбуждаются затухающие колебания 
давления и расхода жидкости. При сраба-
тывании генератора колебаний давление в 
полости падает за счёт слива жидкости в 
сливную гидролинию. 

Для исследования течения жидкости 
в рассматриваемой системе создана мате-
матическая модель. Моделирование вы-
полнялось в среде MatLab Simulink. 
Структурная схема математической моде-
ли представлена на рис. 3. Магистрали 
высокого и низкого давления, включаю-
щие в себя трубопроводы, генератор ко-
лебаний и объект очистки моделирова-
лись блоками передаточной функции 
«Transfer Fcn1» и «Transfer Fcn2». Это 
объясняется тем, что геометрия этих ма-
гистралей различна, как и различно их 
назначение. Передаточная функция этих 
блоков описывается дифференциальным 
уравнением 2-го порядка: 

 

вхвых
выхвых PP

dt
dPRC

dt
PdLC =+






+2

2

.  

 
Рис. 2. Схема возбуждения гидроударных колебаний при очистке непроточных агрегатов: 

БВД, БНД – баллон высокого и низкого давления; ДР – регулируемый дроссель;  
ГКЖ – генератор колебаний жидкости; М – привод; ПО1, ПО2 – пробоотборники жидкости;  

ОО – объект очистки; 1, 2, 3 – соединительные магистрали 
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Рис. 3. Модель исследования колебаний жидкости при очистке непроточных агрегатов 

 

 
 

Рис. 4. Сравнительные осциллограммы  
на частоте 65.3 Гц, полученные  

по расчётной модели (—)  
и в результате физических экспериментов (-.- -) 

при VОО=0,16·10-3 м3; трубопровод (1 и 3)  
dу=12 мм, ℓр=0,19 м; Рнагн=12 МПа; Рсл=0,5 МПа 

 
 

 
 

Рис. 5. Достижимые скорости течения  
жидкости на входе в объект очистки  

(Vп=1·10-3 м3, fцн=50 Гц) при Pнагн=10 МПа (—)  
и Pнагн=20 МПа (- -) 

Проверка адекватности математиче-
ской модели осуществлялась сравнением 
результатов расчёта по представленной 
модели с результатами физических экспе-
риментов, выполненных ранее при созда-
нии методов ускоренных эквивалентных 
испытаний агрегатов (рис. 4). Проверка 
подтвердила удовлетворительную сходи-
мость результатов исследований как по 
частоте, так и по амплитуде возбуждае-
мых колебаний. 

Результаты выполненных исследо-
ваний показали следующее: 

1. Максимальные скорости течения 
жидкости на входе в очищаемый агрегат 
могут достигать до 250 м/с (рис. 5). 

2. Подключение гидролинии слива 
должно осуществляться в момент дости-
жения первого максимума давления в по-
лости очищаемого агрегата. 

3. Переключение гидролиний нагне-
тания и слива целесообразно производить 
в моменты неподвижной жидкости в ма-
гистралях стенда, то есть при достижении 
максимальных или минимальных значе-
ний давления. Фаза нагнетания должна 
начинаться после стабилизации давления 
на уровне давления баллона низкого дав-
ления и заканчиваться в момент времени, 
при котором maxPP = .  

4. Значения максимальных давлений 
и расходов жидкости на входе в полость 
увеличиваются при повышении добротно-
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сти  гидравлической системы в цикле 
нагнетания. Добротность магистрали 
нагнетания должна быть максимальной, а 
добротность магистрали слива должна 
обеспечивать бескавитационный процесс 
сброса давления жидкости. 

5. Соотношение объёма вытесняе-
мой из полости агрегата жидкости 

полостиV∆  и объёма соединительного кана-
ла каналасоедV .  от полости до генератора ко-
лебаний определяет эффективность выно-
са частиц загрязнений из условия:  

каналасоедполости VV .>∆ . 
 

На основе выполненных исследова-
ний разработаны:  

− методика оценки возможности 
применения разрабатываемой технологии 
по условию выноса загрязнений из поло-
сти агрегата; 

− методика расчёта условий макси-
мального отрыва частиц загрязнений со 

стенок очищаемого агрегата с учётом со-
хранения прочности агрегата.  

Первая методика заключается в рас-
чётном определении порций объёма жид-
кости, вытекающих из полости агрегата, и 
сравнении их с минимальным объёмом 
соединительной магистрали между гене-
ратором колебаний и полостью объекта 
очистки, обеспечивающим вынос частиц 
загрязнений. 

Вторая методика заключается в рас-
чёте геометрических параметров стендо-
вой системы и параметров работы генера-
тора колебаний, обеспечивающих макси-
мальные значения расхода жидкости в по-
лости агрегата и ограниченных условиями 
сохранения прочности агрегата. 

Для очистки непроточных агрегатов 
на режимах вынужденных периодических 
колебаний разработана схема с парал-
лельным размещением дроссельного ге-
нератора колебаний на входе в объект 
очистки (рис. 6). 

 

 
 
 

Рис. 6. Схема очистки непроточных агрегатов 
с параллельным подключением ГКЖ на сливе жидкости 

 
Пример математической модели те-

чения жидкости представлен на рис. 7. 
Параметры стендовой системы: 

− давление нагнетания Pнагн=5 МПа; 
− производительность генератора ко-

лебаний AQ0=Q0=1·10-3 м3/с; 

− объём полости объекта очистки – 
1·10-3 м3; 

− трубопровод 1 – внутренний диа-
метр dу=10 мм, длина ℓ=0,2 м; 

− трубопровод 3 – внутренний диа-
метр dу=10 мм, длина ℓ=0,3 м. 
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Рис. 7. Модель исследования схемы очистки при возбуждении вынужденных колебаний жидкости 

 
Модель позволяет: 
− определить параметры пульсиру-

ющего потока жидкости (давление и рас-
ходы) в различных сечениях гидравличе-
ской системы; 

− исследовать влияние геометриче-
ских параметров трубопроводов стендо-
вой системы на режимы течения жидко-
сти в полости объекта очистки; 

− оценить требования и размещение 
агрегатов стендовой системы и область 
реализации технологии пульсирующей 
очистки. 

Результаты расчётов выводятся на 
осциллографы в виде синусоидальных 
сигналов изменения давления и расхода 
жидкости или представляются в графиче-
ской форме. 

Исследования на модели показали 
следующее. 

1. Достигаемые расходы и скорости 
течения жидкости в несколько раз превос-
ходят значения, достигаемые при стацио-
нарной очистке. 

2. Ограничения применимости тех-
нологии по выносу частиц загрязнений и 
сохранению прочности агрегата носят та-
кой же характер, как и при использовании 

гидроударного способа возбуждения ко-
лебаний, изложенного ранее. 

Для очистки проточных агрегатов 
разработана схема, представленная на 
рис.8. Особенностью схемы является раз-
мещение на выходе объекта очистки бло-
ка граничных условий, выполненного в 
виде соединительного канала и полости. 
Сюда же в параллельную магистраль под-
ключается дроссель постоянного расхода 
и пробоотборник. 

Преимуществами данной схемы яв-
ляются: 

− работа генератора колебаний в по-
токе чистой жидкости; 

− снижение уровня колебаний давле-
ния жидкости в объекте очистки. 

Как и для схем очистки непроточ-
ных агрегатов, разработана математиче-
ская модель рассматриваемой стендовой 
системы, выполнены необходимые расчё-
ты, показавшие следующее: 

− очистка проточных агрегатов реа-
лизуется для любых типоразмеров агрега-
тов; 

− пульсирующую очистку целесооб-
разно проводить на частотах колебаний, 
близких к собственной частоте блока гра-
ничных условий. 
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Рис. 8. Схема очистки проточных агрегатов с параллельным подключением ГКЖ  
на входе и блоком граничных условий (БГУ) на выходе из полости агрегата 

 
 
Основной особенностью гидроци-

линдров как объектов очистки является 
изменение внутреннего объёма полостей 
при срабатывании. При этом, в отличие от 
моделей агрегатов с фиксированным объ-
ёмом полостей, рассмотренных ранее, им-
педанс полости изменяется в весьма зна-
чительных диапазонах. Это приводит, с 
одной стороны, к изменению собственной 
частоты стендовой системы «подводящий 
трубопровод - полость гидроцилиндра» и, 
с другой стороны, к непрерывному изме-
нению амплитуды колебаний давления в 
полости. 

С учётом этих особенностей пред-
ложены два метода очистки гидроцилин-
дров: 

− отрыв частиц загрязнений пульси-
рующим потоком при неизменном поло-
жении штока и максимальном объёме 
очищаемой полости. Затем после выклю-
чения генератора колебаний выполняют 
срабатывание гидроцилиндра для удале-
ния оторванных частиц загрязнений из 
полости; 

− отрыв частиц загрязнений при уве-
личении объёма очищаемой полости с по-
следующей перекладкой штока цилиндра 
вблизи среднего положения и при непре-
рывно работающем генераторе колебаний. 

Для обоих методов разработаны 
схемы подключения генераторов колеба-
ний гидроударного возбуждения и воз-
буждения вынужденного периодического 
движения жидкости. 

В качестве примера на рис. 9 пред-
ставлена схема очистки гидроцилиндра с 
использованием вынужденных колебаний 
жидкости с двумя генераторами колеба-
ний. 

Таким образом, в результате прове-
дённых исследований гидродинамической 
очистки внутренних полостей гидроагре-
гатов и гидроцилиндров подтверждена её 
высокая эффективность, разработаны рас-
чётные модели и даны рекомендации по 
проектированию стендового оборудова-
ния и совершенствованию технологии 
очистки. 
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Рис. 9. Схема очистки гидроцилиндров с использованием вынужденных колебаний  
с двумя генераторами колебаний жидкости: 

БНД – баллон низкого давления; ВН – вентиль; ГКЖ – генератор колебаний жидкости;  
ГС – гаситель колебаний; М – привод ГКЖ (мотор); ПО – пробоотборник;  

Р – распределитель потока; Ф – фильтр;  Ц (ОО) – цилиндр (объект очистки) 
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The paper presents the results of research of hydrodynamic cleaning of hydro-fuel units. The modeling 
was executed in Matlab-Simulink using transfer functions for the circuit passive elements and the parameters of 
the flow oscillation source.  

 
Hydraulic unit, unit, hydro-fuel system, stand system, hydrodynamic cleaning, inside surface, oscillating 

flow, model, Matlab-SimuLink. 
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Экспериментально изучено влияние добавок водорода в метано- и бензовоздушную смеси на элек-

тропроводность и скорость распространения фронта пламени. Показано, что ионный ток в пламени ме-
тановодородовоздушной смеси определяется массовой долей углерода в этой смеси и скоростью распро-
странения фронта пламени. 

 
Двигатель внутреннего сгорания, скорость, распространение, пламя, ионизация, зонд, ионный 

ток, массовая доля углерода. 
 
 

Возрастающие требования законода-
тельства в сфере снижения токсичности в 
отработавших газах (ОГ) и повышения 
энергетических показателей двигателя 
внутреннего сгорания (ДВС) автомобиля 
предполагают его дальнейшее совершен-
ствование. При этом модернизация ДВС 
должна исходить из прогноза, что в по-
следующие 30 лет основным автомобиль-
ным топливом будет бензин, а его глав-
ным конкурентом станет природный газ 
[1]. В настоящее время существует много 
методов решения проблем экологической 
безопасности: совершенствование кон-
струкции ДВС, применение электропри-
вода, улучшение систем каталитической 
нейтрализации токсичных компонентов 
ОГ. Однако все эти методы требуют серь-
ёзного конструктивного вмешательства в 
ДВС, что приводит к увеличению трудо-
вых и материальных затрат. Поэтому ис-
пользование активизирующих добавок (в 
малых количествах) в топливо является 
наиболее перспективным и широко при-
меняемым способом улучшения характе-
ристик двигателя, отвечающего всем ми-
ровым стандартам, так как он не требует 
значительных изменений в конструкции 
двигателя и автомобиля в целом. Приме-
нение именно водорода в качестве акти-
визирующей добавки в топливо является 
наиболее актуальным, поскольку добавка 
водорода позволяет повысить эффектив-

ность рабочего процесса двигателей с ис-
кровым зажиганием, значительно увели-
чить экономичность и радикально умень-
шить неравномерность циклов и токсич-
ность отработавших газов [2-4]. Добавка 
водорода приводит к уменьшению за-
держки воспламенения, увеличению ско-
рости распространения пламени, что су-
щественно влияет на снижение несгорев-
ших углеводородов в ОГ как при работе 
двигателя на бензине, так и на природном 
газе [5-10]. За счёт небольших добавок 
водорода к топливовоздушной смеси 
(ТВС) увеличивается теплопроводность и 
уменьшается энергия воспламенения сме-
си природного газа с воздухом, что позво-
лит использовать обычную систему зажи-
гания в газовом двигателе, работающем 
на обеднённых смесях, и способствует бо-
лее лёгкому пуску двигателя при низких 
температурах [5]. 

Таким образом, анализ литератур-
ных данных показывает, что воздействие  
на физико-химические свойства ТВС с 
помощью добавок водорода в двигатель, 
работающий на природном газе и на бен-
зине, улучшает его энергетические и эко-
логические показатели. Однако, несмотря 
на многочисленные исследования в дан-
ной области, до сих пор нет единого мне-
ния об оптимальном соотношении при-
родного газа, бензина с водородом [11-
14]. 
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Академик Б.С. Стечкин указывал, 
что для исследования рабочего процесса 
ДВС недостаточно информации, получен-
ной только из индикаторной диаграммы – 
необходимо понимание распространения 
фронта пламени в камере сгорания (КС). 

Следовательно, для разработки ме-
тодики, позволяющей получить опти-
мальное соотношение основного топлива 
с добавкой водорода, необходимо знать 
влияние добавки водорода, в разных кон-
центрациях, на показатели процесса сго-
рания.  

При исследовании процесса сгора-
ния, в частности при определении скоро-
сти распространения фронта пламени, це-
лесообразно использовать явление элек-
тропроводности пламени углеводородно-
го топлива. Скорость распространения 
пламени определяет полноту и длитель-
ность процесса сгорания, т.е. отражает 
влияние турбулентности и физико-
химических свойств ТВС, а электропро-
водность содержит информацию об ин-
тенсивности процесса сгорания при изме-
нении физико-химических свойств ТВС 
[4, 6, 8]. 

На сегодняшний день не изучено 
влияние добавок водорода свыше 5% (по 
массе) на ионный ток и скорость распро-
странения пламени метановоздушной 
смеси (МВС) в условиях двигателя с ис-
кровым зажиганием, что востребовано для 
обоснования использования водорода в 
качестве активизирующей добавки в газо-
вом ДВС. 

Целью работы является исследова-
ние влияния добавок водорода в метано- и 
бензовоздушную смеси на скорость рас-
пространения фронта и ионизацию пла-
мени и взаимосвязь между ними, опреде-
ляющую основные характеристики рабо-
чего процесса. 

 
Экспериментальная установка  

и методика проведения испытаний 
Эксперименты проводились на од-

ноцилиндровой, четырёхтактной установ-
ке УИТ-85 с изменяемой степенью сжа-
тия.  

 
Рис. 1. Расположение ИД в КС УИТ-85: 

1 – цилиндр; 2 – поршень;  
3 – свеча зажигания с ИД; 4 – ИД 

 
Конструкция УИТ-85 позволяет до-

статочно точно контролировать режимные 
параметры работы поршневого двигателя 
с искровым зажиганием (состав смеси, 
степень сжатия, обороты коленчатого ва-
ла, температуру охлаждающей жидкости, 
угол опережения зажигания) и варьиро-
вать ими независимо друг от друга [15]. 
Эти особенности конструкции обеспечи-
вают определение влияния конкретного 
фактора на процесс сгорания. Таким обра-
зом, установка УИТ-85 дает возможность 
повторять режимы испытаний, что необ-
ходимо для проведения исследования 
процесса сгорания при изменяющихся в 
течение нескольких миллисекунд давле-
нии, температуре и объёме камеры сгора-
ния.  

В качестве топлива использовались 
сжатый природный газ с содержанием ме-
тана более 95% и бензин, в которые до-
бавлялся водород в количестве 5, 10, 15% 
(по массе). Испытания проводились на 
двух скоростных режимах: 600 и 900 
об/мин.  

Для мониторинга ионного тока были 
изготовлены два ионизационных датчика 
(ИД), представляющих собой электрод, 
изолированный от корпуса двигателя ке-
рамическим изолятором. Фронт пламени, 
омывая электрод и корпус, замыкает элек-
трическую цепь, в которой возникает им-
пульс ионного тока, обусловленный элек-
тропроводностью пламени. На рис. 1 по-
казаны места установки ИД, один из ко-
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торых располагается непосредственно в 
свече зажигания, на расстоянии 7 мм от её 
электрода, а другой на максимальном 
удалении от свечи зажигания, равном 
85 мм. 

Таким образом, показания ИД, рас-
положенного у свечи зажигания, будут 
информировать о процессах в первой фазе 
сгорания. Информацию о процессах в ос-
новной фазе сгорания предоставит ИД, 
удалённый от свечи зажигания. Первая 
фаза сгорания соответствует времени от 
начала воспламенения до развития устой-
чивого фронта пламени, а вторая фаза - 
это время от окончания первой фазы до 
выгорания основной части ТВС, т.е.  
(80-90)% ТВС [16]. 

Методика проведения эксперимен-
тов заключалась в регистрации сигнала с 

ИД и записи осциллограмм. Осцилло-
граммы импульсов, записанные в отдель-
ных циклах (рис. 2), усреднялись по ам-
плитуде напряжения ионного тока и про-
межутку времени от искрового разряда до 
возникновения импульса, т.е. достижения 
фронта пламени ИД. 

По результатам измерений проме-
жутка времени (t) от подачи искрового 
разряда до возникновения выходного сиг-
нала с ИД (напряжения ионного тока) бы-
ло определено среднее значение скорости  
распространения фронта пламени (W):  

 
W=L/t,              (1) 
 
где L – расстояние от свечи зажигания до 
ИД. 

 

 
 

Рис. 2. Осредненная осциллограмма импульсов ионного тока: 
 t1, t2 – промежутки времени от начала зажигания до появления ионного тока на ИД,  

расположенного у свечи зажигания, и до появления ионного тока на ИД,  
расположенного в самой удаленной от свечи зажигания зоне КС, соответственно;  

IC1, IC2 – исходные сигналы с ИД, расположенного у свечи зажигания, и с ИД,  
расположенного в самой удаленной от свечи зажигания зоне КС, соответственно 

 
Результаты исследований 

Зависимость средней скорости рас-
пространения фронта метановодородовоз-
душного пламени от состава ТВС, доли 
добавляемого водорода и скоростного ре-
жима представлена на рис.3 и 4.  

Из рисунков видно, что с увеличени-
ем частоты вращения коленчатого вала 
установки (nКВД) с 600 до 900 об/мин про-
исходит возрастание скорости в обеих фа-
зах сгорания. Так, прирост скорости в 
первой фазе сгорания (W1) при коэффици-
енте избытка воздуха α=1 составил 22%, а 
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в основной фазе сгорания (W2) 17%. При 
α=1,3 увеличение скорости в первой фазе 
сгорания составило 8%, а в основной фазе 
сгорания 7%. С обеднением смеси интен-
сивность прироста средней скорости пла-

мени снижается. Это объясняется тем, что 
снижение скорости при сильном обедне-
нии смеси уже не компенсируется возрас-
танием турбулентности.  

 

 
Рис. 3. Зависимость средней скорости распространения фронта  

метановодородовоздушного пламени от коэффициента избытка воздуха  
и доли добавляемого водорода (nКВД = 900 об/мин),  

где W1: ◊, □, Δ, ○; W2: ♦, ■, ▲, ●; Н2=0%: ◊, ♦;  Н2=5%: □, ■; Н2=10%: Δ, ▲; Н2=15%: ○, ● 
 
 

 
Рис. 4. Зависимость средней скорости распространения фронта  

метановодородовоздушного пламени от коэффициента избытка воздуха,  
доли добавляемого водорода (nКВД = 600 об/мин),  

где W1: ◊, □, Δ, ○; W2: ♦, ■, ▲, ●; Н2=0%: ◊, ♦;  Н2=5%: □, ■; Н2=10%: Δ, ▲; Н2=15%: ○, ● 
 
Анализ рис. 3 и 4, показывает, что 

для обоих скоростных режимов наблюда-
ется увеличение средней скорости рас-
пространения фронта пламени при 5, 10 и 
15% добавки водорода в ТВС. При этом 
вне зависимости от концентрации водоро-
да сохраняется квадратичный закон зави-
симости скорости от коэффициента из-
бытка воздуха α. Наибольший рост скоро-
сти наблюдается при работе на бедной 
смеси с добавкой Н2=5%. В первой фазе 
сгорания при α=1,3 добавка Н2=5% увели-

чивает в среднем скорость сгорания на 
40% (nКВД= 900 об/мин) и на 30% (nКВД=600 
об/мин), а при α=1 увеличение скорости 
W1 составляет 23% (nКВД=900 об/мин) и 
20% (nКВД=600 об/мин). В свою очередь, 
для основной фазы при α=1,3 добавка 
Н2=5% повышает скорость сгорания на 
20% (nКВД=900 об/мин) и на 15% (nКВД=600 
об/мин), а при α=1 увеличение скорости 
W2 составляет 7% (nКВД=900 об/мин) и 
10% (nКВД=600 об/мин). Причиной этому 
является увеличение доли водорода в 
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ТВС. Известно, что водород при высоких 
температурах превращается в активный 
атомарный водород [2]. Следовательно, 
можно предположить, что добавка водо-
рода способствует формированию высо-
коактивных центров химических реакций, 
снижению энергии воспламенения и рас-
ширению пределов сгорания исходного 
топлива. 

Влияние вида топлива на среднюю 
скорость распространения фронта пламе-
ни в основной фазе сгорания представле-
но на рис.5. Рассматривались метановоз-
душная (МВС) и бензовоздушная смеси 
(БВС).  

 

 

 
 

Рис. 5. Зависимость средней скорости распространения фронта  
бензовоздушного и метановоздушного пламени от коэффициента избытка воздуха 

и доли добавляемого водорода (nКВД = 900 об/мин),  
где ◊ – Н2=0%, бензин; ♦ – Н2=5%, бензин; □ – Н2=0%,  метан; ■ – Н2=5%, метан 

 
Сравнительный анализ показал, что 

добавка водорода в обоих случаях приво-
дит к увеличению скорости распростране-
ния пламени. Максимальный рост скоро-
сти наблюдается в области бедной смеси. 
Так при α=1,3 добавка Н2=5%  привела к 
увеличению скорости для МВС на 19%, а 
для БВС на 40%. В свою очередь, при  α=1 
добавка Н2=5%  привела к увеличению 
скорости для МВС только на 7%, а для 
БВС на 12%. 

Влияние добавок водорода на плот-
ность ионного тока для метановоздушной 
и бензовоздушной смесей представлено 
на рис. 6 и 7.  

Плотность ионного тока определя-
лась отношением максимальной величины 
ионного тока к площади поверхности 
электрода зонда. 

Определено, что вне зависимости от 
скоростного режима и вида топлива ха-
рактер изменения амплитуд ионных токов 

отражает влияние состава ТВС на харак-
теристики процесса распространения 
пламени.  

Для метановоздушной смеси было 
выявлено отсутствие зависимости (для 
обоих скоростных режимов) плотности 
ионного тока от концентрации водорода, 
превышающей 5%. Причина этого заклю-
чается в зависимости электропроводности 
фронта пламени от концентрации свобод-
ного радикала СН [17], которая, вероятно, 
зависит от доли углерода в ТВС и скоро-
сти распространения фронта пламени. Ко-
личество углерода в топливе определяет 
потенциальный резерв образования СН, а 
скорость сгорания характеризует интен-
сивность образования СН во время реак-
ции горения топлива. При добавке водо-
рода в ТВС одновременно происходит 
уменьшение концентрации углерода в 
ТВС и увеличение скорости распростра-
нения пламени.  

 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета                             №2 (40) 2013 г. 

145 

 
Рис. 6. Зависимость плотности ионного тока от коэффициента избытка воздуха  

и добавок водорода в метановоздушную смесь (nКВД =900 об/мин),  
где j1: ◊, □, Δ, ○; j2: ♦, ■, ▲, ●; Н2=0%: ◊, ♦;  Н2=5%: □, ■; Н2=10%: Δ, ▲; Н2=15%: ○, ● 

 
 

 
Рис. 7. Зависимость плотности ионного тока от коэффициента избытка воздуха  

и добавки водорода в бензовоздушную смесь (nКВД =900 об/мин),  
где Н2=0%: □; Н2=15%: ■ 

 
Соотношение этих величин должно 

определять ионизацию пламени и, следо-
вательно, значение ионного тока в пламе-
ни. Для анализа этого предположения ис-
пользовались скорость распространения 
пламени до электрода (W) ИД и расчётная 
массовая доля углерода в ТВС (gC), кото-
рая была определена по формуле 

 

 (2) 
где LCH4  – теоретически необходимое ко-
личество воздуха для сгорания 1 кг мета-
на; LH2 – теоретически необходимое коли-
чество воздуха для сгорания 1 кг водоро-
да;  массовая доля водорода в топ-

ливной смеси; μC  – атомная масса углеро-
да; μCН4  – молекулярная масса метана. 

Сравнение проведено в относитель-
ных величинах – отношениях анализиру-
емых параметров к параметрам при сте-
хиометрическом составе смеси: 

 
j’
о=j/ j(α=1),              (3) 

 
где j(α=1) – значение плотности ионного 
тока при стехиометрическом составе сме-
си; 
 
(gC·W)’

о= (gC·W)/ (gC·W) (α=1),           (4) 
 
где (gC·W)(α=1) – значение параметра gC·W 
при стехиометрическом составе смеси. 
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Рис. 8. Зависимость относительной величины плотности ионного тока метано-  
и бензовоздушного пламени от параметра gC·W (nКВД =900 об/мин), где для метана:  

j1’o: ◊, □, Δ, ○; j2’o: ♦, ■, ▲, ●; Н2=0%: ◊, ♦; Н2=5%: □, ■; Н2=10%: Δ, ▲; Н2=15%: ○, ●;  
для бензина: j2’o, Н2=0%: Х; j2’o, Н2=3%: +; j2’o, Н2=5%: * 

 
 

На рис. 8 представлена зависимость 
относительного значения плотности ион-
ного тока от относительной величины 
произведения массовой концентрации уг-
лерода в ТВС на скорость распростране-
ния пламени для метановоздушной и бен-
зовоздушной смесей, в том числе с добав-
кой водорода. 

Получена линейная зависимость 
ионного тока от произведения массовой 
доли углерода и скорости распростране-
ния пламени для обоих видов используе-
мых топлив. Следовательно, при сравни-
тельной оценке процессов, происходящих 
в зоне горения углеводородного топлива, 
по ионному току наиболее адекватным 
параметром может быть произведение 
скорости распространения пламени на 
массовую долю углерода в ТВС. 

 
Выводы 

Результаты экспериментальных ис-
следований показали, что добавка водоро-
да в ТВС оказывает одинаковое влияние 
на скорость распространения пламени и 
несколько отличное на изменение ионного 
тока. 

1. Добавка водорода значительно 
увеличивает скорость распространения 
фронта  пламени в первой и основной фа-
зах сгорания метановоздушной и бензо-
воздушной смесей на разных скоростных 
режимах. 

2. Вне зависимости от скоростного 
режима и вида топлива характер измене-
ния ионного тока отражает влияние соста-
ва ТВС на характеристики процесса сго-
рания. 

3. Отсутствие зависимости ионного 
тока от количества добавляемого водоро-
да, превышающего 5%, в метановоздуш-
ную смесь объясняется меньшей концен-
трацией в ТВС углерода, определяющего 
явление электропроводности пламени. 

4. Для оценки скорости протекания 
реакций горения по ионному току в пла-
мени для углеводородных топлив целесо-
образно использовать произведение мас-
совой доли углерода на скорость распро-
странения пламени. 

 
Данная работа выполнена в рамках 

реализации ФЦП «Научные и педагогиче-
ские кадры инновационной России» на 
2009 – 2013 годы ГК № 14.В37.21.0308. 
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FLAME PROPAGATION VELOCITY AND IONIZATION IN BURNING  
GASOLINE AND METHANE WITH ADDITION OF HYDROGEN 
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Togliatti State University 

 
The paper is devoted to the effect of adding hydrogen to CNG and gasoline on the electrical conductivity 

and the speed of the flame front. It is shown that the ion current in the CNG is determined by the mass fraction 
of carbon and the speed of the flame front propagation. 

 
Internal combustion engine, velocity, distribution, flame, probe, ion current, mass fraction of carbon. 
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ПРЕОБРАЗОВАТЕЛИ ЁМКОСТИ ДАТЧИКА  
В  УНИФИЦИРОВАННЫЕ СИГНАЛЫ  

СО СТРУКТУРНОЙ И ВРЕМЕННОЙ ИЗБЫТОЧНОСТЬЮ 
 

© 2013  П. И. Артамонов 
 

Пензенская государственная технологическая академия 
 

Рассмотрен принцип построения и реализации преобразователей ёмкости датчиков в унифициро-
ванные сигналы, ориентированных на использование в промышленных информационно-управляющих 
системах.  

 
Датчик, измерительное устройство, ёмкость, избыточность, принцип двухканальности. 

 
Для решения актуальной задачи из-

мерения параметров пассивных двухпо-
люсных электрических цепей, к которым, 
в частности, приводятся эквивалентные 
схемы параметрических датчиков, разра-
ботаны и продолжают создаваться раз-
личные измерительные устройства и си-
стемы, зачастую достаточно сложные [1]. 

В то же время многие возникающие 
в данной области измерительной техники 
проблемы могут быть решены структурно 
и алгоритмически достаточно просто и 
эффективно с использованием одного из 
перспективных направлений совершен-
ствования характеристик измерительных 
приборов – введения избыточности [2]. 
Создание в измерительном преобразова-
теле разделённых пространственно или во 
времени дополнительных каналов переда-
чи (преобразования) сигнала, несущего 
информацию о параметрах эквивалентной 
схемы датчика, позволяет значительно 
упростить функции преобразования, ис-
ключить из них ряд параметров, обуслов-
ленных действием влияющих факторов, и 
обеспечить раздельный отсчёт по каждо-
му из искомых параметров эквивалентной 
схемы датчика.  

Формально введение избыточности 
приводит к формированию дополнитель-
ных уравнений так называемого промежу-
точного преобразования электрических 
информационных сигналов. Решения этих 
уравнений, включающих также парамет-
ры схемы преобразователя и влияющих 

факторов среды, соответственно имеют 
статус промежуточных величин, которые, 
в свою очередь, в общем случае подвер-
гаются последующей обработке по специ-
альным алгоритмам с целью получения 
искомых результатов измерения, в том 
числе – за счёт программных ресурсов. В 
случае же измерения параметров относи-
тельно простых двух-, трёхэлементных 
электрических цепей (что в подавляющем 
большинстве случаев и приходится осу-
ществлять на практике) можно достичь 
целей измерения простыми аппаратными 
средствами. 

Примером реализации структурной 
избыточности с пространственным разде-
лением каналов может служить преобра-
зователь [3], предназначенный для работы 
с ёмкостным датчиком (например, малых 
перемещений). Датчик представлен схе-
мой замещения в виде параллельной RC – 
цепи. Схема преобразователя приведена 
на рис. 1. Схема включает в себя ёмкост-
ной датчик с параметрами R и С, вклю-
чённый на инвертирующий вход операци-
онного усилителя (ОУ) с опорным кон-
денсатором С0 в цепи отрицательной об-
ратной связи, а также два устройства 
сравнения УС1 и УС2, выполненные как 
дифференциальные усилители-
ограничители. Определяющей особенно-
стью схемы преобразователя является 
формирование опорного напряжения из-
мерительной схемы на ОУ и двух уровней 
сравнения для УС1 и УС2 из одного ис-
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точника – выходного напряжения УС1 U с 
помощью резистивного делителя напря-
жения ДН с коэффициентами деления k, 
km и kn. Анализируя работу схемы для 
момента срабатывания УС1, можно запи-
сать 

 

kU
RC

T
C
C

knU x =









++

00 2
1 .          (1) 

 
Здесь ССC x ∆±= , где С∆  – изменение 
ёмкости датчика относительно начального 
значения С. 

В течение каждого полупериода су-
ществующих в схеме автоколебаний в 
момент равенства напряжений на входах 
УС2 его выходной сигнал также меняет 
знак. Формируемый триггерным узлом 
ТГУ импульс, длительность которого рав-
на интервалу времени ∆Т между сраба-
тываниями УС2 и УС1 (рис.2), определя-
ется из очевидного соотношения: 
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Выразив из (1) Т/2, а из (2) ∆Т, получим 
отношение Т/2 ∆Т в виде 
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Рис. 1. Схема преобразователя 
 

 
 

Рис. 2. Временные диаграммы  
работы преобразователя 

 
 
Обеспечив равенство CC =0 , урав-

нение измерения можно записать в виде 
 







 ∆

±=
∆ C

C
T

T
3212

ααα ,         (4) 

 
где 321 ,, ααα  – постоянные коэффициен-
ты, стабильность которых может быть 
легко обеспечена. 

Вместе с тем, для определения ∆С 
необходимо осуществить операцию деле-
ния T

T
∆2 . Обойти эту трудность можно, 

организовав в схеме временную избыточ-
ность. 

Рассмотрим схему преобразователя 
электрической ёмкости, представляющую 
собой модификацию преобразователя [3] 
и реализующую идею введения времен-
ной избыточности (временного разделе-
ния каналов). Устройство (рис. 3) содер-
жит ёмкостной датчик, также представля-
емый параллельной RC-цепью; операци-
онный усилитель ОУ с опорным конден-
сатором С0 в цепи отрицательной обрат-
ной связи; устройство сравнения УС, вы-
полненное как дифференциальный усили-
тель-ограничитель, охваченный положи-
тельной обратной связью через резистив-
ный делитель R1-R2-R3. Один из резисто-
ров делителя R2 выполнен управляемым. 
Управление осуществляется по сигналу от 
узла управления (УУ). В целом преобра-
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зователь представляет собой релаксаци-
онный генератор. При выполнении опре-
делённых соотношений между парамет-
рами схемы, которые будут приведены 
ниже, на выходе УС существуют прямо-
угольные импульсы типа «меандр» неко-
торой частоты.  

 

 
Рис. 3. Схема преобразователя  

с временным разделением каналов 
 
 

Переключение полярности выходно-
го напряжения УС и, соответственно, по-
вторение процессов с учётом перемены 
знаков напряжений и токов происходит в 
момент равенства сигналов на входе УС. 
При этом период следования импульсов, 
снимаемых с выхода УС,  определяется из 
соотношения  
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где коэффициенты n и m определяются 
соотношениями сопротивлений резисто-
ров делителя:  
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Преобразовав выражение (5) с учё-

том соотношений (6), получим выражение 
для периода прямоугольных импульсов на 
выходе УС:  
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Из (7) и (8) следует, что условием 

существования автоколебаний в схеме 
преобразователя является обеспечение 

неравенства 
0

1
C
Ck +> . Это условие сво-

дится к выполнению соотношения 

03

2

C
C

R
R

>  и легко реализуется. Важно, что 

даже при С = 0 автоколебания существу-
ют, т.е. имеет место «нулевой» сигнал с 
периодом RCkT 00 )1(4 −= . 

Примем, что некоторое значение С 
есть начальное значение ёмкости датчика, 
которое соответствует «нулевому» (или 
принятому за нулевое) начальному значе-
нию измеряемой с помощью датчика фи-
зической величины. Соответствующее 
значению С значение периода  Т автоко-
лебаний фиксируется в узле управления 
УУ, построенном с использованием стан-
дартных цифровых элементов. Пусть ём-
кость датчика С вследствие изменения его 
входной величины получила некоторое 
приращение C∆±  так, что установилось 
значение CCCx ∆±= . При прочих неиз-
менных (в течение такта преобразования) 
параметрах датчика и преобразователя 
период колебаний электрических сигна-
лов в схеме также изменится до некоторо-
го значения T ′ , что будет зафиксировано 
узлом управления в виде неравенства ко-
дов, соответствующих ненулевой разно-
сти TT ′− . На выходе узла управления 
появится сигнал на изменение значения R2 
и, соответственно, периода колебаний в 
схеме. Изменение продолжится до тех 
пор, пока текущее значение периода не 
станет равным ранее запомненному зна-
чению Т. Это условие осуществится при 
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некотором значении 222 RRR ∆±=′ , т.е. 

1
3

2 +
′

=′
R
R

k  согласно (8). С учётом (7) полу-

чим, что в момент равенства периодов 
 

3

2

0 R
R

C
C ∆±

=
∆± ,              (9) 

3

0
2 R

C
RC ±=∆± .          (10) 

 
Таким образом, приращение ∆С ём-

кости датчика преобразуется в цифровой 
код, соответствующий пропорционально-
му изменению сопротивления резистора 

2R∆ . В (10) входит минимум параметров 
схемы преобразователя и датчика, что 
существенно снижает требования к ста-
бильности ряда их параметров. Важным 
достоинством измерительного преобразо-
вателя является то, что его работа проис-
ходит, в сущности, на одной частоте, ко-
торая может быть выбрана так, чтобы 
максимально снизить требования к ис-
пользуемым операционным усилителям. 
Помехоустойчивость схемы существенно 
улучшается заземлением датчика и рези-
стора R3. Для температурной компенсации 
в качестве С0 может быть использован не-
нагруженный ёмкостной датчик, анало-
гичный рабочему. Для управления про-
цессом отслеживания и фиксации момен-
та отсчёта изменения ёмкости датчика в 
узле управления используется сравнение 
числоимпульсных кодов, что может быть 
выполнено достаточно точно простыми 
средствами. Это выгодно отличает опи-
санный преобразователь от других реше-

ний в рамках использования временного 
разделения каналов, одно из которых рас-
смотрено, например, в [4] и предусматри-
вает необходимость запоминания и по-
следующего сравнения аналоговых сигна-
лов.  

Рассмотренные преобразователи 
применяются в системе контроля пара-
метров энергетических объектов, разрабо-
танной в ОАО «Электромеханика» (г. 
Пенза). 
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The principle of construction and implementation of devices converting sensor capacity into standardized 
signals intended for the use in industrial information control systems is discussed in the article.  
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ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ СИСТЕМЫ РЕГИСТРАЦИИ 

ОБЪЕКТОВ КОСМИЧЕСКОГО ПРОСТРАНСТВА 
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Самарский государственный аэрокосмический университет  

имени академика С.П. Королёва (национальный исследовательский университет) 
 
В статье приведена конструкция макета бортовой системы для регистрации объектов космическо-

го пространства. Представлены результаты измерения положения и вектора скорости объектов, получен-
ные с помощью описанной установки. 

 
Пылевая частица, космический мусор, система регистрации, видеокамера, обработка изображе-

ния, вектор скорости объекта. 
 
Статья посвящена отработке лабора-

торного макета бортовой системы реги-
страции пылевых частиц космического 
пространства, объектов космического му-
сора, метеоритов и параметров их движе-
ния [1]. Система состоит из трёх видеока-
мер, установленных на базовом расстоя-
нии друг от друга таким образом, что од-
ноимённые строки видеокамер располо-
жены вдоль одной линии [2]. Принцип 
работы системы основан на стереоскопи-
ческом эффекте. Для снижения количе-
ства ошибок совмещения при большом 
количестве объектов применяется третья 
камера для лучшей идентификации объек-
тов в видеоряде. 

Экспериментальный стенд состоит 
из трёх камер и обеспечивает следующие 
регулировки камер: 

1) поворот каждой камеры вокруг 
своей оптической оси; 

2) поворот каждой камеры вокруг 
центра матрицы данной камеры в плоско-
сти «база – оптическая ось»;  

3) поворот каждой камеры вокруг 
центра матрицы данной камеры в плоско-
сти «оптическая ось – перпендикуляр к 
базе». 

Изготовленный стенд (рис. 1) в ка-
честве базовой поверхности использует 

алюминиевый уголок, на котором на 
стальных опорных шариках диаметром 5 
мм установлены платформы камер. 

Отверстия для шариков в уголке вы-
полнены на станке с ЧПУ, в платформах 
для шарика, регулировочных и крепёж-
ных винтах – на сверлильном станке од-
новременно во всех платформах, сложен-
ных в пакет. Камеры A4Tech PK-333E 
устанавливаются на платформы враспор 
между крепёжными винтами (на фотогра-
фии без головок) и фиксируются гайками. 
Таким образом, базовое расстояние камер 
определяется точностью станка с ЧПУ, 
люфтами крепёжных винтов камер в 
платформах и точностью установки ПЗС-
матрицы в корпусе камеры. 

Для проведения настройки камер 
применяется мира, установленная на 
определённом расстоянии от камер парал-
лельно базе системы, причём напротив 
каждой матрицы расположены метки. 

Настройка камер производится с 
помощью регулировочных винтов, чем 
достигается параллельность плоскости 
изображения камер со строками и столб-
цами миры (винт 1), а винтами 2 и 3 центр 
изображения совмещается с соответству-
ющей меткой миры. 
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Рис. 1. Фотография стенда (цифрами отмечены регулировочные винты): 
а – вид платформы спереди, б – вид платформы сбоку 

 
Необходимо отметить, что настрой-

ка системы предполагает точную установ-
ку миры относительно базовых поверхно-
стей системы:  

−  параллельность базы системы с 
плоскостью миры, а также с её горизон-
тальными элементами; 

−  перпендикулярность горизонталь-
ных и вертикальных элементов миры. 

Параллельность миры с плоскостью 
изображений достигается регулировкой 
камер, что приводит к параллельности 
плоскостей матриц базе и друг другу. 

Допуска на установку элементов 
следуют из расчёта разрешения по соот-

ветствующим координатам. Так, при 
дальности до миры 2 м допуск на парал-
лельность базы и миры – 8 мм (половина 
от разрешения по оси ОZ на расстоянии 
2 м), перпендикулярности элементов ми-
ры – 0,86 мм (половина от разрешения в 
плоскости XOY), при дальности до миры 
5 м – 52,4 мм и 2,14 мм соответственно. 
При увеличении расстояния увеличивают-
ся и размеры миры в связи с необходимо-
стью покрытия всего поля зрения камер. 
Эскизы миры и системы с мирой показа-
ны на рис. 2 и рис. 3 соответственно. Раз-
личными линиями обозначены поля зре-
ния камер, цифрами – номера камер. 

 

L 22 11 33 L

 
 

Рис. 2. Эскиз миры 
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Рис. 3. Эскиз системы с мирой 
 

При размере элемента ПЗС 6 мкм 
получаем размер элемента (наименьшего 
квадрата) миры исходя из проекции пик-
селя 2,33 мм и 5,83 мм. Для удобства ис-
пользования размер квадрата можно уве-
личить до 5 раз (11,67 и 29,2 мм) и с учё-
том этого контролировать изображение 
квадрата в пяти пикселях. 

Структурная схема стенда показана 
на рис. 4. Необходимо учитывать, что ви-
деокамеры должна быть подключены к 
разным корневым концентраторам (то 
есть на персональном компьютере (ПК) 
должны быть доступны три корневых 
USB концентратора). 

 

Видеокамера

Видеокамера

Видеокамера

U
SB ПК

 
 

Рис. 4. Структурная схема стенда 
 

Обработка данных, поступающих с 
камер, проводилась с помощью специаль-
но разработанного программного обеспе-
чения (ПО) на языке С в среде Microsoft 
Visual C++ 2010 с применением библио-
тек OpenCV и VideoInput [3, 4].  

Для проведения настройки стенда 
необходим попиксельный контроль изоб-
ражения с целью установки камер точно в 
соответствии с изображением миры. 
Настройка положения камер производится 
в интерактивном режиме по увеличенно-
му изображению центральных частей по-
ля зрения (на рис. 5 показано слева в трёх 
окнах). На изображение наносятся техно-
логические линии, позволяющие прово-
дить настройку. Пересечением линий по 
центру обозначен физический центр изоб-
ражения (точка с координатами 320, 240 
пикселей), который выставляется по соот-
ветствующей фигуре миры, линии изоб-
ражения – по линиям миры. На рис. 5 
справа показан общий вид миры с камеры 
2, а также настроечное окно, позволяющее 
просматривать всё изображение камер в 
увеличенном масштабе с помощью пере-
мещения ползунков. 
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Рис. 5. Процесс настройки видеокамер 
 

На изображениях видно, что каче-
ство картинки понижено сжатием. В связи 
с этим точная настройка довольно затруд-
нительна, что необходимо учитывать в 
алгоритмах обработки. 

Для проведения проверки работы 
системы в качестве объектов исследова-
ния использовалась светодиодная гирлян-
да. Гирлянда устанавливалась в поле зре-

ния камер на определённом расстоянии. 
Координаты лампочек замерялись относи-
тельно специально установленного 
устройства (рис. 6), ориентированного по 
изображению центральной камеры – пра-
вая грань вертикального элемента отоб-
ражается в столбце 320, верхняя грань го-
ризонтального элемента – в строке 240. 

 

 
 

 
Рис. 6. Установка устройства для замера координат объектов 
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Изображения с камер представляют 
собой двумерные массивы данных, с ко-
торыми можно проводить операции. При 
этом данные изображения содержат много 
лишней информации (фон). Для исключе-
ния неинформативного фона необходимо 
провести вычитание последующего кадра 
изображения, полученного после включе-
ния гирлянды, из предыдущего. В резуль-

тате получаем разностное изображение 
(рис. 7). 

На изображении, кроме следа от 
ламп, видно ещё и изображение провода и 
окружающих предметов, которые также 
изменили свою светимость при включе-
нии ламп. Эти изображения в данном слу-
чае являются помехой и могут быть отсе-
яны по уровню (рис. 8).  

 

 
 

Рис. 7. Исходные изображения и их разность 
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Рис. 8. Отсеивание шумовых элементов  

(показано в инверсном изображении) 
 

Проведённые простые операции рез-
ко сократили объём информации для по-
следующей обработки. В то же время 
изображения объектов всё ещё занимают 
несколько десятков пикселей и их совме-
щение в изображениях трёх камер пред-
ставляет определённые трудности. Для 
выхода из данного положения применена 
процедура библиотеки OpenCV – cvFind-
Contours. С помощью данной библиотеки 
были определены границы контуров объ-

ектов, центры данных контуров и радиусы 
описанных окружностей. Данная обработ-
ка дала возможность привязать объекты к 
определённому пикселю изображения и 
проводить совмещение изображений с ка-
мер на основе предлагаемой в [1] эпипо-
лярной геометрии. 

Были использованы видеокамеры и 
неподвижно висящая гирлянда с лампами на 
различном расстоянии от камер. Координа-
ты лампочек приведены в табл. 1. 
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Таблица 1. Измеренные расчётные координаты объектов и ошибки измерения 

№ Xизм, 
см 

Xрасч, 
см 

ΔX, 
см 

ΔX, 
% 

Yизм, 
см 

Yрасч, 
см 

ΔY, 
см 

ΔY, 
% 

Zизм, 
см 

Zрасч, 
см 

ΔZ, 
см 

ΔZ, 
% 

1 -28,4 -29,1 0,7 -2,3 -19,5 -19,3 -0,2 1,0 101,8 107,0 -5,2 -5,1 
2 -21,5 -21,1 -0,4 1,7 -16,8 -15,6 -1,2 7,3 95,6 95,2 0,4 0,4 
3 -14,7 -14,2 -0,5 3,6 -14,1 -12,8 -1,3 9,2 91,1 87,8 3,3 3,6 
4 -7,3 -6,8 -0,5 7,1 -10,0 -9,4 -0,6 5,8 85,1 80,6 4,5 5,3 
5 -0,3 -0,3 0,0 -0,2 -6,7 -6,4 -0,3 5,1 80,1 76,3 3,8 4,7 
6 6,7 6,7 0,0 0,1 -3,3 -3,6 0,2 -6,8 73,2 70,1 3,1 4,3 
7 58,0 58,6 -0,6 -1,0 24,5 24,0 0,5 2,0 257,0 254,0 3,0 1,2 

 

Камера 1 Камера 2 Камера 3 

   
 

Рис. 9. Изображения для расчёта положения объектов 
 
Отснятые изображения приведены 

на рис. 9. 
Эти изображения были обработаны 

следующим образом: найдены разностные 
изображения с фоновыми, на полученных 
изображениях определены контуры объ-
ектов, радиусы описанных окружностей, а 
также их центры. На рис. 10 линиями и 
окружностями обозначены обнаруженные 
объекты.  

В верхней части рис. 10 приведено 
два числа – количество объектов в изоб-
ражении камеры 2 и количество найден-
ных трёхмерных объектов. Разница объ-
ясняется сдвигом поля зрения камер, что 
приводит к отсутствию в изображении 
камеры 1 объектов, видимых камерой 3, и 
наоборот.  

В связи с этим для расчёта трёхмер-
ных координат отбираются только объек-
ты, видимые всеми тремя камерами. 

 

 
 

Рис. 10. Изображения со второй камеры с рассчитанными координатами объектов 
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Работа проводилась на компьютере с 
четырёхъядерным процессором Intel i7 
частотой 3,2 МГц и ОЗУ 2,8 ГБ. При этом 
наблюдались явные «зависания» при об-
работке изображений с падением частоты 
кадров до 1 в секунду от исходных 30 
кадров. 

В результате расчёта получены сле-
дующие координаты объектов (табл. 1). 

Следующим этапом эксперимента 
является проверка работы системы с дви-
жущимися объектами и определение их 
скорости. В связи с низким быстродей-
ствием имеющегося оборудования работа 

была разделена на два этапа: запись видео 
с камер в реальном времени (30 кадров в 
секунду) с регистрацией времени съёмки 
и обработка полученного видео. Был от-
снят видеофрагмент с падающей гирлян-
дой, которая подтормаживалась подвесом 
таким образом, что скорость падения бы-
ла равномерной (примерно 0,3 м/с для 
наиболее быстропадающей лампочки). 
При обработке результатов использова-
лось допущение о прямолинейности дви-
жения объектов. На рис. 11 показаны 
изображения объектов, полученные с ка-
мер, а на рис. 12 – их траектории. 

 

 

 

 

 
Камера 1 Камера 2 Камера 3 

 
Рис. 11. Первый, средний и последний кадры видеофрагмента 
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Рис. 12. Трек всех объектов, зарегистрированных системой  

(на дальних стенках показаны проекции трека на координатные плоскости) 
 

Для обработки выбирается опреде-
лённая временная последовательность 
кадров:  

1) в кадрах 1 и 2, а также 2 и 3 
производится поиск объектов, наиболее 
близких по положению в пространстве по 
отношению к предыдущему кадру; 

2) объединением пар кадров вы-
числяется скорость движения объекта, по 
прогнозу положения производится поиск 
объекта в 5-м кадре, а затем в 9-м кадре – 
по критерию, ближайшему к прогнозно-
му; 

3) производится удаление найден-
ных объектов из исходных массивов; 

4) производится поиск ближайших 
объектов в парах кадров 1 и 3, 3 и 5, поиск 
по прогнозу скорости в 9-м кадре, то есть 
регистрируются менее скоростные объек-
ты, которым необходимо большее время 
для смещения; 

5) затем в кадрах 11 и 12 идёт по-
иск ближайших объектов и по ранее 
набранным данным в данной паре кадров 
производится поиск объектов с наимень-
шим отклонением по прогнозу положения 
и направления вектора скорости; 

6) работа по п.5 продолжается с 
парами кадров 21 и 22, 41 и 42, 81 и 82 и 
так далее до ухода объекта за пределы зо-
ны видимости. При этом постоянно уточ-
няется вектор скорости и трек объекта. 

Данные алгоритмы отслеживания 
объектов существенно снижают требова-
ния к вычислительной мощности на дан-
ном этапе, позволяя обрабатывать не весь 
объём видеоинформации, а лишь отдель-
ные кадры. 

Как показано на рис. 13, системой 
длительно сопровождалось пять объектов, 
сведения о которых приведены в табл.2. 
При этом исходный трек объекта не пол-
ностью сопровождён, что может быть ис-
правлено подбором последовательности 
обрабатываемых кадров (в данном случае 
очередные кадры находились за предела-
ми видеофрагмента). С другой стороны, 
при ограничении задачи регистрации объ-
екта только замером его вектора скорости 
данная работа может быть излишней – и 
без этого видна довольно хорошая сходи-
мость результатов вычислений модуля 
скорости с исходными данными. 
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Рис. 13. Найденные системой треки объектов  

(обозначены квадратами с указанием номера объекта) на фоне общей картины треков  
 
 

Таблица 2. Вычисленные значения модулей  
векторов скоростей объектов 

N Тнач, с Ткон, с |V|, м/с 
9 0,14 1,029 0,38 
7 0,14 1,029 0,34 
6 0,14 1,029 0,33 
3 0,14 0,452 0,29 
1 0,14 0,576 0,26 

 

Из рис. 13 также видно, что 
алгоритм не учитывает появление новых 
объектов, которые входят в поле зрения 
системы после начального набора данных.  

Таким образом, проведённый экспе-
римент наглядно показывает работоспо-
собность системы. Полученные при обра-
ботке результатов погрешности объясня-
ются неточностью измерения координат в 
связи с большим размером объекта (све-
тодиод) и, кроме того, по оси ОZ допол-
нительно влияет методическая погреш-
ность [5]. При этом явно видно, что быст-
родействия современного компьютера 
существенно недостаточно для проведе-
ния измерений в реальном времени. Не-
обходим перенос определённых алгорит-
мов на аппаратный уровень. 
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The article describes a mockup onboard system for the registration of outer space objects. The results of 
measuring the position and velocity vector of the objects obtained by the described installation are presented. 
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МОДЕЛИ ДИНАМИКИ ДВИЖЕНИЯ ЛУННОЙ ПЫЛИ  
И МЕТОДЫ ПОЛУЧЕНИЯ ПОТОКОВ ЗАРЯЖЕННЫХ ЧАСТИЦ ПЫЛИ  

В ЛАБОРАТОРНЫХ УСЛОВИЯХ  
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В статье приведены основные физические параметры лунной пыли, рассмотрены модели движе-

ния пыли над поверхностью Луны под действием факторов космической среды, дан обзор методов полу-
чения потоков пыли в лабораторных условиях. 

 
Луна, лунный реголит, левитация пыли, ускоритель, инжектор заряженных частиц. 
 
 
 

Введение 
Малая сила тяжести (ускорение сво-

бодного падения) на Луне составляет 
g=1,62 м/с2 и практически полное отсут-
ствие механизмов постоянной подпитки 
газовой оболочки Луны делает спутник 
Земли типичным безатмосферным телом. 
Суммарная плотность газовых частиц в 
лунной атмосфере в дневное время со-
ставляет менее 104 молекул/см3. Из-за от-
сутствия атмосферы лунная поверхность, 
в отличие от Земли, подвержена сильному 
воздействию солнечного ветра, космиче-
ского излучения, ультрафиолетового из-
лучения и других факторов космической 
среды. Подобные условия способствуют 
возникновению потоков заряженных пы-
левых частиц. К тому же деятельность че-
ловека или автоматических станций на 
лунной поверхности (посадка аппаратов, 
передвижение по поверхности) может 
привести к локальному подъёму частиц 
реголита. Заряженные частицы в условиях 
Луны обладают повышенными адгезион-
ными способностями, что вносит свои 
ограничения в использование космиче-
ских систем на её поверхности [1]. Пред-
полагается, что эффективность адгезии 
лунной пыли к любой поверхности кос-
мических аппаратов зависит от угла паде-
ния солнечного света и времени лунного 

дня. В ночное время эффективность адге-
зии лунной пыли снижается. В первую 
очередь, адгезия лунной пыли может 
ухудшить работу солнечных батарей, ра-
диаторов системы терморегулирования и 
оптического оборудования лунных объек-
тов. Механизмы вращения аппаратов бу-
дут подвергаться абразивному воздей-
ствию пыли. Электростатическая адгезия 
лунной пыли является серьёзной техноло-
гической и экологической проблемой для 
будущих лунных экспедиций. К тому же 
скорости движения некоторых частиц до-
стигают 1км/с, что приводит к возможно-
сти повреждения элементов систем при 
высокоскоростном ударе. 

Ещё одним фактором, способным 
повлиять на работоспособность оборудо-
вания долговременных лунных миссий, 
является метеорный поток. При практиче-
ском отсутствии газовой оболочки Луны 
даже самые малые метеороидные частицы 
достигают её поверхности, вызывая ин-
тенсивную эрозию поверхностных слоёв. 
Средняя скорость падения на лунную по-
верхность частиц составляют 10 км/с [2]. 
Согласно оценкам разных авторов, общий 
поток падающих на Луну твёрдых тел со-
ставляет около 4 × 10-16 г·см-2·с-1 при учё-
те как микрометеороидов, так и крупных 
объектов [3]. 
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Поэтому для прогнозирования пове-
дения аппаратуры в условиях лунной эк-
зосферы необходимо проводить лабора-
торные эксперименты по влиянию лунной 
пыли на материалы и сами аппараты. 

 
Состав и свойства  
лунного реголита 

Основным источником взвешенной 
заряженной пыли на Луне служит рего-
лит, покрывающий всю поверхность со 
слоем от нескольких сантиметров до не-
скольких метров в районах лунных морей. 
Плотность материала реголита находится 
в диапазоне от 1,3 до 3,1 г/см2. Химиче-
ский состав реголита показан в табл. 1. 

О дисперсном составе поверхност-
ного слоя Луны можно судить по резуль-
татам, полученным при исследовании об-
разцов, доставленных на Землю в резуль-
тате миссий «Apollo» [4]. Гистограммы 
распределения частиц по размерам пока-
заны на рис. 1. 

Средний размер пыли – около 70 
мкм, однако имеется фракция с размерами 

ниже 1-3 мкм. Часть лунной пыли может 
иметь поверхности с низкой степенью 
окисления, обладающие высокой концен-
трацией свободных радикалов, что резко 
повышает их адгезию и токсичность в за-
крытых обитаемых лунных объектах. 

 
Таблица 1. Химический состав реголита 

Оксиды Процентное соотношение, 
% 

SiO2 46,67 
TiO2 1,71 
Al2O3 15,79 
Fe2O3 12,5 
FeO 8,17 
MnO 0,19 
MgO 9,39 
CaO 9,9 
Na2O 2,83 
K2O 0,78 
P2O2 0,71 
LOI 0,01 

 
 

 
а    б    в 

Рис. 1. Дисперсный состав реголита: 
а – образец  № 72440; б – образец  №72460; в – образец  №72500 

 

Модели левитации частиц  
над поверхностью Луны 

Данных о концентрации пыли над 
лунной поверхностью практически нет. 
Параметры распределения частиц по вы-
сотам, размерам, скоростям находятся из 
математических моделей, построенных с 
использованием известных параметров 
потоков электронов и ионов солнечного 

ветра и распределения фотоэлектронов в 
приповерхностном слое.  

С помощью измерений автоматиче-
ских станций и аппаратуры миссий 
«Apollo» получены сведения о потенциале 
лунной поверхности («Lunar Prospector»), 
о параметрах солнечной плазмы, об ин-
тенсивности потоков микрочастиц на по-
верхности (LEAM эксперимент миссии 
«Apollo 17»). Данные о величине электро-



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета                             №2 (40) 2013 г. 

166 

статического поля лунной поверхности 
были получены с помощью электронного 
рефлектометра, установленного на «Lunar 
Prospector». Потенциал поверхности в те-
ни составляет примерно 100 В, при 
нахождении Луны в магнитном хвосте 
Земли потенциал увеличивается и состав-
ляет от -200 до -1 кВ. Максимальный за-
фиксированный потенциал ночной сторо-
ны лунной поверхности составил -4 кВ. 
Измерение потенциала освещённой сто-
роны Луны электронным рефлектометром 

затруднено из-за наличиям большого чис-
ла фотоэлектронов, полученные значения 
потенциала составляют 5-10 В [5]. 

В ходе миссии «Apollo 17» на по-
верхности Луны устанавливался прибор, 
позволяющий фиксировать микрочасти-
цы. Данные, полученные в ходе LEAM 
эксперимента, показаны на рис. 2. Как 
видно из графика, интенсивность потока 
частиц зависит от времени суток, ярко 
выраженные максимумы зафиксированы в 
моменты захода и восхода Солнца [6]. 

 

 
 

Рис. 2. Данные LEAM эксперимента 
 

Некоторые особенности поведения 
лунной пыли при её взаимодействии с 
ионизирующим излучением, заряженны-
ми поверхностями и фотоэмиссионными 
электронами были определены в ряде ла-
бораторных экспериментов [7, 8, 9]. В [7] 
показана возможность левитации пыли 
над поверхностью, находящейся под по-
стоянным потенциалом. Эксперимент 
наглядно продемонстрировал «располза-
ние» образца по графитовой пластинке, на 
которую подаётся потенциал -40 ÷ -100 В. 
В работе [8] частицы с размерами 125-150 
мкм имитатора лунного реголита JSC-1 
при контакте с металлической поверхно-
стью с потенциалом -20 В заряжались до 
106e. В эксперименте [9] исследован про-
цесс заряда микрочастиц различных мате-
риалов (Zn, Cu, графит, JCS-1, JCS-Mars-

1) под воздействием ультрафиолетового 
излучения, созданного дуговой 1 кВ лам-
пой. Средний заряд частиц составил 
4,5×104e. Полученные экспериментальные 
данные и данные измерений параметров 
лунной среды используются для построе-
ния моделей и оценки плазменно-пылевой 
обстановки на поверхности Луны. 

Для описания процесса подъёма и 
переноса пыли в условиях лунной экзо-
сферы разработано несколько математи-
ческих моделей. В работах [10, 11, 12, 13] 
проводится анализ приповерхностной пы-
левой плазмы. В [10] определены условия 
подъёма частиц реголита. Расчёты прово-
дились для проводящих микрочастиц. 
Концентрация фотоэлектронов оценива-
лись исходя из того, что поверхность Лу-
ны и левитирующая частица покрыты мо-
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нослоем водорода. При этом распределе-
ние электронов над поверхностью описы-
вается распределением Максвелла: 

 
2

1/ 2
0

m mvf(v)= n ( ) exp(– ) cosθ,
2πkT 2kT           (1) 

 
где v – скорость  движения электрона, m – 
масса электрона, n0=2·108 см-3; кТ=0,1эВ; 
θ – угол между местной нормалью и 
направлением на Солнце (зенитный угол). 

Заряд пыли определяется, исходя из 
условия равенства фотоэлектронного тока 
с поверхности частиц и тока электронов 
приповерхностной фотоэлектронной 
плазмы. Распределение электростатиче-
ского потенциала в зависимости от высо-
ты находится из решения системы урав-
нений Власова–Пуассона с заданной 
функцией распределения (1): 

 

0
2kTφ(z)= – ln(1+Gz cosθ ),

e           (2) 
 
где e – заряд электрона, z – высота над по-
верхностью Луны, θ0 – угол падения сол-
нечных лучей на поверхность, G = 2πn/kT. 

В расчётах не учитывалось влияние 
электронов и ионов солнечного ветра, так 
как их поток более чем на порядок мень-
ше потока фотоэлектронного слоя. Ре-
зультатом работы является определение 
критического угла падения солнечного 
света, при котором возможна левитация 
частиц лунного реголита. Так, для части-
цы радиусом 0,1 мкм угол падения сол-
нечного света составил 76, 14°. 

В работе [11], исходя из тех же 
условий, решается уравнение динамики 
движения пылевой частицы. Рассчитанное 
время зарядки пылевой частицы позволя-
ет считать заряд частицы постоянным для 
всей траектории движения. Построенные 
графики траектории движения пылинки 
носят периодический характер. Амплиту-
да и период колебания частицы слабо за-
висят от угла падения солнечного света на 
поверхность. Так, для периода колебания 

1,9÷2,1 с амплитуда составляет 
0,33÷0,51 м, средняя скорость движения 
частицы – 0,21÷0,325 м/с. 

Пылевая система на освещённой ча-
сти Луны рассмотрена в [12]. В отличие 
от предыдущих работ, в расчёте заряда 
пылинки учитываются токи потоков 
ионов и электронов солнечного ветра. 
Рассматриваются два варианта: поверх-
ность Луны покрыта и не покрыта моно-
слоем водорода. Для первого случая рабо-
та выхода фотоэмиссии составляет 9 эВ, 
для второго – 4 эВ.  

Для нахождения концентрации фо-
тоэлектронов и электрических полей ре-
шаются системы уравнений, состоящие из 
стационарного кинетического уравнения 
для функции распределения фотоэлектро-
нов и уравнения Пуассона для электроста-
тического потенциала с соответствующи-
ми граничными условиями, характеризу-
ющими поведение электронов у линии 
поверхности и на бесконечном удалении 
от неё. 

Поведение пылевых частиц в припо-
верхностном слое описывается уравнени-
ями, выражающими их динамику и заряд-
ку, а также уравнением электростатиче-
ского поля над поверхностью: 

 
2d zm = q E(z,θ) – m gz;d d d2dt

           (3) 

dqd = I (q )+I (q )– I (q )+I (q );e id d ph d e,ph ddt
(4) 

T cosθ / 2e,phE(z,θ)= .
e λ + z cosθ / 2D

          (5) 

 
Здесь z – высота подъёма частицы 

над поверхностью Луны, qd – заряд пыле-
вой частицы; md – масса пылевой части-
цы; Te, ph – температура фотоэлектронов;   =    ,  /4      – дебаевский радиус; 
Ie,(qd), Ii(qd), Iph(qd), Iph(qd) – токи электро-
нов солнечного ветра, ионов солнечного 
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ветра, фототок с частицы, ток фотоэлек-
тронов на частицу, соответственно; g – 
ускорение свободного падения; e – эле-
ментарный заряд. 

Зависимость концентрации фото-
электронов и электрического поля E(z, θ) 
от зенитного угла θ обусловлена различи-
ем значений интенсивности потока по-
глощённого поверхностью солнечного из-
лучения. 

Зависимость концентрации частиц 
от высоты вычисляется по вероятности 
пребывания частицы на данной высоте. В 
свою очередь вероятность пребывания ча-
стицы на высоте пропорциональна време-
ни нахождения частицы на этой высоте. 

На рис. 3 для θ=77° и 88° показаны 
зависимости концентрации частиц на раз-
личных высотах от радиуса частицы. 

 

 
 

Рис. 3. Распределение пылевых частиц над лунной поверхностью  
для условий реголита без монослоя водорода 

 
Зависимость максимальной высоты 

подъёма от угла θ, полученная из системы 
уравнений (3)-(5), показана на рис. 4 для 
поверхности, покрытой только реголитом, 
и для поверхности, покрытой реголитом с 
монослоем водорода. Как видно из пред-
ставленных графиков, для частиц суще-
ствует «мёртвая зона», в которой подъём 
частиц невозможен, что следует из реше-
ния системы уравнений (3)-(5). Наличие 
«мёртвой зоны» обусловлено тем, что при 
углах, меньших критического, подъёмная 
электростатическая сила меньше гравита-
ционной из-за того, что заряд частицы 
компенсируется электронами фотоэлек-
тронной оболочки. Однако концентрация 
фотоэлектронов значительно уменьшается 

с расстоянием от поверхности. Поэтому 
подъём частицы посредством сторонних 
сил даже на 1 мм над поверхностью при-
водит к дальнейшему подъёму частицы 
под действием электростатической силы. 
Причиной отрыва пылинки от поверхно-
сти может служить нагрев частицы пыли 
солнечным излучением и её последующее 
охлаждение. В результате могут возник-
нуть силы, выталкивающие частицу из 
слоя реголита. Кроме того, подъём части-
цы за пределы слоя с большой концентра-
цией фотоэлектронов может происходить 
из-за неоднородностей поверхности Лу-
ны. Возможность подъёма частиц в 
«мёртвой зоне» на рис. 4 показана пунк-
тирной линией. 
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Рис. 4. Максимально возможные высоты подъёма пылевых частиц  
над участками лунного реголита (a), (b) и над участками поверхности Луны,  

обогащённых водородом (c), (d), в зависимости от угла θ для разных размеров частиц 
 
В модели, описанной в [13], частицы 

пыли взлетают с поверхности, ускоряются 
в приповерхностном электрическом поле 
и двигаются по баллистической траекто-
рии. Пыль взлетает с поверхности при 
условии выполнения неравенства: 

 
,q g cF = F + F              (6) 

 
где Fq – электростатическая сила, Fg – си-
ла гравитации, Fc – сила адгезии. Частица 
ускоряется в слое фотоэлектронов, высота 
которого равна радиусу Дебая. С увеличе-
нием расстояния от слоя фотоэлектронов 
начинает преобладать гравитационная си-
ла, что приводит к оседанию частиц пыли 
на поверхность.  

Напряжённость поля над поверхно-
стью Луны при одномерном дебаевском 
экранировании равна: 

 
φsE = ,s λD

             (7) 

 
где φs – электрический потенциал поверх-
ности. 

Ускорение частицы, полученное при 
прохождении слоя фотоэлекторонов, и 
максимальная высота подъёма определя-
ются соответственно: 

 
2qE 3εφs sa = =q 2m ρλ rd D d

;            (8) 
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23εφsZ =max 2ρgrd
;            (9) 

 
где q=4πε0rdφs, ε0 – диэлектрическая по-
стоянная, ρ – плотность материала части-
цы, rd – радиус частицы.  

На рис. 5 показана зависимость вы-
соты подъёма частиц от радиуса при раз-
личных зенитных углах θ. 

В рассмотренной модели сделано 
несколько допущений: не учитываются 

силы адгезии (׀Fq׀+׀Fg׀<<׀Fc׀), не учиты-
ваются вторичные электроны, не рассмат-
риваются горизонтальные электрические 
поля вблизи терминатора, не принимается 
в расчёт влияние заряженных частиц друг 
на друга. «Мёртвая зона», показанная на 
графике (рис. 4), возникает в области из-
менения потенциала поверхности осве-
щённой (φs>0) и неосвещённой части Лу-
ны (φs<0), и в этой зоне значение величи-
ны потенциала близко к нулю. 

 

 
 

Рис. 5. Распределение частиц по высоте в зависимости от радиуса и зенитного угла 
 

Механизм горизонтального транс-
порта пыли около терминатора описан в 
работе [14]. Основная идея заключается в 
том, что солнечное ультрафиолетовое из-
лучение создаёт значительный положи-
тельный электрический потенциал на 
освещённой стороне кратера. Подобный 
потенциал возникает на поверхности ми-
никратеров и возвышенностях, размеры 
которых во много раз меньше радиуса Де-
бая электронов фотослоя (b<< λD), и мо-
жет достигать значений 10-20 В. Потен-
циал поверхности равен сумме общего 
потенциала и локального (φs = φобщ.+ 
φлок). Напряжённость необходимого 

электрического поля для подъёма частицы 
пыли в области миникратера определяется 
из выражения: 

 
4π 3qE = ρr gc d3

;   (10) 

 
где q ~ rd

2En; En=100 В/см – нормальный 
потенциал поверхности. 

Авторы показали возможность 
подъёма частицы над поверхностью и 
движение в горизонтальном направлении. 
Уравнение движения, выведенное в [14], 
решалось численными методами для ча-
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стицы с rd = 0,1 мкм. Было определено 
расстояние, на которое частица может 
пролететь в горизонтальном направлении. 
Оно составило 10 см за время 0,4 с, то 
есть средняя скорость частицы составила 
0,25 м/с. 

Другим немаловажным фактором 
подъёма реголита является деятельность 
людей [15]. По имеющимся оценкам, ско-
рость частицы от удара ботинок о поверх-
ность (при скорости ходьбы 1,8 м/с) мо-
жет составить 3,6 м/с, а высота подъёма 
частицы может составлять около 4 м. Пе-
редвижение лунохода со скоростью 3,56 
м/с создаёт поток частиц с максимальной 
скоростью 7,12 м/с, при этом максималь-
ная дистанция пролёта частиц составляет 
около 31 м. Посадка и взлёт лунных мо-
дулей приводит к образованию локально-
го пылевого облака. 

По наблюдениям астронавтов мис-
сий «Apollo 12» и «Apollo 14», высота та-
кого облака составляла 37 м, и оценочно 
для подъёма на такую высоту начальная 
скорость частицы должна равняться 
11 м/с. Диаметр облака пыли при такой 
начальной скорости движения может до-
стигать 297 м. За время посадки на один 
квадратный метр оседает до 3×1011 ча-
стиц. По оценке экспертов, микрочастицы 
под действием реактивных струй поса-
дочного двигателя лунного модуля могут 
разгоняться до скоростей порядка 0,3÷2 
км/с. Частицы с такими скоростями могут 
в значительной степени повлиять на рабо-
тоспособность аппаратуры лунных мис-
сий. 

Описанные модели показывают воз-
можность подъёма и переноса микропы-
линок над поверхностью Луны. В зависи-
мости от высоты их размер может состав-
лять от 0,01мкм до 15 мкм. Высота подъ-
ёма составляет 100 км. У поверхности 
общая концентрация может достигать 
4×103 см-3, на больших высотах – 500 см-3. 
Скорость движения частицы может быть 
порядка 10-1÷103 м/с. 

 
 

Генераторы заряженных  
пылевых частиц 

Рассмотрим конструкции генерато-
ров (инжекторов), которые применяются 
для получения потоков заряженных ча-
стиц пыли. Инжекторы частиц являются 
неотъемлемой частью ускорителей раз-
личных типов. Основной задачей инжек-
тора является передача ускоряемой части-
це максимально возможного заряда, что 
позволяет получить большее приращение 
скорости в ускорительном тракте. Макси-
мальный заряд частицы пропорционален 
максимальной напряжённости электриче-
ского поля у поверхности частицы. Для 
положительно заряженных частиц макси-
мальная поверхностная напряжённость 
поля составляет 1010 В/м, для отрицатель-
но заряженных частиц – 109 В/м. Даль-
нейшее увеличение заряда невозможно 
вследствие автоионной или автоэлектрон-
ной эмиссии. 

По методу заряда частиц инжекторы 
можно разделить на контактные и бескон-
тактные. 

В контактных инжекторах заряд 
микрочастиц осуществляется при непо-
средственном контакте микрочастицы с 
зарядным электродом. В бесконтактных 
инжекторах частицы приобретают заряд в 
результате воздействия на них ионизиру-
ющего излучения. 

Инжектор частиц бесконтактного 
типа описан в [16,17], а его конструкция 
приведена на рис. 6.  

 

 
 

Рис. 6. Конструкция инжектора  
бесконтактного типа 
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Под действием вибраций пылевые 
частицы покидают бункерную камеру и 
под действием силы тяжести поступают в 
зарядную камеру. Вследствие действия 
ионизирующего излучения они приобре-
тают некоторый заряд и после этого через 
выходное отверстие поступают в ускори-
тельный тракт. 

Специальные электроды обеспечи-
вают удержание частиц гиперболическим 
полем в точке действия ионизирующих 
излучений. За выходным отверстием 
устанавливается вытягивающий электрод, 
который создаёт электрическое поле, спо-
собное вытянуть из инжектора заряжен-
ную частицу. Получение частицей макси-
мального заряда занимает один час. В 
процессе зарядки автоионная эмиссия 
сглаживает все неровности частицы, что 
позволяет сообщить ей максимально воз-
можный заряд. Вследствие достаточно 
продолжительного времени заряда бес-
контактные инжекторы не получили ши-
рокого распространения. 

Генераторы твёрдых заряженных ча-
стиц контактного типа в своей конструк-
ции содержат бункерную камеру, бункер-
ный электрод, зарядную камеру и заряд-
ный электрод. Типовая конструкция ин-
жектора контактного типа, описанного в 
[16], приведена на рис. 7.  

В этом инжекторе частицы, поме-
щённые в бункерную камеру, вытягива-
ются из неё с помощью электрического 
поля, создаваемого импульсным напряже-
нием на бункерном электроде. Частицы 
покидают инжектор, как только коснутся 
острия зарядного электрода. При диамет-
ре острия 4 мкм и потенциале 8 кВ части-
цы диаметром 0,1 – 10 мкм получают за-
ряд, соответствующий поверхностной 
напряжённости электрического поля 
6,5×109 – 109 В/м. Данный тип инжектора 
способен генерировать поток заряженных 
частиц с широким статистическим рас-
пределением масс и скоростей. 

 

 
 

Рис. 7. Конструкция инжектора  
контактного типа 

 
Конструкции инжекторов, описан-

ные в [17, 18], показаны на рис. 8, 9. В от-
личие от предыдущего генератора твёр-
дых пылевых частиц на бункерный элек-
трод инжекторов подаётся постоянное 
напряжение. С помощью добавления в 
конструкцию промежуточной камеры ре-
шается проблема загрязнения тракта 
ускорителя. Эти два инжектора функцио-
нируют схожим образом. При подаче вы-
сокого напряжения на бункерный элек-
трод частицы микропорошка приходят в 
движение под действием электрического 
поля. В результате хаотического движе-
ния частиц в бункерной камере через со-
единительную втулку происходит выброс 
частиц в полость зарядной камеры, обра-
зованной левой и правой полусферами и 
зарядным электродом. В зарядной камере 
частицы микропорошка продолжают своё 
хаотическое движение, пока не коснутся 
острия иглы. При соприкосновении ча-
стицы с иглой ей сообщается заряд, и под 
действием электрического поля частица 
покидает зарядную камеру через выход-
ное отверстие. Особенностью инжектора, 
показанного на рис. 8, является наличие 
высокоомного резистора, который соеди-
няет бункерный электрод с корпусом (за-
землённым контактом). Это приводит к 
уменьшению потенциала бункерного 
электрода при увеличении концентрации 
частиц в бункерной камере, что в свою 
очередь приводит к уменьшению потока 
частиц на выходе инжектора.  
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Рис. 8. Конструкция инжектора  
заряженных частиц с постоянным  

напряжением на бункерном электроде: 
1 – бункерный электрод,  2 – зарядный электрод,  

3 – корпус, 4 – игла, 5 – выходное отверстие,  
6 – отверстие между бункерной и зарядной каме-

рами, 7 – зарядная камера 
 

Особенностью генератора твёрдых 
пылевых частиц, показанного на рис. 9, 
является наличие двух бункерных камер. 
Это позволяет использовать одновремен-
но два образца пыли. Частицы алюминие-
вой пудры «ПАП-1» с помощью данного 
инжектора приобретали скорость от 200 
м/c до 1550 м/c (соответственно для диа-
пазона масс 9×10-10 ÷ 1,1×10-8 г или диапа-
зона диаметров 1÷3 мкм). Заряд частиц 
соответствовал диапазону поверхностной 
напряжённости электрического поля ча-
стицы 109 ÷ 7,5×109 В/м. Наиболее веро-
ятная поверхностная напряжённость элек-
трического поля частицы составила 2×109 
В/м. 

 

 
 

 
 
 
 

Рис. 9. Конструкция инжектора с двумя бункерными электродами: 
1 – зарядный электрод,   2 – зарядная камера, 3 – игла или «метёлка»,  

4 – бункерный электрод, 5 – бункерная камера, 6 – микропорошок,  
7 – пьезоизлучатель 
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Рис. 10. Конструкция инжектора  
контактного типа 

 

 

Одним из путей уменьшения веро-
ятности загрязнения камеры ускорителя 
пылевыми частицами является конструк-
ция инжектора (рис. 10), описанная в [19]. 

В данной конструкции бункерная 
камера конструктивно выполнена в ниж-
ней части зарядной, что делает возмож-
ным проникновение в область зарядной 
камеры числа частиц, пропорционального 
импульсу напряжения на бункерном элек-
троде. Как отмечается в [19], частицы 
диаметром 1-10 мкм на выходе инжектора 
имеют скорость до 3 км/c. 

Конструкция инжектора, позволяю-
щая создать поток частиц со значительно 
большей средней скоростью, чем у опи-
санных ранее инжекторов, показана на 
рис. 11 [20]. 

 

 
 

Рис. 11. Конструкция инжектора: 
1 – корпус; 2 – бункерная камера; 3 – бункерный электрод; 4 – промежуточный электрод;  

5 – зарядный электрод; 6 – игла; 7 – промежуточная камера; 8 – зарядная камера;  
9, 10, 11 12, 13 – отверстия 

 

Устройство работает следующим 
образом. Пылевые частицы находятся в 
бункерной камере 2, которая соединена 
через отверстие 9 с объёмом промежуточ-
ной камеры 7, образованной корпусом 1, 
промежуточным электродом 4. В общем 
случае таких бункерных камер в источни-
ке заряженных пылевых частиц может 
быть несколько – каждая для своего сорта 
пылевых частиц. При подаче напряжения  
на бункерный электрод 3 пылевые части-

цы начинают через отверстия 9 поступать 
в промежуточную камеру 7, где, двигаясь 
по силовым линям электрического поля, 
через отверстия 11 попадают в область 
зарядного электрода 5 и иглы 6 зарядной 
камеры 8. Если пылевая частица после за-
рядки не попала в выходное отверстие 13 
или если не коснулась иглы 6, то она 
смещается в зону слабого поля в районе 
отверстий 12, через которые она попадает 
обратно в промежуточную камеру 7. Че-
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рез отверстие 10 микрочастицы поступа-
ют в тракт ускорителя. 

Генератор, описанный в [21], разра-
ботан в Калифорнийском институте лун-
ных исследований (США) для 3МВ уско-
рителя. Конструкция инжектора показана 
на рис. 12. Инжектор функционирует сле-
дующим образом. На зарядный электрод 
(вольфрамовая игла) подаётся постоянное 
напряжение, в то время как на бункерный 
электрод подаётся импульсное напряже-
ние. Под действием переменного электри-
ческого поля частицы начинают хаотиче-
ски двигаться. После соприкосновения с 
иглой частица ускоряется и, пройдя кол-
лиматор, попадает в ускорительный тракт. 
С помощью данного инжектора можно 
получать заряженные частицы с радиуса-
ми не более 200 мкм и максимальной 
плотностью заряда 13,4 кулон/кг, что со-
ответствует 4×109 В/м напряжённости по-
ля для металлической частицы диаметром 
1 мкм. 

 
 

 
 

Рис. 12. Инжектор заряженных  
пылевых частиц 

 
 
Описанные инжекторы способны со-

здавать потоки заряженных частиц до 
1000 частиц/с. Ускорители микрочастиц, в 
состав которых входят данные инжекто-
ры, разгоняют частицы до скоростей бо-
лее 1,5 км/с, что вполне перекрывает диа-
пазон скоростей частиц лунной пыли. 

Направлением усовершенствования ин-
жекторов может служить повышение 
плотности потока пыли и улучшение экс-
плуатационных характеристик (уменьше-
ние загрязнения тракта ускорителя, уве-
личение времени работы без развакууми-
рования системы, повышение уровня за-
ряда частицы и т. д.).  

 
Заключение 

Рассмотрены физические свойства 
лунной пыли, и показан ряд моделей дви-
жения частиц над поверхностью Луны. 
Моделирование динамики подъёма и 
движения микрочастиц показывает воз-
можность существования над Луной низ-
коскоростной пылевой плазмы. Рассмот-
рены конструкции существующих генера-
торов твёрдых заряженных частиц. Пока-
зано, что подобные инжекторы можно 
применять для моделирования воздей-
ствия лунной пыли на материалы и кон-
струкции космических аппаратов. Необ-
ходимо увеличить поток частиц, создава-
емый инжекторами, и улучшить эксплуа-
тационные характеристики генераторов 
заряженных пылевых частиц. 
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МЕХАНИЗМЫ ВЗАИМОДЕЙСТВИЯ ЗАРЯЖЕННОЙ МИКРОЧАСТИЦЫ  
С ЗАРЯДНЫМ ЭЛЕКТРОДОМ ИНЖЕКТОРА  
И МИШЕНЬЮ МАСС-СПЕКТРОМЕТРА 
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Самарский государственный аэрокосмический университет  

имени академика С.П. Королёва (национальный исследовательский университет) 
 

Рассмотрен механизм взаимодействия заряженной микрочастицы с мишенью масс-спектрометра. 
Приведены экспериментальные данные измерения параметров потока ионов при высокоскоростном уда-
ре заряженной частицы. Проведена оценка вклада потенциальной и кинетической энергии микрочастицы 
в ионизацию вещества мишени масс-спектрометра. 

 
Зарядка микрочастицы, инжектор, высокоскоростной удар, масс-спектрометр, ионизация веще-

ства. 
 

Введение 
Для проведения экспериментов по 

изучению высокоскоростного удара ши-
рокое применение получили ускорители, 
использующие для разгона частиц посто-
янное или переменное электрическое по-
ле. Неотъемлемой частью ускорительной 
системы является инжектор (генератор) 

пылевых частиц. Основная задача инжек-
тора заключается в зарядке частиц до 
максимального значения. Существует 
множество различных конструкций ин-
жекторов твёрдых заряженных частиц [1, 
2]. Наиболее эффективными считаются 
инжекторы контактного типа (рис. 1).  

 

 
Рис. 1. Конструкция инжектора: 

1 – зарядный электрод, 2 – зарядная камера, 3 – игла или «метёлка», 4 – бункерный электрод,  
5 – бункерная камера, 6 – микропорошок, 7 – пьезоизлучатель 
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В подобных инжекторах микроча-
стица заряжается посредством контакта с 
зарядным электродом, который выполнен 
в виде иглы или «метёлки», а также через 
плазму. Максимальный заряд частицы 
ограничен токами автоэлектронной или 
автоионной эмиссии. Так, положительно 

заряженная частица может иметь макси-
мальную напряжённость 1010 В/м, а отри-
цательно заряженная частица – 109 В/м.  

Эксперимент проводился на элек-
тродинамическом ускорителе, схема ко-
торого показана на рис. 2 [3].  

 

 
 

Рис.2. Схема электродинамического ускорителя: 
ИЛ1-ИЛ3 – измерительные линейки; У – усилитель; ФИ – формирователь импульса;  

ЛР – лазерная развязка; ВУ – высоковольтный усилитель; ВГ – высоковольтный генератор;  
БМК – блок микроконтроллера; Velleman PCS-500 – осциллографическая приставка;  

ИК – исследовательская камера; МД – многопараметрический датчик;  
ЛЭСУ – линейный электростатический ускоритель,  
ЛЭДУ – линейный электродинамический ускоритель 

 

В ходе экспериментов с инжектором 
[1] была получена зависимость величины 
удельного заряда микрочастицы от её 
массы (рис. 3).  

 

 
Рис. 3. Результаты измерения удельного заряда 

 
Как видно из рисунка, заряд на ча-

стице не достигает максимально возмож-

ного значения. Это может быть связано с 
характером взаимодействия частиц с за-
рядным электродом. Процесс зарядки 
микрочастицы может происходить через 
электрический пробой между иглой и по-
верхностью частицы. Процессы иониза-
ции вещества изучаются с помощью 
ионизационных датчиков или пылеудар-
ных масс-спектрометров [4]. 

 
1. Методика  

проведения эксперимента 
Эксперименты проводились с ис-

пользованием пылеударного масс-
спектрометра, конструкция которого по-
казана на рис. 4. В эксперименте была ис-
пользована смесь частиц Al и Cr. При 
ускоряющем напряжении ускорителя 
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Uус=120 кВ скорости частиц лежали в 
диапазоне от 146 м·с-1  до 3,2 км·с-1  при 
массах от 4,1⋅10-15 кг до 6,1⋅10-11 кг.  

Датчик состоит из ниобиевой мише-
ни 1; ускоряющей сетки 2; фокусирующе-
го зеркала 3; «мягкого» рефлектрона 4; 
«жёсткого» рефлектрона 2, 9; приёмников 
ионов 5. Микрочастицы попадают в при-
бор через торец «мягкого» рефлектрона. 
Направление вектора скорости примерно 
совпадает с осью датчика.  

При ударе частицы о мишень 1 об-
разуется плазма, положительный компо-
нент которой выбрасывается полем си-
стемы «мишень – ускоряющая сетка». 
«Мягкий» рефлектрон служит для фоку-
сирования во времени, а «жёсткий» ре-
флектрон компенсирует начальный вре-
менной разброс ионов, который получает-
ся за счёт их начального энергетического 
распределения в ускоряющем поле. При-
ёмник 5 представляет собой четыре вто-
рично-электронных умножителя типа 
ВЭУ-6, соединённых параллельно. Рас-
стояние от ускоряющей сетки до мишени 
составляет 8⋅10-3 м. Длина безполевого 
участка – 0,55 м, «мягкого» рефлектрона – 
0,205 м, «жёсткого» – 4⋅ 10-3 м. После при-
ёмника 5 сигнал через эмиттерный повто-
ритель 7 попадает на запоминающий ос-
циллограф 8. Сигнал мишени через уси-
литель 6 подаётся на второй вход осцил-
лографа. 

 
Рис. 4. Блок-схема масс-спектрометра 

Скорость частицы определялась по 
длительности переднего фронта импульса 
мишени: 

 
lмV = ч tпп ,             (1) 

 
где lм = 8⋅10-3 м – расстояние от ускоря-
ющей сетки до мишени, tпn – длитель-
ность переднего фронта импульса мише-
ни.  

Эквивалентная схема мишени пред-
ставлена на рис. 5, где Сэкв – сумма мон-
тажной ёмкости мишени и входной ёмко-
сти усилителя, Rвх – входное сопротивле-
ние усилителя. Величина ёмкости вычис-
лялась по известным Rвх = 120 кОм и tм = 
8,5 мкс: Cэкв = tм /Rвх= 71 пф. 

Наведённый ток от заряженной мик-
рочастицы, согласно эквивалентной схеме 
на рис. 4, описывается выражением: 

 
dU Uc cС + – I (t)= 0чdt R           (2) 

 
с начальными условиями: t = 0; Uc = 0. 

 

 
Рис. 5. Эквивалентная схема  
измерения сигнала с мишени 

 

В случае, когда система «мишень − 
ускоряющая сетка» представляет собой 
плоский конденсатор, Iч (t) будет постоян-
ной величиной (штриховая линия на 
рис. 6): 

 
Q Vч чI (t)= ч lм

⋅ ,
          

(3) 

 
где Qч – заряд частицы; Vч – скорость ча-
стицы. 
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Решением уравнения (2) будет вы-
ражение: 

tU (t)=U 1 – exp –c 0 R ×Cвх экв

  
     

,       (4)
 

где 
Qч V Rч вхU =0 lм

⋅ ⋅

.
 

Вид Uс для этого случая показан на 
рис. 6 (штриховая линия). В течение вре-
мени t1, t2 происходит взаимодействие ча-
стицы с мишенью с образованием плазмы. 
Поле мишени разделяет её на электрон-
ный и ионный компоненты. Ионный ком-
понент выбрасывается полем мишени за 
пределы системы «мишень–ускоряющая 
сетка», а электронный компонент остаётся 
на мишени. Это равносильно созданию 
ионного тока, противоположно направ-
ленного к наведённому току, что приво-
дит к образованию характерной ступени 
на заднем фронте наведённого на мишени 
сигнала. Схематично это изображено на 
рис. 6.  

Характер взаимодействия частицы с 
мишенью является сложным процессом и 
зависит от многих параметров. Наиболее 
существенными параметрами являются 
заряд и скорость частицы, масса и геомет-
рическая форма частицы, материалы и 
плотности частицы и мишени, рельеф 
мишени в точке контакта.  

 

 
 

Рис. 6. Временная зависимость  
наведённых пылевой частицей тока  

и напряжения на мишени 

Так как время нейтрализации элек-
тронного компонента плазмы положи-
тельного заряда ёмкости Cэкв значительно 
меньше tм = Rвх ⋅Cэкв, то  

 
ΔUм СэквQ =пл K ус

⋅
,            (5) 

 
где Qпл – величина эмитированного ионно-
го заряда; ∆Uм – величина отрицательного 
скачка на заднем фронте импульса мише-
ни; Кус – коэффициент усиления. В ре-
зультате экспериментов было установле-
но, что обычно при наблюдаемых скоро-
стях и зарядах частиц Qпл = 0,01⋅Qч. 

После окончания процессов взаимо-
действия частицы с мишенью [t2;  ∞] 
Iч(t)=0, и поэтому Cэкв разряжается с по-
стоянной времени tм: 

 
t2–tU (t)= U (t )exp –c c 2 tм

 
 
 

.           (6) 

 
Так как система «мишень – ускоря-

ющая сетка» имеет более сложный харак-
тер поля, чем поле плоского конденсато-
ра, то реальная форма импульса будет не-
сколько отличаться от описанной выше 
(рис. 6, сплошная линия). 

Таким образом, по одному импульсу 
мишени можно определить: по переднему 
фронту импульса – скорость частицы; по 
ступени на заднем фронте импульса – ко-
личество эмитированного заряда; по ам-
плитуде импульса – заряд частицы. 

Зная Vч, Qч, Uч, можно вычислить 
массу частицы: 

 
Qч×2Ucm =ч 2Vч

.             (7) 

 
Оценить количество ионов в спектре 

можно по следующей формуле: 
 

k Uii=tn =и U1

∑
,            (8) 
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где nи – количество ионов в спектре; к – 
количество масс (импульсов) в спектре; 
Ui – амплитуда i-го импульса; U1 – ампли-
туда импульса, соответствующего одному 
иону. Экспериментально установлено, что 
одиночный ион с энергией 40 эВ вызывает 
на выходе приёмника сигнал, равный 20-
40 мВ по амплитуде, и поэтому в расчётах 
U1 принималось равным 30 мВ. 

Таким образом, использование масс-
спектрометра позволяет измерить основ-
ные характеристики микрочастицы (Vч, 
Qч, Uч, mч), а также количество ионов, 
возникающих при взаимодействии заря-
женной частицы с мишенью. 

 
2. Механизм взаимодействия  

заряженной частицы с мишенью 
О характере взаимодействия дви-

жущейся заряженной частицы с металли-
ческой мишенью можно судить по зави-
симости количества зарегистрированных 
ионов в спектре плазмы от параметров 
частицы (Qч, Vч, mч). Различают два вида 
взаимодействия частицы с мишенью: 
ударный и разрядный. Ударный механизм 
характеризуется ионизацией вещества 
мишени за счёт кинетической энергии ча-
стицы. Разрядный механизм характеризу-
ется образованием ионизованного газа в 
результате электрического разряда между 
заряженной микрочастицей и поверхно-
стью мишени, которая находится под 
электрическим потенциалом.  

Детальный расчёт заряда, образо-
ванного при взаимодействии частиц с ме-
таллической мишенью, в условиях боль-
шой неопределённости эксперимента яв-
ляется неоправданным превышением точ-
ности, и поэтому в дальнейшем ограни-
чимся оценочными расчётами. 

Массу и температуру катодного фа-
кела найдём по следующей приближённой 
модели. Величина отрицательного заряда 
Qe, вызванного автоэлектронным пото-
ком, не может превышать величины заря-
да частицы: Qe ≤ Qч. Тогда масса Мкф ка-
тодного факела, образованного при взры-
ве вершины эмиттера, не может превы-
шать величину, равную µQч: 

M μQкф ч≤ ,             (9) 
 
где µ – коэффициент электропереноса [5, 
6]. Для оценок примем µ = (2÷6)⋅10-5 г/Кл 
для острия из материала с атомной массой 
Мa [7]. Для материалов мишеней µ=10-4 
г/Кл, так как они менее тугоплавкие, чем 
молибден. Таким образом, для характер-
ных зарядов (Qч = 10-13 Кл) масса Мкф ка-
тодного факела будет равна 10-17 г. 

Тогда число частиц в катодном фа-
келе для материала из ниобия будет рав-
но: 

 
Mкф 6N = = 10кф Ма

.          (10) 

 
Температуру катодной плазмы оце-

ним через потенциальную энергию заря-
женной частицы: T=kEn/Nкф, где k<1 – 
безразмерный коэффициент, учитываю-
щий долю потенциальной энергии Еn, за-
траченную на разогрев катодной плазмы. 
Учитывая связь потенциальной энергии Еn 
заряженной частицы с зарядом частицы 
Qч в виде: Eп=Qч

2/2Cч, можно записать: 
 

2K M Q K M Qa ч a чT = = = ξ Uч2С Q μ 2μ Cч ч ч

⋅ ⋅ ⋅
⋅ ⋅

⋅ ⋅
, (11) 

 
где ξ – коэффициент пропорционально-
сти; Uч – потенциал заряженной частицы. 

Температура катодного факела 
находится в пределах 5-10 эВ. Таким об-
разом, высокотемпературная катодная 
плазма может оказаться достаточно мощ-
ным источником ионов, образованных 
при взаимодействии заряженной пылевой 
частицы с металлической мишенью. Из 
приведённых оценок следует, что в случае 
потенциального механизма основными 
параметрами процесса являются заряд ча-
стицы Qч и её размер Rч. 

Наряду с катодной плазмой, под 
воздействием автоэлектронного тока мо-
жет образовываться анодная плазма, па-
раметры которой оценены в [8]. По оцен-
кам [9], температура анодного пара, т.е. 
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пара с пылевой частицы, составляет по-
рядка 0,3 эВ. В этом случае уравнение Са-
ха неприменимо, и для оценки плотности 
ионов нужно применять кинетическое 
уравнение: 

+dn = γ ×nи adt
,          (12) 

где γ и j/l; σи – частота ионизации пучком 
быстрых электронов с энергией Е ∼ 1 кэВ; 
σи – сечение ионизации. 

По оценкам степени ионизации 
анодного пара, число ионов Na + с анода 
будет равно: Na+ = Na ⋅ αa, где Na – коли-
чество испарённых атомов, αa – степень 
ионизации анодного пара (αa=10-3). 

Если взять поверхностную концен-
трацию адсорбированных атомов порядка 
1016 см2, а площадь – порядка ∼10-8 см2, 
т.е. N+∼105, то величина эмитированного 
ионного заряда будет лежать в пределах 
10-15÷10-16 Кл, что и наблюдается обычно 
в проведённых экспериментах.

 Если сравнивать удельные энергети-
ческие характеристики двух видов взаи-
модействия частицы с преградой (ударно-
го, разрядного), то можно отметить сле-
дующее. 

Для удара внутренняя энергия равна 
2V 5 2чEу = 10 Vч22(1+ ρ / ρ )у у

≈ ⋅ .        (13) 

При разрядном механизме удельную 
энергию можно оценить следующим об-
разом. Если считать, что вся потенциаль-
ная энергия (электростатическая) заря-
женной частицы была израсходована на 
образование катодной плазмы, масса ко-
торой М к пл = µQч, то 

E Q ×U Дж9nor ч чE = = 5,5×10p M 2μ×Q кгкпл ч
≈ .        (14) 

Поэтому Еу /Ер>1 при Vч ≥ 0,5÷1  
км⋅с-1. Таким образом, эффективность 
разрядного механизма значительно выше 
эффективности кинетического взаимодей-
ствия (т.е. разряд охватывает значительно 
меньшую массу вещества мишени и ча-
стицы, чем ударное воздействие, и поэто-
му удельная энергия, приходящаяся на 1 

атом в зоне разряда, может значительно 
превышать удельную энергию ударного 
воздействия). Можно предположить, что 
разрядный механизм составляет конку-
ренцию ударному механизму для скоро-
стей, превышающих 1 км⋅с-1. 

 
3. Результаты эксперимента 
В эксперименте было зарегистриро-

вано 88 спектров от пылевых частиц. 
Наиболее характерные спектры показаны 
на рис. 7. Верхний луч осциллографа со-
ответствует сигналу мишени, нижний – 
сигналу приёмника. На фотографиях хо-
рошо видно, что импульсам мишени с яр-
ко выраженными ступеньками соответ-
ствуют более мощные спектры. 

При проведении эксперимента ваку-
ум был низок (1,1⋅10-4 мм.рт. ст.), что при-
водило, по-видимому, к сильному загряз-
нению поверхностей мишени и частицы 
адсорбированными атомами и молекула-
ми, химический состав которых может 
быть оценён лишь предположительно. 
Для ряда характерных точек (сплошная 
линия на рис. 8) отчётливо видна зависи-
мость количества эмитированных ионов 
от заряда частицы. 

 
 

 
 

Рис. 7. Масс-спектрограммы ионов, образующихся 
за счёт электрического разряда между  

микрочастицей и мишенью:  
1 – Н+, 2 – К++, 3 – О2+, 4 – К+, 5 – С02+, 6 – Nb 

 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета                             №2 (40) 2013 г. 

184 

 
 

Рис. 8. Зависимость выхода ионов  
от заряда пылевой частицы 

 

Для выявления качественных харак-
теристик зависимости масс-спектрограмм 
от величины заряда Qч частицы была 
осуществлена следующая процедура: диа-
пазон зарядов частиц был разбит на три 
поддиапазона. 

Пылевые частицы, заряд которых Qч 
=1,4÷3,62⋅10-13 Кл, Qч=3,63÷6,59⋅10-13 Кл, 
Qч=6,66÷29,2⋅10-13 Кл, составили три 
группы с малым, средним и большим за-
рядом соответственно. В первой группе 
содержится nу=90 частиц, во второй – 
nу2=29 частиц, в третьей – nу3=29 частиц. 
На рис. 9 по оси ординат отложена вели-

чина nUi/nyk (k=1,2,3), имеющая смысл 
среднего числа ионов, приходящихся на 
одно взаимодействие пылевой частицы с 
мишенью. Отчётливо видна тенденция 
увеличения выхода ионов с увеличением 
заряда частицы, что свидетельствует о по-
тенциальном механизме образования 
ионов. Аналогичная процедура, но для 
случая, когда пылевые частицы были раз-
биты на три группы в соответствии с диа-
пазоном скоростей, подтверждает данный 
вывод. Несмотря на то, что частицы име-
ют относительно малую скорость 
(Vч=100-350 м·с-1), выход ионов выше, 
поскольку в этой группе они обладают в 
среднем большим зарядом. 

Определяющая роль электрического 
разряда в возникновении эмиссии при 
скоростях бомбардирующих частиц, 
меньших 1 км/с, была подтверждена пу-
тём нейтрализации ускоренных частиц 
электронами, испускаемыми накалённой 
спиралью [8]. В случае нейтрализации ча-
стиц масс-спектры не регистрировались, 
что соответствует данным, полученным 
при измерении полного эмиттируемого 
заряда. 

 

 
 

Рис. 9. Зависимость обобщённой масс-спектрограммы от заряда пылевой частицы 
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Заключение 
Результаты экспериментов, прове-

дённых с использованием масс-
спектрометра, показали преобладание 
разрядного механизма образования ионов 
над кинетическим при скоростях, мень-
ших 1 км/с. Полученные данные подтвер-
ждают сделанное предположение о харак-
тере механизма заряда микрочастиц в 
контактном инжекторе. Передача носите-
лей заряда от электрода инжектора проис-
ходит преимущественно через плазму. Та-
ким образом, расчёт заряда, полученного 
частицей в инжекторе, можно проводить, 
используя соотношения для анодного и 
катодного разряда через плазму.  
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The paper deals with the mechanism of interaction between charged microparticles and the mass spec-

trometer target. Experimental data on measuring the ion flow parameters in case of high-speed impact of the 
charged particle are presented. The contribution of the charged particle’s potential and kinetic energy to the ioni-
zation of the mass spectrometer’s target matter is assessed. 
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Рассматривается зависимость показателей обусловленности матрицы и показателей 
мультиколлинеарности от размерности исходной сетки задачи. В работе используются примеры из 
открытой интегрируемой платформы для численного моделирования задач механики сплошных сред 
OpenFOAM. Показывается одинаковое поведение показателей обусловленности и показателя 
диагонального преобладания. Приведён пример определения размерности сетки с помощью показателя 
диагонального преобладания. 

 
Система линейных алгебраических уравнений, обусловленность матрицы, показатели 

мультиколлинеарности. 
 

Постановка задачи 
Существует множество прикладных 

задач математической физики, для 
решения которых используют сеточные 
методы. Несмотря на большое 
разнообразие способов формирования 
сеток, в конечном итоге задача обычно 
сводится к необходимости решения 
системы линейных алгебраических 
уравнений (СЛАУ), которая 
представляется в матричном виде: 

 
bAx = ,           (1) 

 
где A  − квадратная nn× -матрица 
коэффициентов; x  − 1×n -вектор, 
компонентами которого являются искомые 
(выходные) величины; b  − 1×n -вектор 
известных (входных) величин. 

Элементы матриц в этих методах 
формируются путём дискретизации 
исходных входных величин. От шага 
дискретизации зависит, насколько точным 
будет искомое решение. Эта проблема 
имеет большую историю. Ей посвящены 
основополагающие работы, например, 
[1−5]. Если шаг будет слишком большим, 
то возрастает погрешность усреднения, 
т.к. модель становится слишком «грубой» 
для её точного описания. Если же шаг 
будет малым, то число точек сетки 

возрастёт, разница между значениями в 
соседних точках может оказаться 
сравнимой с ценой младшего разряда. При 
этом имеет место почти линейная 
зависимость векторов-строк, из которых 
составлена матрица системы, и, как 
следствие, высокая погрешность решения 
СЛАУ. 

Меру, определяющую связь между 
погрешностью решения СЛАУ и 
погрешностью входных данных, принято 
называть обусловленностью. Если 
невырожденная матрица A  хорошо 
обусловлена, решение системы линейных 
уравнений (1) устойчиво [6], т. е. мало 
изменяется при малом изменении 
элементов матрицы A  и столбца 
свободных членов b . 

Если система плохо обусловлена, 
можно применить один из следующих 
способов, которые могут привести к 
повышению точности решения: 

1. Изменение параметров разбиения 
(шаг дискретизации), приводящее к 
улучшению обусловленности задачи [7]. 

2. Изменение метода решения, 
например, использование схемы решения 
с предобуславливанием, при котором 
левую и правую части исходной СЛАУ 
доумножают на легко обратимую 
матрицу-предобуславливатель [8]: 
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bMAxM 11 −− = ,            (2) 
 

AM ≈ , 0det ≠M .            (3) 
 
Во втором варианте фактически 

решается другая задача. Поэтому даже 
при достижении хорошей 
обусловленности могут иметь место 
значительные ошибки в решениях 
вследствие неудачного выбора матрицы M 
в соответствии с приближенным 
равенством в (3). 

В первом варианте улучшение 
обусловленности обычно достигается 
путём уменьшения размерности матрицы 
A  за счёт укрупнения сетки. Это 
приводит к более «грубой» модели и, как 
следствие, к снижению точности решений, 
поскольку модель не способна отобразить 
микропроцессы, микроявления.  

Общая схема решения задачи в этом 
случае такова: 

1. Дискретизация входных данных 
(построение сетки). 

2. Решение задачи (получение 
выходных данных). 

3. Валидация выходных данных. 
Если результат неудовлетворителен, то 
возврат к пункту 1. 

Основные вычислительные затраты 
в рамках этой схемы существуют на этапе 
решения задачи (пункт 2). Если 
полученные результаты не проходят 
валидацию, то происходит возврат к 
пункту 1 с ужесточением требований, в 
данном случае уменьшение шага 
дискретизации входных данных. Для 
уменьшения вычислительных затрат 
желательно добиться наименьшего 
количества возвратов к пункту 1. Поэтому 
актуальна задача разработки простой 
вычислительной схемы оценки качества 
разбиения на основе прогнозирования 
обусловленности задачи без проведения 
тестовых решений задачи. 

Для прогноза точности решений 
необходимо установить связь степени 
валидации входных данных с 
параметрами дискретизации, которые, в 
свою очередь, определяют степень 

обусловленности СЛАУ. Для 
характеристики степени обусловленности 
матриц наиболее широко [9, 10] 
используются следующие меры 
мультиколлинеарности: 
минимальное собственное значение 
матрицы A  
 

( )Amin)A( iimin λ=λ
∀

            (4) 

 
и спектральное число обусловленности 
матрицы A  
 

( )
( )A
A

)A(K
min

max

λ
λ

= .            (5) 

 
В работах [4, 8, 9, 11] для контроля 

степени обусловленности в задачах 
идентификации моделей систем 
формирования изображений, наряду с 
указанными выше, предложено применять 
так называемый показатель диагонального 
преобладания матрицы A: 
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1
2
,

2
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λ

λ
,          (6) 

 
где jia ,  – элементы матрицы A , а 

( ) n,i,Ai 1=λ  – собственные значения 
матрицы A . 

В настоящей работе установлена 
зависимость между показателем 
диагонального преобладания и точностью 
решения задачи и разработан алгоритм 
выбора параметров сетки на основе 
показателя диагонального преобладания. 

 
 

Построение оценок обусловленности  
в одномерной задаче 

Рассмотрим процесс перехода к 
матрице вида FKU =  на примере 
использования метода Галёркина для 
следующего дифференциального 
уравнения: 
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)(xf
dx
du

dx
d

=





 ,            (7) 

 
где u  - искомая функция )(xu , )(xf  - 
известная функция. 

Пусть 0)1( =u , 0)0( =′u . 
Приближённое решение уравнения 

разыскивается в виде 
 

∑
=

=
n

i
ii xUxu

0
)()( ϕ ,            (8) 

 
где )(xiϕ  - функции формы, iU  - 
коэффициенты. 

Пусть 0)0( =iϕ . 
Умножив обе части на )(xiϕ  и 

проинтегрировав, получим: 
 

∫ ∫=
1

0

1

0

)()( dxxxf
dx
d

dx
du

i
i ϕ

ϕ .          (9) 

 
Правую часть обозначим за iF : 

 

∫=
1

0

)()( dxxxfF ii ϕ .          (10) 

 
Пусть 40K=i . Тогда для 0=i  

левая часть выражения (9) с учётом (8) 
примет вид 

 

xFdx
dx

dUUU ∆==′++′+′∫ 0
0

441100

1

0

)( ϕ
ϕϕϕ K . 

(11) 
В свою очередь элементы матрицы 

K  определяются из выражения 
 

dx
dx

d
dx
dK ji

ij ∫=
1

0

ϕϕ .          (12) 

 
Вычислив элементы матриц, 

запишем выражение для FKU = : 
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Если взять шаг 
2
x∆ , то система 

примет вид 
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(14) 
 
Погрешность при этом изменится с 

x∆  до 
2
x∆  [12]. Показатель диагонального 

преобладания Ô  понизится с 
125

1
⋅∆x

 до 

225
1
⋅∆x

. 

 
 
Результаты экспериментов  

на тестовых задачах  
в среде OpenFOAM 

Проведены расширенные экспери-
менты по исследованию связи мер 
мультиколлинеарности с числом узлов 
сетки и точностью решения в задачах, 
используемых в качестве тестовых в среде 
OpenFOAM. Для сравнимости показате-
лей мультиколлинеарности вначале 
проведём модификацию этих мер, 
заключающуюся в приведении их к 
одинаковому диапазону [0;1] путём 
следующих преобразований: 

1. Нормировка информационной 
матрицы A  такая, что MtrA =  (для этого 
матрица A  слева и справа умножается на 
диагональную матрицу }{ iidD = , где 

iiii ad /1= ). 
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2. Вместо спектрального числа 
обусловленности вводится в рассмотрение 
обратное спектральное число обусловлен-
ности: maxmin

1 /)( λλ=− AK . Близость этого 
числа к 0 свидетельствует о плохой обу-
словленности матрицы A . 

3. Вместо показателя диагональ-
ного преобладания (6) рассматривается 
приведённый к интервалу [0;1] показатель 
диагонального преобладания 
 

ÔÔ /11 =− .            (15) 
 
Для исследования зависимости 

указанных приведённых к интервалу [0;1] 
мер мультиколлинеарности матрицы A  от 
количества ячеек сетки было выбрано 
несколько примеров, входящих в набор 
примеров, распространяемых вместе с 
открытой интегрируемой платформой для 
численного моделирования задач 
механики сплошных сред OpenFOAM. 

 
Пример 1. 

$TUTORIALS/incompressible/pimpleFoam/t-
junction/ – течение несжимаемой 
жидкости в трубе-тройнике (один вход, 
два выхода) под действием разности 
давлений на входе и выходах трубы, 
задача решается в нестационарной 
постановке с использованием алгоритма 
(Pressure Implicit with Splitting of Operators 
– Semi-Implicit Method for Pressure Linked 
Equations) PISO-SIMPLE. 

 
Пример 2. 

$TUTORIALS/incompressible/pisoFoam/ras/
cavity/ – вращение несжимаемой жидкости 
в ёмкости, порождаемое скользящей 
верхней стенкой ёмкости, задача решается 
в нестационарной постановке с 
использованием алгоритма PISO и с 
моделированием турбулентности с 
помощью RAS (Reynolds-Averaged 
Simulation) модели. 

 
Пример 3. 

$TUTORIALS/incompressible/icoFoam/cavit
y/ – вращение несжимаемой жидкости в 
емкости, порождаемое скользящей 
верхней стенкой ёмкости, задача решается 
в нестационарной постановке без 
моделирования турбулентности. 

Построение матрицы A для таких 
задач происходит на основе параметров 
дискретизации и граничных условий, т.е. 
без непосредственного решения задачи. 

На рис. 1-3 показана зависимость 
показателей обусловленности 1−Ô , 

)(1 AK − , minλ  от количества n  ячеек сетки. 
Жирными точками отмечены значения-
«эталоны», рекомендованные 
разработчиками пакета OpenFOAM [13], 
как доставляющие наиболее высокую 
точность при приемлемых 
вычислительных затратах. Нетрудно 
заметить, что зависимости мер 
обусловленности minλ , )(1 AK − , 1−Ô  от n  
имеют одинаковый характер. 

При этом вычислительная сложность 
нахождения показателя диагонального 
преобладания существенно меньше 
вычислительной сложности нахождения 
любой нормы обусловленности и 
составляет )(2 2nOn + . Для сравнения, 
вычислительная сложность спектрального 
числа обусловленности (5) зависит от 
используемого алгоритма и может 
составлять порядка )( 3nO  и более. В 
современных задачах n  может достигать 
значений 106-107. Поэтому вычислитель-
ная сложность является существенным 
доводом для выбора в качестве критерия 
оценки обусловленности матрицы и 
прогнозирования точности решений 
показателя диагонального преобладания.  

 

 
 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета                             №2 (40) 2013 г. 

191 

0

0,05

0,1

0,15

0,2

0,25

0,3

0,35

0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500

n

1/K

min(λ)

norm F

 
Рис. 1. Зависимость мер обусловленности minλ , )(1 AK − , 1−Ô  от количества ячеек n  для примера 1 
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Рис. 2. Зависимость мер обусловленности minλ , )(1 AK − , 1−Ô  от количества ячеек n  для примера 2 
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Рис. 3. Зависимость мер обусловленности minλ , )(1 AK − , 1−Ô  от количества ячеек n  для примера 3 
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Как видно из графиков, при 
увеличении количества элементов сетки 
значение показателя диагонального 
преобладания уменьшается. Значения 
показателя диагонального преобладания, 
соответствующие диапазону размеров 
сетки, рекомендованных разработчиками 
для данного класса задач, находятся в 
интервале [0.085;0.095]. Заметим, что за 
пределами этого интервала при 
дальнейшем увеличении количества узлов 
сетки показатель диагонального 
преобладания принимает крайне малые 
значения, которые свидетельствуют о 
плохой обусловленности задачи. Таким 
образом, показано, как производить 
оценку обусловленности СЛАУ с 
помощью предварительной валидации 
входных данных с помощью 1−Ô . 

 
Работа выполнена при поддержке 

РФФИ (проект № 11-07-12051-офи-м). 
Работа выполнена при поддержке 
программы «Университетский кластер» – 
www.unicluster.ru. 
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CHOICE OF PARAMETERS OF MESHING USING ESTIMATES OF 
CONDITIONALITY 

 
© 2013  E. V. Avdeev,  V. A. Fursov 

 
Samara State Aerospace University named after academician S.P. Korolyov 

(National Research University) 
 
The paper shows the dependence of matrix condition indicators and multicollinearity indicators on the 

dimension of the original problem mesh. Examples from an open integrated platform for the numerical 
simulation of continuum mechanics OpenFOAM tasks are given. The behavior of conditionality indicators and 
that of the diagonal dominance indicator are shown to be the same. An example of determining mesh dimensions 
with the help of the diagonal dominance indicator is given. 

 
System of linear algebraic equations, matrix condition, multicollinearity indicators. 
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МЕТОД КОНФОКАЛЬНОЙ ЛАЗЕРНОЙ ФЛУОРЕСЦЕНТНОЙ  
МИКРОСКОПИИ ДЛЯ КОНТРОЛЯ КЛЕТОК КОСТНОГО МОЗГА  
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Е. В. Тимченко1, В. В. Болтовская2, В. В. Россинская2 
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2Институт экспериментальной медицины и биотехнологий СамГМУ, г. Самара 
 

Показано применение метода конфокальной лазерной микроскопии в оценке жизнеспособности 
мезенхимальных стромальных клеток (МСК) костного мозга кролика с разрешением не менее 400нм. 
Получена трёхмерная структура клеток с помощью данного метода. 

 
Конфокальная микроскопия, лазерная флуоресценция, контрастность, шум, культура мезенхи-

мальных стромальных клеток (МСК),  костный  мозг кролика. 
 

Введение 
Одной из актуальных и недостаточ-

но разработанных проблем современной 
артрологии является диагностика больных 
с локальными травматическими повре-
ждениями и заболеваниями суставного 
хряща [1-2]. Данные явления сложно про-
гнозировать на этапе изготовления им-
плантата. Следовательно, для обеспечения 
качества операции трансплантации необ-
ходим динамический контроль процесса 
остеоинтеграции, который, в свою оче-
редь, должен быть неразрушающим и 
обеспечивать разрешение на клеточном 
уровне. В настоящее время возрастает по-
требность в продуктах регенераторной 
медицины – тканеинженерных конструк-
циях, содержащих в своём составе живые 
клетки. В связи с этим возникла настоя-
тельная необходимость разработки ком-
плексных методов оценки качества и эф-
фективности таких материалов [3]. 

Традиционные оптические методы 
визуализации тканей и клеток – световая 
микроскопия не обладают должным раз-
решением, т.к. биологическая ткань явля-
ется сильно рассеивающей средой [4,5]. 
Нивелировать данные недостатки воз-
можно за счёт перехода к методу конфо-
кальной микроскопии, который способен 
обеспечить увеличение контраста изобра-
жения за счёт применения сфокусирован-

ного излучения и диафрагмирования рас-
сеянного излучения в плоскости наблю-
дения. 

Такое увеличение контрастности 
приводит к возможности разрешения объ-
ектов, имеющих разницу в интенсивности 
до 200:1 и их локализацию как в плоско-
сти объекта, так и вдоль оптической оси. 
Дальнейшее увеличение контраста воз-
можно за счёт эффекта лазерной флуорес-
ценции, используя либо естественные 
флуорофоры биологической ткани, либо 
специальные окрашивающие вещества. 
Следует отметить, что метод флуорес-
центной микроскопии обладает более 
низким разрешением по сравнению с 
электронной или атомно-силовой микро-
скопией. Однако, в отличие от последних, 
он позволяет наблюдать не только за 
внутренней микроструктурой клеток, но и 
даёт информацию о пространственном 
расположении исследуемого объекта. Бла-
годаря этому флуоресцентная микроско-
пия оказалась оптимальным методом объ-
ёмной визуализации с последующим изу-
чением тонкой организации и механизмов 
функционирования организмов на кле-
точном, субклеточном и молекулярном 
уровнях [6-8]. 

Действительно, изменение струк-
турных клеточных характеристик под 
действием различных факторов как нега-
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тивного, так и позитивного характера со-
провождается изменением оптических ха-
рактеристик тканей, что позволяет ис-
пользовать данный факт для контроля ди-
намики их состояния. 

Цель исследования – осуществить 
динамический контроль жизнеспособно-
сти МСК костного мозга кролика in vitro 
методом конфокальной лазерной флуо-
ресцентной микроскопии. 

 
Материалы  

и методы исследования 
В работе использованы 28 разнопо-

лых кроликов породы «Шиншилла» мас-
сой 2,5-3кг. Забор костного мозга прово-
дили в стерильных условиях с соблюде-
нием правил асептики и антисептики под 
наркозом путем пунктирования гребня 
подвздошной кости. Полученный костный 
мозг разбавляли в соотношении 1:1 рас-
твором гепарина и направляли в лабора-
торию культуры клеток животных, где по 

стандартным методикам клетки выделяли 
и получали культуру. МСК четвёртого 
пассажа пересевали в культуральные 
чашки Петри (Orange Scientific, Бельгия) 
из расчёта 5,0х103 кл/см2 с добавлением 
модельной среды альфа-МЕМ (Биолот, 
Россия) и 10 % эмбриональной телячьей 
сыворотки (Биолот, Россия).  

Клетки исследовали с помощью экс-
периментального стенда [9-10], который 
был реализован на базе конфокального 
оптического микроскопа и лазерного ком-
байна (ANDOR) (скорость сканирования 
до 25 слоёв в секунду). Стенд обеспечивал 
два режима микросъёмки: режим конфо-
кальной микроскопии в видимом свете и 
режим лазерной флуоресценции (рис. 1). 
В первом случае в качестве источника из-
лучения использовали широкополосный 
источник (галогеновая лампа), а во втором 
- лазерные излучатели мощностью 100 
мВт (с возможностью управления с шагом 
0,1 мВт) на длинах волн 488 нм и 561 нм. 

 

 
 

Рис. 1. Экспериментальный стенд флуоресцентной конфокальной микроскопии: 1 – источник видимого 
света (галогеновая лампа), 2 – коллиматор, 3 – объект, 4 – объектив, 5 – поворотное зеркало,  

6 – конфокальный сканирующий блок, 7- лазерный блок, 8 – блок фильтров, 9 – камера, 10 – компьютер 
 
В режиме конфокальной микроско-

пии свет от галогеновой лампы 1 (види-
мый диапазон) через блок фильтров по-
ступал на систему фокусировки 2, которая 
фокусировала излучение на объекте 3. 
Прошедшее через объект (рассеянное 
вперед) излучение собиралось объективом 
4 (20х или 40х) и через систему зеркал и 
призм 5 вводился в сканирующий конфо-

кальный блок 6. Сканирующий конфо-
кальный блок построен по принципу Нип-
кова [11-12]. Перемещение фокальной 
плоскости (выделение анализируемого 
слоя ткани) осуществляли за счёт управ-
ляемого с компьютера пьезоэлектрическо-
го z-микросканера с установленным на 
нём объектом исследования. Спектраль-
ная фильтрация излучения осуществля-
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лась в блоке 8, реализованном в виде си-
стемы сменных фильтров, установленных 
на вращающейся турели. Спектральная 
фильтрация позволяла повысить кон-
трастность регистрируемого изображения. 
После блока 8 излучение вводилось в ка-
меру 9 (1024*1024, время экспозиции 
40мс-10мин). Для снижения темновых то-
ков (в среднем на 3 порядка) матрица ка-
меры захолаживается до температуры  
-750C. 

В режиме флуоресценции галогено-
вая лампа была выключена. Вместо неё 
использовали либо 4-модульный блок ла-
зеров 10 (в настоящей работе использова-
ли каналы излучения с длинами волн 488 
нм и 561 нм), либо ртутная лампа. В обо-
их случаях применяли волоконный ввод 
11, а мощность каждого источника неза-
висимо управляли с компьютера (с шагом 
0,1%). Фокусировку и согласование пада-
ющего излучения осуществляли в блоке 6 
при помощи вращающегося диска с мик-
ролинзами, синхронизованного с диском 
Нипкова. 

Следует отметить, что при исполь-
зовании флуоресцентной конфокальной 
микроскопии для контроля культуры 
МСК возникает принципиальная задача 
обработки, распознавания и анализа сла-
бых оптических сигналов на фоне доста-
точно больших шумов, вызванных тем 
обстоятельством, что биологическая среда 
является многократно рассеивающей сре-
дой.  

Дополнительно осуществлялась об-
работка шумовых пикселей полученных 
микроснимков. Для уменьшения шума и 
увеличения контрастности микроснимков 
использовался пороговый фильтр с поро-
гом порядка 5% от максимальной интен-
сивности кадра и заменой его на нулевой 
сигнал. Обработка отдельных шумовых 
пикселей осуществлялась в программной 
среде MathCad. 

 
 
 
 

Результаты исследования  
и их обсуждение 

Динамика роста культуры МСК бы-
ла исследована в модельной среде (в чаш-
ке Петри). Наблюдения проводились в те-
чение нескольких суток с регистрацией 
изображений (в том числе серийных) в 
режиме конфокальной лазерной флуорес-
центной микроскопии.  

Характерный микроснимок культу-
ры МСК кролика представлен на рис.2. 
Конфокальная микроскопия в проходя-
щем свете дала возможность получить 
объёмное изображение нативных клеток, 
что позволило визуализировать вышеопи-
санные процессы (рис. 2). При световой 
микроскопии в живой культуре распла-
станные клетки выглядят более плоскими 
и прозрачными. Достигнутое разрешение 
составляет 400 нм на пиксель. 

Полученные результаты позволили 
детально описать динамику развития 
остеобластов в модельной среде: через 2 
часа после пересева большая часть их 
пристаёт ко дну культуральной посуды и 
распластывается по нему; через сутки 
формируется неполный равномерный мо-
нослой, в котором клетки соединены сво-
ими отростками. На вторые сутки количе-
ство клеток увеличивается, отростками 
клетки соединяются друг с другом (рис.2). 
Вследствие этого изображение имеет низ-
кую величину контраста - не более 0,2-0,3, 
рассчитанного по формуле 

об

фоноб

I
II

K
−

= ,  

где Iоб – интенсивность света для области 
объекта, Iфон – интенсивность света для 
области фона. 

Основное рассеяние даёт мембрана 
клетки и её ворсинки, что не позволяет 
должным образом визуализировать внут-
реннюю структуру клетки. Дальнейший 
рост количества клеток приводит к фор-
мированию равномерного монослоя. На 
шестые сутки образуется полный моно-
слой, а на седьмые сутки происходит 
насыщение и процесс переходит в стаци-
онарную фазу.  
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Рис. 2. Культура МСК кролика. 
4-й пассаж, первые сутки после пересева. Увеличение 800 

 
Переход в режим флуоресценции 

позволяет выделять не только клетки, но 
обеспечить и визуализацию ядра и орга-
нелл клетки. Для реализации режима флу-
оресценции был использован флуорофор, 
который при введении в среду концентри-
ровался в цитоплазме клеток и возбуж-
дался на длине волны 561 нм (рис.3). За 
счёт того, что подсветка возбуждающим 
лазером производится со стороны объек-
тива, а флуорофор содержится только в 
клетках, интенсивность фонового излуче-
ния на длине волны флуоресценции ми-
нимальна и контрастность изображения 
превышает 0,9.  

В отличие от красителей, традици-
онно используемых в гистологии, данный 
флуорофор нетоксичен и позволяет де-
тально исследовать динамику процессов.  

На рис. 3-4 представлена динамика 
культуры МСК кролика, полученная ме-
тодом конфокальной лазерной флуорес-
центной микроскопии. 

На рис. 3, б и 4, б представлены диа-
граммы пространственного распределения 
интенсивности флуоресценции использу-
емого флуорофора, накопленного в клет-
ках. 

 

 
а 

 
б 

 
Рис. 3.  Культура МСК кролика. 4-й пассаж, третьи сутки после пересева :  

а – флюоресценция (размер снимка 370*370мкм);  
б - диаграмма пространственного распределения интенсивности флуоресценции флуорофора  GFP 
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а б 

 
Рис. 4.  Культура МСК КМ кролика. 4-й пассаж,  седьмые сутки после пересева:  

а - флюоресценция (размер снимка 370*370мкм); 
б - диаграмма пространственного распределения интенсивности флуоресценции флуорофора  GFP 

 
Из рис. 3, б и 4, б видно, что интен-

сивность свечения флуорофора свиде-
тельствует о наличии жизнеспособных 
клеток в культуре мезенхимальных стро-
мальных клеток костного мозга кролика. 

 
Выводы 

Показано, что метод конфокальной 
микроскопии позволяет осуществлять ди-
намический контроль структурных харак-
теристик МСК костного мозга кролика in 
vitro и выявить жизнеспособные клетки в 
модельной среде с разрешением не менее 
400 нм. 

Внедрение данного метода позволит 
проводить предымплантационное тести-
рование, тем самым осуществляя кон-
троль качества создаваемых клеточно-
тканевых продуктов для регенеративной 
хирургии. 

 
Работа выполнена при поддержке 

федеральной целевой программы «Науч-
ные и научно-педагогические кадры ин-
новационной России» на 2009 – 2013 го-
ды. 
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FOR THE CONTROL OF BONE MARROW CELLS 
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The paper shows the use of confocal laser microscopy for the assessing of viability of mesenchymal bone 

marrow stromal cells of a rabbit with the resolution of 400 nanometers. A three-dimensional structure of cells is 
obtained by this method. 

 
Confocal microscopy, laser fluorescence, contrast, noise, culture of mesenchymal stromal cells (MSCs), 

rabbit’s bone marrow. 
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Рассмотрено программное обеспечение, позволяющее проводить автоматизированный расчёт кон-
центрационных профилей атомов полупроводника и «вакансий» в расплаве при обработке структуры 
«металл – полупроводник» внеэлектродной плазмой высоковольтного газового разряда и определять 
глубину легирования маскирующего материала в приповерхностную область полупроводника (глубины 
оптического микрорельефа).  

 
Диффузия, информационная система, программное обеспечение, металл – полупроводник, «вакан-

сия», внеэлектродная плазма, оптический дифракционный микрорельеф. 
 

Метод каталитической маски нужда-
ется в дальнейшем развитии, так как об-
ладает следующими преимуществами пе-
ред известными методами формирования 
дифракционного микрорельефа [1-12]:  

– позволяет изменением режимов 
обработки и топологии маски управлять 
параметрами микрорельефа; 

– позволяет с высокими равномер-
ностью и скоростью формировать ди-
фракционный микрорельеф на широко-
форматных пластинах разных оптических 
материалов. 

В работах [13-17] теоретически и экс-
периментально доказана актуальность и це-
лесообразность применения внеэлектрод-
ной плазмы высоковольтного газового раз-
ряда для формирования каталитической 
маски микрорельефа оптических элементов 
на поверхности структуры «алюминий–
кремний». В рамках данного подхода: 

– установлено, что изменением элек-
трических параметров (I - тока разряда, U - 
ускоряющего напряжения) и длительности 
облучения (t) ионно-электронным потоком 
внеэлектродной плазмы расплава можно 
как замедлять, так и ускорять процессы 
диффузии примесных атомов в жидком 
алюминии, протекающие по вакансионному 
механизму, то есть управлять высотой мик-
рорельефа оптических элементов (h); 

– разработана физико-математическая 
модель, позволяющая определять распреде-
ление концентрации атомов кремния по се-
чению расплава алюминия, содержащего 
«вакансии», оценивать глубину легирова-
ния (h) маскирующего материала в припо-
верхностную область полупроводника при 
разных значениях параметров технологиче-
ского процесса (I, U, t). 

Однако получение конкретных коли-
чественных значений концентраций при-
месных атомов, длительности облучения, 
величины h при заданных I и U с помо-
щью разработанной модели представляет 
собой трудоёмкую, требующую больших 
затрат времени задачу. Это препятствует 
её решению в реальном времени, исполь-
зованию для корректировки технологиче-
ского процесса легирования поверхности 
кремния плёнками алюминия при обра-
ботке структуры во внеэлектродной плаз-
ме и создания тем самым оптического 
микрорельефа на поверхности кремния. С 
другой стороны, существующие про-
граммные продукты в области компью-
терной оптики  [18-26] не обладают соот-
ветствующими средствами. Поэтому ак-
туальным является создание информаци-
онной системы (ИС), решающей вышепе-
речисленные задачи. 
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В работе предлагается программное 
обеспечение (ПО), позволяющее операто-
ру вакуумной установки, в которой уста-
новлен генератор внеэлектродной плазмы, 
проводить автоматизированный расчёт 
количественных значений указанных па-
раметров с целью определения наилучше-
го режима для формирования заданной 
высоты микрорельефа оптических эле-
ментов.  

Рассматриваемое программное обес-
печение предназначено для автоматизиро-
ванного расчёта концентрационных про-
филей атомов полупроводника и «вакан-
сий» в расплаве при обработке структуры 
«металл – полупроводник» внеэлектрод-
ной плазмой, глубины легирования маски-
рующего материала в приповерхностную 
область полупроводника на основе введён-
ных в электронном виде первичных данных 
о процессе формирования каталитической 
маски. К первичным данным относятся  
значения толщины металлической плёнки, 
времени исследования, коэффициента диф-
фузии «вакансий» (Dv), максимальной кон-
центрации атомов полупроводника и 
начальной концентрации «вакансий» на по-
верхности расплава (Сv0), образованной при 
заданных электрических параметрах (I и U), 
а также параметров дискретизации. Значе-
ние Сv0 определяется по выражению 
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где −

ie JJ ,  – потоки электронов и отрица-
тельных ионов, рассчитываемые по из-
вестным, громоздким формулам [13]; Ee, 
Ei, Ea – энергии электронов, отрицатель-
ных ионов и активации «вакансий» соот-
ветственно; S – площадь поверхности, об-
рабатываемой в плазме.  

Основные функции программы: 
 – расчёт и построение концентра-

ционных профилей атомов полупровод-
ника в расплаве; 

 – расчёт и построение концентра-
ционных профилей «вакансий» в распла-
ве; 

 – расчёт глубины легирования мас-
кирующего материала в приповерхностную 
область полупроводника; 

 – заполнение первичных данных о 
режиме формирования каталитической 
маски в случае, если этот режим уже ис-
пользовался оператором и оператор ранее 
заполнял эти данные; 

 – построение концентрационных 
профилей атомов полупроводника и «ва-
кансий» в расплаве в логарифмическом 
масштабе; 

 – расчёт времени облучения струк-
туры металл – полупроводник для дости-
жения заданных глубины легирования и 
концентрации атомов полупроводника в 
слое расплава; 

 – визуализация концентрационных 
профилей в цвете; 

 – масштабирование при построе-
нии зависимостей; 

 – генерация и сохранение на диске 
файла формата bitmap, содержащего изоб-
ражение концентрационных профилей; 

 – определение и визуальный кон-
троль конкретных значений концентраций 
атомов полупроводника и «вакансий» в 
расплаве непосредственно на построен-
ных зависимостях;  

  – формирование базы данных мате-
риалов, образующих структуру «металл – 
полупроводник», с возможностью ввода, 
сохранения, удаления, редактирования 
значений параметров. 

Программное обеспечение разрабо-
тано на основе результатов численного 
решения системы уравнений диффузии 
второго порядка с начальными и гранич-
ными условиями, описывающих процесс 
растворения кремния в расплаве алюми-
ния при наличии в нём потока «вакан-
сий», формируемых в процессе обработки 
структуры «алюминий – кремний» вне-
электродной плазмой (рис.1, а, б, в) [13]. 

 
 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета                             №2 (40) 2013 г. 

203 

      
 

а    б    в 
 

Рис.1. Распределение концентрации атомов кремния по сечению расплава алюминия:   
а – CV0=1018 см-3; б – CV0=3·1018см-3; в – CV0=5·1018 см-3. Для всех случаев Dv=5·10-4 см2/с  

(непрерывные линии описывают решения системы уравнений диффузии (6.7) из монографии [13];  
на рис.1,в малым х обозначены экспериментальные значения величины концентрации атомов кремния, 

измеренные на рентгеновском микроанализаторе МАР-2) 
 

Использование предлагаемого про-
граммного обеспечения позволило повы-
сить на порядки скорость расчёта концен-
трационных профилей и глубины легиро-
вания маскирующего материала в припо-
верхностную область полупроводника, а 
также сократить время построения зависи-
мостей и определения нужного режима об-
работки структуры «металл – полупровод-
ник» потоком внеэлектродной плазмы до 
нескольких десятков секунд. Программа 
значительно снижает нагрузку на опера-
тора, предоставляя удобную среду для ис-
следования процессов формирования ка-
талитической маски и определения режи-
мов обработки структур «металл – полу-
проводник» во внеэлектродной плазме.    

В целях обеспечения сопряжения 
ИС с технологической установкой, в ко-
торой установлен газоразрядный прибор, 
генерирующий потоки внеэлектродной 
плазмы, и учитывая функции программы 
и формат первичных данных, для разра-
ботки ПО был выбран объектно-
ориентированный язык программирова-
ния Delphi 7, предназначенный для рабо-
ты в операционных системах Windows 9x, 
Windows NT и выше. Приложения, напи-
санные на Delphi 7, отличаются высокой 
производительностью графического ин-

терфейса и низкими требованиями к ре-
сурсам персонального компьютера [27]. 
Следовательно, для работы данного ПО 
достаточно персонального компьютера, 
технические характеристики которого 
удовлетворяют минимальным требовани-
ям функционирования операционной си-
стемы и который имеет параллельный или 
последовательный порт для подключения 
внешних устройств.  

Программное обеспечение, создава-
емое в Delphi, состоит из нескольких эле-
ментов, объединенных в проект.  

Рассматриваемое ПО состоит из трёх 
основных модулей, объединённых общей 
оболочкой, которая выполняет функции 
интерфейса пользователя и включает в 
себя ряд окон, содержащих различные 
элементы управления и ввода данных. 
Программа имеет защиту от ввода некор-
ректных параметров материала и времен-
ных констант. В случае ввода некоррект-
ных данных пользователю выдаётся соот-
ветствующее сообщение. С целью упро-
щения ввода данных и предотвращения их 
некорректных значений предусмотрена 
возможность сохранения введённых па-
раметров материалов и выбора этих зна-
чений из сформированной базы. 
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Основные модули программы осу-
ществляют следующие функции: 

• расчёт концентрационных профи-
лей «вакансий» и атомов полупроводника 
в расплаве; 

• расчёт времени облучения струк-
туры «металл – полупроводник» для до-
стижения заданных глубины легирования 

и концентрации атомов полупроводника в 
слое расплава; 

• построение соответствующих зави-
симостей.  

Пример графика зависимости 
концентрации атомов полупроводника в 
расплаве от глубины залегания приведён 
на рис. 2. 

 

 
 

Рис.2. Вид графика временных зависимостей C=f(h) 
 

Соответствие данных зависимостей 
концентрационным профилям, представ-
ленным на рис.1, б, в, свидетельствует об 
адекватности разработанного программ-
ного обеспечения имеющимся теоретиче-
ским и экспериментальным результатам.  

Разработанное ПО позволяет осу-
ществлять расчёт времени облучения 
структуры «алюминий – кремний», необ-
ходимого для достижения в легированном 
слое толщиной h требуемого значения 
концентрации атомов полупроводника.  

Представленные возможности и 
структура программы позволяют выпол-
нить её сопряжение с технологической 
установкой, содержащей газоразрядный 

прибор, формирующий внеэлектродную 
плазму. Информационная система обеспе-
чивает корректировку параметров процес-
са легирования поверхности полупровод-
ника плёнками металла и создание опти-
ческого микрорельефа на поверхности 
кремния в режиме реального времени. 
Указанное является логическим продолже-
нием проделанной работы.  
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Based on the received numerical solution we have developed software which allows conducting automatic 

calculation of semiconductor atom concentric profiles and «vacancies» in the melt when the «metal - semiconduc-
tor» structure is treated by off-electrode plasma. It also makes it possible to determine the depth of alloying of the 
masking layer into the semiconductor subsurface (depth of the optical micropattern). 
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С РАЗЛИЧНОЙ ПОЛЯРИЗАЦИЕЙ 
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Самарский государственный аэрокосмический университет  
имени академика С. П. Королёва (национальный исследовательский университет) 

 
Рассмотрено формирование сферических распределений интенсивности на основе встречной интер-

ференции остросфокусированных вихревых пучков с различной поляризацией. Формирование трёхмерных 
распределений осуществляется простым способом с помощью оптимизации ширины и положения одной 
кольцевой диафрагмы. Для узкой диафрагмы оптимальные параметры вычисляются аналитически, а для 
широкой диафрагмы – дополнительно численно корректируются. Показано, что в зависимости от поляри-
зации, порядка вихревой сингулярности и дополнительного фазового набега в одном из пучков можно 
формировать как цельные, так и полые световые шары субволнового радиуса, состоящие из различных 
компонентов электрического поля. 

 
Острая фокусировка, встречная интерференция, трёхмерное субволновое распределение интен-

сивности, поляризация, вихревая фазовая функция. 
 
 

Введение 
Формирование заданных трёхмер-

ных распределений интенсивности остро-
сфокусированного лазерного излучения 
актуально в задачах оптического захвата и 
манипулирования, микроскопии и записи 
данных [1-3]. Для уменьшения поперечно-
го размера фокального пятна использует-
ся острая фокусировка с использованием 
высокоапертурных объективов. Однако 
продольный размер фокального пятна 

2z n NAλ∆ ≈ (λ - длина волны, n – показа-
тель преломления среды, NA – числовая 
апертура фокусирующей системы) даже в 
предельном случае оказывается в два раза 
больше поперечного (2 )r NAλ∆ ≈ .  

Трёхмерный анализ формируемых 
полей значительно упрощается, когда 
вклад одного из компонентов электриче-
ского поля значительно превышает 
остальные. Добиться такого фактически 
скалярного режима можно различными 
способами. В частности, для радиальной 
поляризации наложение узкой кольцевой 
диафрагмы [4], пропускающей в основном 
периферийные лучи, или дополнение лин-
зы аксиконом [5] максимизирует вклад 
продольного компонента. Однако в обоих  

случаях ещё больше уменьшается попе-
речный размер фокального пятна и увели-
чивается продольный размер. 

Для решения этой проблемы были 
предложены различные способы, в боль-
шинстве своем основанные на эффекте 
интерференции [6-9].  Кроме того, в этом 
случае можно аннулировать вклад опре-
делённых компонентов в фокальной (или 
другой заданной) плоскости при исполь-
зовании интерференции встречных пуч-
ков. 

На данный момент разработано 
множество оптических схем, реализую-
щих тот или иной тип интерференции 
встречных пучков. Среди них можно вы-
делить несколько основных типов, ис-
пользующих конфокальную линзовую си-
стему или отражение от зеркала [8-10].  

В каждом случае можно добиться 
избирательного сложения или вычитания 
соответствующих компонентов электро-
магнитного поля у встречных пучков в 
определённой плоскости за счёт фазовой 
модуляции [11, 12], выбора поляризации 
[13, 14] или специальных отражающих и 
преломляющих элементов [9, 15, 16].  

 
 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета                             №2 (40) 2013 г. 

209 

1. Компонентный анализ  
остросфокусированного вихревого 

электрического поля  
При острой фокусировке поле в фо-

кальной плоскости: 

[
]

2

0 0

( , , ) ( , ) ( )

( , ) exp ( sin cos( )

cos ) sin ,

ifz B T

ik r

z d d

= − ×

× − +

+

∫ ∫E

P

α π

ρ ϕ θ φ θ
λ

θ φ θ φ ϕ

θ θ θ φ

  (1) 

где ( , , )zρ ϕ  – цилиндрические координа-
ты фокальной области; ( , )θ φ  – сфериче-

ские угловые координаты выходного 
зрачка фокусирующей системы; α  - мак-
симальное значение азимутального угла, 
связанное с числовой апертурой системы; 

( , )B θ φ  – функция пропускания; ( )T θ  – 
функция аподизации зрачка (для аплана-
тических систем ( ) cosT θ = θ ); 2 /k = π λ  – 
волновое число; λ – длина волны; f – фо-
кусное расстояние; ( , )θ φP  – матрица по-
ляризации, которая для декартовых ком-
понентов выглядит следующим образом:  

 
2

2

1 cos (cos 1) sin cos (cos 1) cos sin ( )
( , ) sin cos (cos 1) 1 sin (cos 1) sin sin ( )

sin cos sin sin cos ( )

x

d y

z

c
c
c

φ θ φ φ θ φ θ φ
θ φ φ φ θ φ θ φ θ φ

θ φ θ φ θ φ

 + − −  
   = − + −   

  − −   

P .    (2) 

 
Используя связь декартовых и ци-

линдрических проекций: 
cos sin 0
sin cos 0
0 0 1

r x

y

z z

φ

φ φ
φ φ

     
    = −    
         

e e
e e
e e

, (3) 

можно записать (2) для цилиндрических 
компонентов: 

( , )
cos cos sin cos sin ( )
sin cos cos sin sin ( ) .

sin 0 cos ( )

c

r

z

c
c
c

=

−  
  =     −    

P

φ

θ φ

φ θ φ φ θ φ
φ θ φ φ θ φ

θ θ φ

(4) 

Представление (2) удобно для ли-
нейной поляризации, а (4) – для радиаль-
ной, азимутальной и круговой поляриза-
ций. В связи с поставленной задачей фор-
мирования в фокальной плоскости 
сферических распределений линейную 
поляризацию рассматривать не будем, т.к. 
при острой фокусировке она не обладает 
симметрией в поперечной плоскости. 

Для вихревых полей: 
( )( , ) exp( )B R imθ φ θ φ=  

выражение (1) упрощается: 

0

( , , )

( ) ( ) ( , , ) sin exp( cos )d

m

m

z ikf

R T ikz
α

ρ ϕ = − ×

× θ θ ρ ϕ θ θ θ θ∫

E

Q
 (5) 

Компоненты вектора ( , , )m ρ ϕ θQ  за-
висят от поляризации ( )φc  падающего 
пучка и представляют собой суперпози-
ции функций Бесселя различного порядка. 

В частности, при использовании ци-
линдрических компонентов выражение 
вектора в (5) имеют следующий вид: 

- для радиальной поляризации: 

( ) ( )
( ) ( )

( )

,

1 1

1 1

e( , , )
2

sin sin cos

sin sin cos

2 sin sin

m im
rad c
m

m m

m m

m

i

i J k J k

J k J k

J k

ϕ

+ −

+ −

ρ ϕ θ = ×

 ρ θ − ρ θ θ   
× ρ θ + ρ θ θ   

 − ρ θ θ 

Q

, (6) 

- для азимутальной поляризации: 

( ) ( )
( ) ( )

,

1 1

1 1

e( , , )
2

sin sin
sin sin

0

m im
az c
m

m m

m m

i

J k J k
i J k J k

ϕ

+ −

+ −

ρ ϕ θ = − ×

 ρ θ + ρ θ
 × − ρ θ − ρ θ   
  

Q

,   (7) 

- для круговой «±» поляризации: 
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( ) ( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( ) ( )

( )

2

( 1)
,

2

1

1sin sin sin 1 cos
2

e 1( , , ) sin sin sin 1 cos
22

sin sin

m m m

m i m
circ c
m m m m

m

J k J k J k

i i J k J k J k

iJ k

±

± ϕ
±

±

±

 ρ θ − ρ θ − ρ θ − θ   
 

  ρ ϕ θ = ± ρ θ − ρ θ + ρ θ − θ     
 

ρ θ θ 
  

Q

m

.   (8) 

 
Представление (5) упрощает анализ 

трёхмерной структуры в фокальной обла-
сти. Однако нужно иметь в виду, что для 
формирования в фокальной области сфе-
рического распределения (цельного шара 
или полой сферы) необходимо наличие на 
оптической оси ненулевой энергии (иначе 
распределение интенсивности будет неза-
мкнуто вдоль оптической оси). Таким об-
разом, для рассматриваемых типов поля-
ризаций можно использовать фазовые 
вихревые функции не выше второго по-
рядка 2m ≤ .  

 
2. Зеркальная интерференция  

встречных пучков 
На данный момент разработано 

множество оптических схем, реализую-
щих тот или иной тип интерференции 
встречных пучков. Среди них можно вы-
делить несколько основных типов, ис-
пользующих конфокальную линзовую си-
стему или отражение от зеркала [8-10].  

В работе [8] описана схема, позво-
ляющая складывать поперечные компо-
ненты двух полей и вычитать продольные 
компоненты. Если второе поле имеет фа-
зовый сдвиг на π, то, наоборот, продоль-
ные компоненты будут складываться, а 
поперечные – вычитаться  [9, 11, 12]. 

Интерференцию за счёт зеркального 
отражения (рис. 1) можно в общем виде 
представить в следующей записи: 

( )1 2

1 1

1 1

1 1

( , , )
( , , ) exp ( , , )

( , , ) e ( , , )
( , , ) e ( , , ) .
( , , ) e ( , , )

d
mr

ib
x x

ib
y y

ib
z z

x y z
x y z ib x y z

E x y z E x y z
E x y z E x y z
E x y z E x y z

=

= + =

 + −
 = + − 
 − − 

E
E E  (9) 

При b=π знаки в выражении (9) ме-
няются на противоположные.  

 

 
Рис. 1. Системы координат  

при интерференции встречных пучков  
за счёт зеркального отражения 

 
Учитывая (3), выражение (9) для ци-

линдрических координат будет выглядеть 
аналогично. Для выражения (1) интерфе-
ренция (9) в цилиндрических координатах 
принимает следующий вид (при b=0): 

 

( )
( )
( )

[ ]

2

0 0

1

1

1

2( , , ) ( , ) ( )

( , )cos cos
( , ) cos cos
( , )sin cos

exp sin cos( ) sin ,

c
mr

r

z

ifr z B T

P kz
P kz
P kz

ikr d d

= − ×

 
 × × 
 
 

× −

∫ ∫E
α π

ϕ

ϕ θ φ θ
λ

θ φ θ
θ φ θ
θ φ θ

θ φ ϕ θ θ φ

      (10) 

 
где компоненты вектора 1( , )θ φP  опреде-
ляются в соответствии с (4). 

При b=π в выражении (10) произой-
дёт взаимная замена деструктивной и кон-
структивной интерференции для различ-
ных компонентов электрического вектора.  

Заметим, что (10) может быть при-
ведено к виду (5), что облегчает расчёты и 
анализ. Далее проводится анализ интер-
ференции (9) для выбранных типов поля-
ризации при наличии в падающем пучке 
вихревой фазовой функции определённо-
го порядка. 

 
 

3. Интерференция осесимметричных 
пучков с различной поляризацией 
Данный случай соответствует выра-

жению (5) при m=0 и является наиболее 
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привлекательным с практической точки 
зрения, т.к. в этом случае не требуется до-
полнительных оптических элементов для 
внесения вихревой фазы в освещающий 
пучок. 

3.1. Радиальная поляризация 
Для радиальной поляризации при 

m=0 в интеграле (5) используется следу-
ющий вектор:   

( )

( )

1
,
0

0

sin cos
( , , ) 0

sin sin

rad c
m

iJ k

J k
=

ρ θ θ 
 ρ ϕ θ =  
 − ρ θ θ 

Q .  (11) 

При наложении узкой кольцевой 
диафрагмы, пропускающей через линзу 
только периферийные лучи, основной 
вклад в фокальную область вносит про-
дольный компонент. Таким образом, в 
данном случае можно анализировать 
только распределение этого компонента: 

 

( )

2

1

0,

2
0

( , , ) ( ) ( )

exp( cos ) sin sin d .

rad
m zE z ikf R T

ikz J k

α

=
α

ρ ϕ = θ θ ×

× θ ρ θ θ θ

∫    (12) 

 
Далее примем, что ( ) cosT θ = θ , 

( ) 1R θ = . 
Чтобы получить определённое 3D 

распределение, нужно согласовать рас-
пределение (12) в различных направлени-
ях.   

Поперечное распределение в фо-
кальной плоскости (z=0) приближённо 
определяется следующим образом: 

( )

( ) ( ) ( )

2

1

2
0, 0

2
2 1 0

( ) sin cos sin d

cos sin sin ,

rad
m z

c c c

E ikf J k

ikf J k

α

=
α

ρ = ρ θ θ θ θ ≈

≈ α − α α α ρ α

∫  (13) 

где ( )2 1 2cα = α + α . 
Продольное распределение на опти-

ческой оси (ρ=0) также можно прибли-
женно оценить выражением: 

( ) ( ) ( )

2

1

2

1 2

( ) exp( cos ) cos sin d

cos sin exp cos exp cos .

z

c c

E z ikf ikz

f ikz ikz
z

α

α

= θ θ θ θ ≈

≈ α α α − α  

∫ (14) 

Определим нулевое значение ампли-
туды в поперечном и продольном направ-
лениях: 

0,
2, 4
sinz

ck
ρ =

α
,  (15) 

( )0 sin sin 2c

z
k

π
=

α ∆
,  (16) 

где 2 1∆ = α − α . 
Сравнивая выражения (15) и (16), 

приходим к выводу, что поперечный раз-
мер всегда меньше продольного, поэтому 
с использованием одного узкого кольца 
получить шаровидное распределение не-
возможно. 

Чтобы сузить продольную протя-
жённость фокуса, можно использовать 
интерференцию встречных пучков. Попе-
речные компоненты в рассматриваемом 
случае имеют мало энергии. Поэтому для 
формирования шара нужно следить, что-
бы складывались продольные компонен-
ты. Для этого можно использовать любую 
из схем (9) или (10) при b=π. Тогда про-
дольное распределение z-компонента из-
менится следующим образом: 

( ) ( )

2

1

2
0,

2

( ) cos( cos ) cos sin d

cos sin cos cos

rad
m z

c c c

E z ikf kz

ikf kz

α

=
α

= θ θ θ θ ≈

≈ ∆ α α α

∫  (17) 

и вместо (16) получим  

0 2 cos c

z
k

π
=

α
.  (18) 

Приравнивая (15) и (18), получаем 
условие расположения центра узкой коль-
цевой апертуры, обеспечивающее форми-
рование в фокальной плоскости светового 
шара: 
tan 1,53 56.8c cα = ⇒ α = ° .  (19) 

Для фокусирующей линзы с R=100λ 
и f = 101λ  угол (19) соответствует радиу-
су: 

sin 83c cr f= α ≈ λ . (20) 
На рис. 2 приведены распределения 

интенсивности при радиальной поляриза-
ции падающего пучка в фокальной плос-
кости (рис. 2, a) и вдоль оптической оси 
(рис. 2, б) в случае расположения узкой 
кольцевой диафрагмы размером ∆=λ по 
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радиусу (20) и использовании схемы (9) 
при b=π. Как видно из рис. 2, б, вдоль оп-
тической оси формируется целая цепочка 
световых шаров субволнового радиуса 

0,44ballρ = λ .  
Заметим, что в этом случае в связи с 

узостью кольцевой апертуры интенсив-
ность в каждом из световых шаров очень 
мала. Однако выкладки, приведённые 
выше, можно приближённо применить и 
для более широких кольцевых диафрагм. 

На рис. 2, в, г приведены результаты в 
случае расположения кольцевой диафраг-
мы размером ∆=10λ по радиусу согласно 
(20).  

Из рис. 2, г видно, что количество 
ярких световых шаров на оптической оси 
уменьшается. Этот факт невозможно 
предсказать, используя формулу (17). По-
этому используем более точное по срав-
нению с (17) выражение для осевой ин-
тенсивности: 

 

( ) ( )

( )( ) ( )( )

0, 1 2( ) cos sin sin cos sin cos

2 cos sin cos cos cos / 2 sin cos sin / 2 .

rad
m z c c

c c c c

ifE z kz kz
z

if kz kz
z

= ≈ α α α − α =  

= α α α ∆ α ∆
 (21) 

 

  
а 

(4λ×4λ) 
б 

(4λ×20λ) 
 

  
в 

(4λ×4λ) 
г 

(4λ×12λ) 
Рис. 2. Распределение интенсивности при радиальной поляризации в фокальной плоскости (а, в)  

и вдоль оптической оси (б, г) при увеличении размеров кольцевой диафрагмы,  
расположенной на оптимальном радиусе 83cr = λ : ∆=λ (а, б), ∆=10λ (в, г) 

 
Из выражения (21) получается нуле-

вое значение амплитуды в продольном 
направлении: 

( )0 2 cos cos / 2c

z
k

π
=

α ∆
.  (22) 

Приравнивая (15) и (22), получаем 
условие на два параметра – ширину и  
расположение центра кольцевой аперту-
ры, обеспечивающее формирование в фо-
кальной плоскости светового шара: 

( )tan 1,53cos / 2cα = ∆ .  (23) 
Задавая один из параметров, можно 

из соотношения (23) получить другой. На 

рис. 3, а показана зависимость значения 
cα  от ширины кольцевой апертуры ∆, а на 

рис. 3, б показано значение верхней гра-
ницы кольцевой апертуры / 2cα + ∆ .  

Из рис. 3 следует, что при использо-
вании полной апертуры ( 90∆ = ° ) форми-
рование сферического распределения не-
возможно, т.к. в этом случае для выпол-
нения условия (23) верхняя граница 
кольцевой апертуры / 2 90cα + ∆ > °  (рис. 
3, б). Максимально возможная ширина 
кольцевой апертуры, определяемая из вы-
ражения (23): 
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max ,max81,7 ; 49c∆ = ° α = ° .  (24) 
 

 
а 

 
б 

Рис. 3. Графическое решение уравнения (23):  
а - зависимость значения cα  от ширины  

кольцевой апертуры ∆; б - значение верхней грани-
цы кольцевой апертуры / 2cα + ∆  

 

              
а                                          б 

2E  
 
 
 
 
 
 

-2 -1 0 1 2

0.5

1.0

 

 
 
 
 
 
 

x/λ, 
z/λ 

в 
Рис. 4. Распределение интенсивности  

при радиальной поляризации для ∆=55λ, 72,5cr = λ  
(интерференция (9) при b=π): а - поперечное  
распределение в фокусе ( , , 0)x yE  (4λ×4λ);  

б - продольное распределение в фокальной области 
( ,0, )x zE  (4λ×4λ); в - сечение в фокальной  

плоскости по оси x (серая линия) FWHM(x)=0,44λ 
и вдоль оптической оси (чёрная линия) 

FWHM(z)=0,44λ 
Нужно отметить, что выражения 

(21)-(24) были получены для не слишком 
широких кольцевых диафрагм ( 20∆ < ° ). 
Для широких диафрагм оптимальные раз-

меры, обеспечивающие эффективное 
формирование сферических распределе-
ний, подбирались численно.  

На рис. 4 приведены результаты 
формирования светового шара субволно-
вого радиуса 0,44ballρ = λ  с высокой эф-
фективностью за счёт использования ши-
рокой кольцевой диафрагмы ∆=55λ с цен-
тральным радиусом 72,5cr = λ  ( 46cα = ° ).  

С учётом того, что в численных рас-
чётах 2,max 82α = ° , положение центра 
апертуры оказалось близким к предска-
занному согласно (23) и приведённому в 
(24). 

Сформированный световой шар 
(рис. 4) полностью состоит из продольно-
го компонента электрического поля и 
окружён небольшим по энергии распреде-
лением из поперечных компонентов. 

 
3.2. Азимутальная поляризация 
Для азимутальной поляризации при 

m=0 в интеграле (5) используется следу-
ющий вектор:   

( ),
0 1

0
( , , ) sin

0

az c
m iJ k=

 
 ρ ϕ θ = ρ θ 
  

Q ,   (25) 

из которого видно, что вдоль оптической 
оси не имеется энергии и поэтому сфор-
мировать сферическое распределение не-
возможно.   

Однако такое распределение удобно 
для формирования протяжённых цилин-
дрических распределений [17]. 

 
3.3. Круговая поляризация 
В этом случае энергия продольного 

компонента невелика по сравнению с по-
перечными компонентами. Чтобы полу-
чить световой шар, нужно суммировать 
поперечные компоненты, т.е. использо-
вать интерференцию (9) при b=0. 

В случае узкой кольцевой апертуры 
первый нуль в продольном распределении 
будет таким же, как в (18). 

Для круговой «±» поляризации при 
m=0 в интеграле (5) используется следу-
ющий вектор: 
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( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( )

( )

0 0 2

,
0 0 0 2

1

1sin sin sin (1 cos )
2
1( , , ) sin sin sin (1 cos )
22

sin sin

i
circ c
m

J k J k J k

e i J k J k J k

iJ k

±

± ϕ
±

= ±

±

 ρ θ − ρ θ − ρ θ − θ   
 

  ρ ϕ θ = ± ρ θ − ρ θ + ρ θ − θ     
 

ρ θ θ 
  

Q

m

. (26) 

 
Зависимость радиального и азиму-

тального компонентов в (26) от радиуса 
можно переписать следующим образом: 

( ) ( ) ( ) ( )
( ) ( ) ( )( )

0 2

0 2

0,5 cos 1 1 cos ,

0,5 cos 1 1 cos .

J t J t

J t J t
±

±

θ + + − θ  
θ + − − θ  

 

Отсюда видно, что азимутальный 
компонент соответствует в фокальной 
плоскости световому пятну меньшего 
размера. Поэтому будем анализировать 
именно его: 

 

( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( ) ( ) ( )( )

2

1

0, 0 0 2

0 0 2

1( ) sin sin sin (cos 1) cos sin d
22

1cos sin sin sin sin cos 1 .
22

circ
m

c c c c c c

kfE J k J k J k

kf J k J k J k

α
±

= φ ±
α

±

 ρ = ± ρ θ + ρ θ + ρ θ θ − θ θ θ ≈    

∆  ≈ ± α α ρ α + ρ α + ρ α α −    

∫
  (27) 

 
 

Таблица 1. Распределение интенсивности при круговой «±» поляризации для кольцевой апертуры  
шириной ∆=40λ, с центральным радиусом 80cr = λ  (интерференция (9) при b=0) 

 2E  
2

rE  
2

Eϕ  
2

zE  

Поперечное 
распределение 

( , ,0)x yE  

    

 
 
 
 

Продольное 
распределение 

( ,0, )x zE  

 
    

 
 
Если пренебречь в (27) слагаемым, 

пропорциональным функции Бесселя вто-
рого порядка, то положение первого нуля 

0ρ  будет как в (15).  
В табл. 1 и на рис. 5 приведены ре-

зультаты формирования светового шара 
субволнового радиуса 0,44ballρ = λ  с вы-

сокой эффективностью с использованием 
круговой поляризации. Оптимальные раз-
меры кольцевой апертуры ∆=40λ, 80cr = λ  
были подобраны численно с целью согла-
сования продольного и поперечного раз-
мера светового шара в общей интенсивно-
сти, а не в отдельных компонентах.  
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2E  

-2 -1 0 1 2

0.5

1.0

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
x/λ, 
z/λ 

Рис. 5. Сечение общей нормированной интенсивности  
(интерференция (9) при b=0, круговая «±» поляризация без фазовых вихрей m=0)  

в фокальной плоскости по радиусу (серая линия) и вдоль оптической оси (чёрная линия) для кольцевой 
апертуры шириной ∆=40λ с центральным радиусом 80cr = λ : FWHM(x)=FWHM(z)=0,44λ 

 
Везде далее отсутствие распреде-

ления в некоторых ячейках таблиц озна-
чает отсутствие в данном компоненте све-
товой энергии. 

Как следует из полученных резуль-
татов, с помощью круговой поляризации 
можно сформировать световой шар того 
же размера, что и при использовании ра-
диальной поляризации. При этом нужно 
отметить, что круговая поляризация про-
ще в реализации, чем радиальная. 

 
 

4. Интерференция вихревых пучков  
с различной поляризацией 

Рассмотрим выражение (5) при 
m=±1, что соответствует внесению в пу-
чок вихревой фазы. Это требует исполь-
зования дополнительных оптических эле-
ментов, однако существенно расширяет 
возможности трёхмерного формирования.  

 
4.1. Радиальная поляризация 
Для радиальной поляризации при 

наличии фазовой вихревой функции пер-
вого порядка m=±1 в интеграле (5) ис-
пользуется следующий вектор:  

 

( ) ( )
( ) ( )

( )

,
1

0 2

0 2

1

( , , )

sin sin cos
e sin sin cos .
2

2 sin sin

rad c
m

i
J k J k

i J k J k

iJ k

=±

± ϕ

ρ ϕ θ =

 ρ θ − ρ θ θ   
= ± ρ θ + ρ θ θ   

 − ρ θ θ 

Q

   (28) 

Как следует из (28), интенсивность 
радиального компонента пропорциональ-
на [ ]2

0 2( ) ( )J t J t− , а азимутального - 

[ ]2
0 2( ) ( )J t J t+ . При использовании узкой 

кольцевой апертуры, учитывая, что: 
1 1( ) 2 ( ) ( )n n nJ t nJ t t J t+ −= − , (29)  

радиус первого нуля для азимутального 
компонента определяется корнем функ-
ции Бесселя первого порядка 

0 2 1( ) ( ) 2 ( )J t J t J t t+ =  и равен:  

0,
3.83
sin ckφρ =

α
.  (30) 

Учитывая, что: 
1 12 ( ) ( ) ( )n n nJ t J t J t− +′ = − , (31)  

радиус первого нуля для радиального 
компонента определяется максимумом 
функции Бесселя первого порядка 

0 2 1( ) ( ) 2 ( )J t J t J t′− =  и равен: 

0,
1.84
sinr

ck
ρ =

α
.  (32) 

Сравнение выражений (30) и (32) 
показывает, что размер светового пятна 
для радиального компонента значительно 
меньше, чем для азимутального. 

Чтобы получить световой шар 
наименьшего размера, нужно использо-
вать интерференцию (9) при b=0. Тогда 
для радиального компонента будет фор-
мироваться световой шар малого размера: 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета                             №2 (40) 2013 г. 

216 

( ) ( )

( ) ( )

2

1

1,

0 2

3/2
1

( )

e sin sin
2

cos cos sin d

e cos sin sin .
2

rad
m r

i

i
c c c

E

kf J k J k

kf J k

=±

α
± ϕ

α

± ϕ

ρ =

= ± ρ θ − ρ θ ×  

× θ θ θ θ ≈
∆ ′≈ ± α α ρ α

∫   (33) 

Согласование выражений (32) и (18) 
в условиях узкой кольцевой апертуры 
позволяет определить её центральный ра-
диус: 
tan 1,17 49,5 ;

76,8 .
c c

cr
α = ⇒α = °

= λ
  (34) 

Для более широкой апертуры согла-
сование выполнялось численно, но оказа-
лось достаточно близко к значению, пред-
сказанному согласно (34). В табл. 2 и на 
рис. 6 приведены результаты формирова-
ния светового шара субволнового радиуса 
в радиальном компоненте , 0,38r ballρ = λ  
для вихревого пучка с радиальной поля-
ризацией. Оптимальные размеры кольце-
вой апертуры ∆=50λ, 75cr = λ  были подо-
браны численно с целью согласования 
продольного и поперечного размера све-
тового шара в радиальном компоненте. 

 
 

Таблица 2. Распределение интенсивности при радиальной поляризации с фазовым вихрем порядка m=1 
для кольцевой апертуры шириной ∆=50λ с центральным радиусом 75cr = λ  (интерференция (9) при b=0) 

 2E  
2

rE  
2

Eϕ  
2

zE  

Поперечное 
распределение 

( , ,0)x yE  

    

 

Продольное 
распределение 

( ,0, )x zE  

 
    

 
 
 

2
rE  
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Рис. 6. Сечение нормированной интенсивности радиальной компоненты 
(интерференция (9) при b=0, радиальная поляризация с фазовым вихрем порядка m=1)  
в фокальной плоскости по радиусу (серая линия) и вдоль оптической оси (чёрная линия)  

для кольцевой апертуры шириной ∆=50λ с центральным радиусом 75cr = λ : FWHM(r)=FWHM(z)=0,38λ 
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Таблица 3. Распределение интенсивности при радиальной поляризации с фазовым вихрем порядка m=1 
для кольцевой апертуры шириной ∆=79λ с центральным радиусом 60,5cr = λ  (интерференция (9) при 
b=π) 
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rE  
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Eϕ  
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Продольное рас-
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( ,0, )x zE  
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Рис. 7. Сечение нормированной общей интенсивности  
(интерференция (9) при b=π, радиальная поляризация с фазовым вихрем порядка m=1)  
в фокальной плоскости по радиусу (серая линия) и вдоль оптической оси (чёрная линия)  

для кольцевой апертуры шириной ∆=79λ с центральным радиусом 60,5cr = λ :  
FWHM(r)=0,35λ, FWHM(z)=0,32λ 

 
Полученные результаты показыва-

ют, что за счёт использования вихревой 
фазы можно формировать световой шар 
меньшего размера в отдельных компонен-
тах. Однако вклад других компонентов, 
особенно продольного, существенно из-
меняет картину в общей интенсивности. 

Поэтому при радиальной поляриза-
ции лучше ориентироваться на продоль-
ный компонент и использовать интерфе-
ренцию (9) при b=π. В этом случае будет 
формироваться полая световая сфера. 
Вклад азимутального компонента неве-
лик. Поэтому нужно согласовать только 
радиус максимального значения продоль-

ного компонента в фокальной плоскости, 
который определяется функцией Бесселя 
первого порядка: 

 

max,
1,84
sinz

ck
ρ =

α
,  (35) 

 
с максимумом радиального компонента в 
продольном направлении, который вы-
числяется согласно (18). 

Заметим, что согласование по ради-
усу приведёт к неравномерному распреде-
лению интенсивности сферы. Поэтому для 
получения более равномерного распреде-
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ления можно пожертвовать полной сим-
метрией и сделать сферу немного сплюс-
нутой вдоль оптической оси (табл. 3 и 
рис. 7). Такая световая сфера аналогична 
рассмотренной в [12]. Но она получена 
более простым способом, т.к. не нужно 
подавать на вход функции Гаусса-Лагерра 
высокого порядка или использовать две 
пропускающих кольцевых полосы. 
Как видно из табл. 3, световая полая 

сфера формируется в фокальной плоско-
сти из продольного компонента, а «запи-
рается» вдоль оптической оси за счёт по-
перечных компонентов. Средний радиус 
сферы 0,34sphρ = λ . Размер теневой обла-
сти в различных направлениях (по внут-
реннему размеру полуспада интенсивно-
сти окружающего светового барьера): 
FWHM(r)=0,35λ, FWHM(z)=0,32λ. 

 
4.2. Азимутальная поляризация 
Для азимутальной поляризации:  
 

( ) ( )
( ) ( )

,
1

0 2

0 2

( , , )

sin sin
e sin sin .
2

0

az c
m

i
i J k J k

J k J k

=±

± ϕ

ρ ϕ θ =

 ρ θ + ρ θ   
= ρ θ − ρ θ   

 
 

Q

m   (36) 

Отсутствие продольного компонента 
облегчает формирование определённых 
трёхмерных распределений. Чтобы полу-
чить цельный световой шар, нужно сум-
мировать поперечные компоненты, т.е. 
использовать интерференцию (9) при b=0. 
Анализ в этом случае аналогичен приве-
дённому в 4.1. 

Оптимизация размеров и положения 
кольцевой диафрагмы выполнялась с це-
лью согласования продольного и попе-
речного радиусов для общей интенсивно-
сти. Для кольцевой апертуры шириной 
∆=40λ с центральным радиусом 80cr = λ  
при использовании интерференции (9) 
при b=0 формируется примерно такой же 
световой шар, как был получен ранее для 
радиальной и круговой поляризации в от-
сутствии фазовых вихрей. Шар формиру-
ется за счёт поперечных компонентов 
(табл. 4). При этом для азимутального 
компонента получается световой шар ма-
лого размера: , 0,38ballφρ = λ .  

 

 
 
 

Таблица 4. Распределение интенсивности при азимутальной поляризации с фазовым вихрем порядка m=1 
для кольцевой апертуры шириной ∆=40λ с центральным радиусом 80cr = λ  (интерференция (9) при b=0) 
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Eϕ  
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Рис. 8. Сечение нормированной общей интенсивности  
(интерференция (9) при b=0, азимутальная поляризация с фазовым вихрем порядка m=1)  
в фокальной плоскости по радиусу (серая линия) и вдоль оптической оси (чёрная линия)  

для кольцевой апертуры шириной ∆=40λ с центральным радиусом 80cr = λ : FWHM(r)=FWHM(z)=0,44λ 

 
 
Как видно из рис. 8, в поперечной 

плоскости распределение общей интен-
сивности не спадает до нуля. Поэтому та-
кой способ формирования светового шара 
менее удачен, чем при использовании 
круговой поляризации при m=0. Заметим, 
что в азимутальном компоненте достига-
ется распределение такое же, как и для 
радиального компонента в 4.1.  

 
4.3. Круговая поляризация 
Для круговой «−» поляризации и 

вихря противоположного знака:  
( )

( )
( )

1
,

1 1

0

sin cos
1( , , ) sin .
2

sin sin

circ c
m

iJ k
J k

J k

−
=

ρ θ θ 
 ρ ϕ θ = ρ θ 
 − ρ θ θ 

Q    (37) 

При интерференции (9) с b=π можно 
попытаться сформировать монолитный 
шар, а с b=0 – полую сферу. 

Для первого случая результаты при-
ведены в табл. 5 и на рис. 9, а для второго 
– в табл. 6 и на рис. 10. Размеры и поло-
жение кольцевой диафрагмы в каждом 
случае подбирались с целью согласования 
не только размеров, но и значений интен-

сивности 3D распределения в фокальной 
области.  

Как следует из табл. 5 и рис. 9, све-
товой шар в рассматриваемом случае по-
лучается несколько хуже, чем при ради-
альной поляризации с m=0 из-за мощного 
периферийного вклада поперечных ком-
понентов. Однако нужно отметить, что на 
данный момент практическая реализация 
радиальной поляризации сложнее, чем 
внесение в пучок вихревой фазовой син-
гулярности. 

Как видно из табл. 6, световая сфера 
формируется в фокальной плоскости из 
поперечных компонентов, а «запирается» 
вдоль оптической оси за счёт продольного 
компонента. Такая сфера несколько хуже 
полученной при использовании радиаль-
ной поляризации, т.к. её «оболочка» имеет 
неравномерную интенсивность. Также 
средний радиус такой сферы несколько 
больше: 0,38sphρ = λ . Тем не менее, учи-
тывая сложность реализации радиальной 
поляризации, данный результат имеет 
практическую ценность. 
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Таблица 5. Распределение интенсивности при круговой «−» поляризации с фазовым вихрем порядка m=1 
для кольцевой апертуры шириной ∆=60λ с центральным радиусом 70cr = λ  (интерференция (9) при b=π)  
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Рис. 9. Сечение нормированной общей интенсивности  
(интерференция (9) при b=π, круговая «−» поляризация с фазовым вихрем порядка m=1)  
в фокальной плоскости по радиусу (серая линия) и вдоль оптической оси (чёрная линия)  

для кольцевой апертуры шириной ∆=60λ с центральным радиусом 70cr = λ : FWHM(r)=FWHM(z)=0,44λ 
 

 
Таблица 6. Распределение интенсивности при круговой «−» поляризации с фазовым вихрем порядка m=1 
для кольцевой апертуры шириной ∆=40λ с центральным радиусом 80cr = λ  (интерференция (9) при b=0)  
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Рис. 10. Сечение нормированной общей интенсивности  

(интерференция (9) при b=0, круговая «−» поляризация с фазовым вихрем порядка m=1)  
в фокальной плоскости по радиусу (серая линия) и вдоль оптической оси (чёрная линия)  

для кольцевой апертуры шириной ∆=40λ с центральным радиусом 80cr = λ :  
FWHM(r)=0,37λ, FWHM(z)=0,40λ 

 
 

Заключение 
В работе аналитически и численно 

показано, что с помощью параметров од-
ной кольцевой диафрагмы можно форми-
ровать сферические распределения интен-
сивности на основе встречной интерфе-
ренции остросфокусированных вихревых 
пучков с различной поляризацией.  

Отсутствие вихревой составляющей 
в пучках является привлекательным с 
практической точки зрения, т.к. внесение 
в пучок вихревой фазы требует использо-
вания дополнительных оптических эле-
ментов. Однако наличие вихревых состав-
ляющих расширяет возможности форми-
рования трёхмерных распределений. 

В табл. 7 приведены сводные харак-
теристики 3D распределений интенсивно-
сти, полученные на основе встречной ин-
терференции остросфокусированных вих-
ревых пучков с различной поляризацией 
при оптимальном выборе параметров 
кольцевой диафрагмы. Пустые ячейки 

свидетельствуют либо о невозможности 
сформировать сферическое (т.е. замкнутое 
во всех направлениях) распределение, ли-
бо о неэффективности использования 
данного типа интерференции. 

Пучки с радиальной поляризацией 
удобно анализировать и применять из-за 
мощного продольного компонента в фо-
кальной области. Из анализа табл. 7 сле-
дует, что использование радиальной по-
ляризации позволяет формировать наибо-
лее качественные распределения 
благодаря оптимальному соотношению 
между продольным и поперечными ком-
понентами в фокальной области.  

Однако на данный момент практиче-
ская реализация радиальной поляризации 
достаточно сложна. Поэтому возможность 
использования круговой поляризации для 
формирования аналогичных распределе-
ний имеет практическую ценность. 
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Таблица 7. Сводные характеристики 3D распределений интенсивности 

Тип поляризации Тип интерференции в (9) 
b=0 b=π 

 
 
Радиальная,  
m=0 

- 

  

 
0,44ballρ = λ ,  

продольный 
компонент 

Азимутальная,  
m=0 

- - 

 
 
Круговая «±»,  
m=0 

  

 
0,44ballρ = λ ,  

поперечные  
компоненты 

- 

 
 
Радиальная,  
m=±1 

  

 

, 0,38r ballρ = λ , 
радиальный  
компонент 

  

 
 
0,34sphρ = λ  

 
 
Азимутальная,  
m=±1 

  

 

, 0,38ballφρ = λ , 
азимутальный 
компонент 

- 

 
 
Круговая «−»,  
m=1 

  

 
 
0,38sphρ = λ  

  

 
0.44ballρ = λ  

продольный  
компонент 
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FORMATION OF LIGHT BALLS ON THE BASIS OF INTERFERENCE OF 
ONCOMING FINE-FOCUSED BEAMS WITH DIFFERENT POLARIZATIONS 
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The paper deals with the formation of spherical intensity distributions on the basis of the interference of 
oncoming fine-focused vortex beams with different polarization. The formation of three-dimensional distribu-
tions is accomplished in a simple way by optimizing the width and position of a single annular diaphragm. The 
optimum parameters are analytically estimated for a narrow ring aperture, while those for a broad diaphragm are 
further numerically corrected. It is shown that, depending on the polarization, the order of the vortex singularity 
and an additional phase advance in one of the beams both solid and hollow light balls of a subwavelength radius 
consisting of different components of the electric field can be formed. 

 
Sharp focusing, interference of oncoming beams, three-dimensional subwavelength intensity distribution, 

polarization, vortex phase function. 
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В статье проанализированы основные направления теоретических и экспериментальных разрабо-
ток новых сталей, сплавов и материалов в ВИАМ для космической отрасли. Показаны важнейшие ре-
зультаты исследований специалистов и учёных НИИ для ракетно-космической техники. 

 
Лёгкие алюминиевые сплавы, жаропрочные сплавы, теплозащитные материалы, полимеры, кос-

мические аппараты. 
 
Развитие технического прогресса в 

нашей стране в послевоенные годы требо-
вало от учёных научно-исследовательских 
институтов особого внимания решению 
вопроса повышения ресурса, мощности, 
надёжности различных машин и механиз-
мов в сочетании с уменьшением их веса. 
Особое значение придавалось развитию 
металлургии лёгких сплавов, в том числе 
алюминиевых, для оборонной, авиацион-
ной и зарождающейся космической от-
раслей. 

Новые проблемы возникли и в обла-
сти материаловедения. Нужны были но-
вые материалы, выдерживающие нагрузку 
при очень высоких температурах. Появи-
лась необходимость создания новых спла-
вов, содержащих титан, хром, ниобий, 
молибден и другие тугоплавкие металлы. 
Огромный вклад в решение этой пробле-
мы внёс Всесоюзный научно-
исследовательский институт авиационных 
материалов (ВИАМ). Только с 1958 по 
1978 гг. в ВИАМ были выполнены 122 
тематические работы по созданию мате-
риалов и разработке новых технологиче-
ских процессов для космической техники. 

Именно в эти годы были созданы 
условия для активного изучения мирового 
опыта развития металлургии и науки о 
металлах. Учёные и специалисты ВИАМа 
в 1950-1960 годы исследовали образцы 

трофейной техники, в первую очередь ма-
териалы, применяемые в авиации. Работу 
проводили в большинстве ведущих лабо-
раторий НИИ. Учёные получили возмож-
ность ежегодно принимать участие во 
многих международных научных конфе-
ренциях (Англия, Бельгия, Австрия, Вен-
грия, Чехословакия, Япония). Это способ-
ствовало эффективному изучению науч-
ных и практических достижений коллег из 
Европы и США, представлению своих но-
вых наработок и результатов исследова-
ния в области металлургии и материало-
ведения, пропаганде отечественной науки. 

Например, в мае 1957 года предста-
вители ВИАМ (Скляров Н.М. и др.) 
участвовали в Лондонской Международ-
ной научной конференции по свойствам 
материалов при высоких скоростях де-
формации. Конференция была организо-
вана Английским институтом инженеров-
механиков по предложению Учёного 
наблюдательского совета Министерства 
снабжения Англии. В ней приняли уча-
стие учёные из США, СССР, Германии, 
Франции, Англии, Австралии и других 
стран. Все докладчики были сгруппирова-
ны по пяти общим проблемам. Советские 
учёные приняли участие в секции «Де-
формация твердых тел при высоких ско-
ростях деформации». По возвращению 
специалисты на базе анализа докладов 
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конференции и посещения английских 
научных центров подготовили практиче-
ские рекомендации по совершенствова-
нию научно-исследовательской работы 
[1]. 

В 1960 году советские учёные-
материаловеды под руководством дирек-
тора Института физики металлов АН 
СССР д.т.н. М.Н. Михеева приняли уча-
стие в III Международной научной кон-
ференции по неразрушающим методам 
испытаний материалов, проходившей в г. 
Токио и г. Осака (Япония). В работе кон-
ференции участвовало 450 делегатов из 14 
стран (Австрия, Англия, Испания, Индия, 
СССР, США, Швеция и др.) От ВИАМа 
были с.н.с. П.Г. Михневич и инженер А.Д. 
Иванов. Советская делегация приняла 
участие в секциях, где обсуждались во-
просы, посвящённые магнитным, ультра-
звуковым, электромагнитным и рентге-
новским методам неразрушающих испы-
таний. Учёные посетили Токийский уни-
верситет, ректор которого профессор Кайа 
занимался текстурой трансформаторной 
стали. Были налажены контакты, догово-
рились обмениваться научными трудами и 
информацией в области неразрушающих 
методов испытаний [2]. 

Курс на освоение космического про-
странства поставил перед учёными задачу 
создания качественных материалов и 
сплавов. Так, выведенный 4 октября 1957 
года на околоземную орбиту первый ис-
кусственный спутник Земли был изготов-
лен из алюминиевого сплава АМг6, раз-
работанного группой сотрудников ВИАМ: 
Н.Б. Кондратьевой, А.А. Постновой, С.П. 
Кузминой и другими. 

Как известно, подготовка к полёту в 
космос осуществлялась в соответствии с 
Постановлением ЦК КПСС и Совета Ми-
нистров СССР от 22 мая 1959 года «Об 
объекте «Восток». В нём ВИАМ был 
определён исполнителем по созданию жа-
ропрочных материалов и теплозащитных 
покрытий в части разработки рецептуры 
технологии изготовления. Возглавлял ра-
боты начальник ВИАМа генерал-майор 
инженерной авиационной службы д.т.н. 

А.Т. Туманов – известный учёный и орга-
низатор. Постановлением Правительства 
от 28 января 1960 года был создан Меж-
ведомственный научно-технический совет 
АН СССР по космическим исследованиям 
во главе с академиком М.В. Келдышем, в 
котором секцию по космическому мате-
риаловедению возглавил А.Т. Туманов. 

И это не было случайностью, так как 
ещё в 1955 году в ВИАМ была создана 
специальная бригада по жаропрочным ма-
териалам под руководством ведущего 
специалиста д.т.н. С.Т. Кишкина [3]. В 
течение 1955-1956 годов был разработан в 
ВИАМ с.н.с., д.т.н. Колобневым И.Ф. теп-
лопрочный литейный алюминиевый сплав 
марки АЛ19, который быстро пошёл в се-
рийное производство. С этого времени 
работа по разработке и внедрению новых 
высокопрочных, жаропрочных и герме-
тичных алюминиевых сплавов получила 
«второе дыхание» [4]. При создании жа-
ропрочных сплавов специалисты институ-
та впервые установили, что основной 
упрочняющей фазой в жаропрочных спла-
вах является фаза Ni3Al(Ti). Это открытие 
легло в основу всех разрабатываемых жа-
ропрочных сплавов. 

Итоги участия учёных ВИАМ в 
Международной конференции в Англии в 
сентябре 1960 года (г. Шеффилд) показа-
ли, что работа по созданию металлов, об-
ладающих высокими жаропрочными 
свойствами, в СССР ведётся на достаточ-
но высоком уровне. Было принято реше-
ние: материалы всех докладов, представ-
ленных на конференции в Шеффилде, пе-
ревести на русский язык, отпечатать и 
разослать для служебного пользования в 
специальные научные центры (НИИ-8, 
НИИ-9, ФИАН, ИМЕТ им. А.А. Байкова, 
ЦНИИ чермет и др.) [5]. 

В соответствии с распоряжением 
Совета Министров СССР №2848 от 10 но-
ября 1962 года о дальнейшем освоении 
космоса в ВИАМ был разработан пер-
спективный проблемный план и програм-
ма исследования металлических материа-
лов для космических аппаратов. Было вы-
делено несколько направлений исследо-
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ваний, проводимых совместно с другими 
научно-исследовательскими институтами 
и конструкторскими бюро, в том числе: 

• исследование свойств конструк-
ционных материалов при низкой темпера-
туре алюминиевых сплавов АМг6, АК-8, 
В96Ц, АК-4, магниевых сплавов МА2-1, 
МА8, титановых сплавов ВТ5-1, ВТ6С, 
ВТ14 и др.; 

• исследование процесса испаре-
ния и свойств конструкционных материа-
лов в глубоком вакууме; 

• изучение влияния космического 
облучения на свойства конструкционных 
материалов; 

• разработка и исследование ма-
териалов для космических аппаратов, дви-
гателей и установок прямого преобразо-
вания тепловой энергии в электрическую; 

• исследование металлических 
материалов при комплексном взаимодей-
ствии факторов космического простран-
ства. 

Кроме этого, объектом исследования 
являлись и специальные неметаллические 
материалы: лакокрасочные, пластмасса, 
плёнки, резины, клеи [6]. 

В 1969 году на соискание Государ-
ственной премии  1970 года была выдви-
нута работа по теме: «Разработка и внед-
рение высокопрочных и жаропрочных ли-
тейных алюминиевых сплавов в кон-
струкции космических кораблей, ракет, 
самолетов и других изделий новой техни-
ки». Эта работа отражала результаты мно-
голетних комплексных научно-
исследовательских и производственных 
работ учёных ВИАМ под руководством 
д.т.н. И.Ф. Колобнева совместно со спе-
циалистами ведущих конструкторских 
бюро и серийными заводами авиационной 
и оборонной промышленности, где были 
опробованы сплавы. 

Первым испытаниям был подверг-
нут сплав АЛ-19, из которого отливались 
самые ответственные корпусные детали 
(балки, пилоны, лонжероны, нервюры) 
для самолётов и ракет генеральных кон-
структоров Грушина П.Д., Микояна А.И., 
Сухого П.И., а также главных конструк-

торов Биснова М.Г., Ляпина А.Л. Внедре-
ние в серийное производство корпусных 
деталей из сплава АЛ-19 дало возмож-
ность заменить сложные горячие штам-
повки и поковки из сплавов АК-4 и АК-6, 
упростить конструкцию и резко сократить 
трудоёмкую механическую обработку. В 
работе были освещены вопросы создания 
и широкого внедрения методов плавки, 
литья и термической обработки, коренное 
усовершенствование технологии литья 
сложных крупногабаритных деталей от-
ветственного назначения из вновь разра-
ботанных сплавов. Это позволило создать 
ряд важнейших агрегатов и систем для 
ракет-носителей космических кораблей 
«Восток», «Восход», «Союз», космиче-
ских аппаратов «Космос 186», «Космос 
188» с использованием сплавов АЛ3, 
В124, АЦР14, АД4М, АЛ19. 

На основании многолетних исследо-
ваний специалистами под руководством 
д.т.н. И.Ф. Колобнева были разработаны 
теоретические положения, а также соста-
вы, структура, свойства, области приме-
нения и внедрения новых сплавов, методы 
плавки, обработки жидкого металла. Эти 
материалы были изложены и опубликова-
ны в отечественной научной литературе 
[7]. О научном вкладе учёного в отече-
ственное металловедение свидетельствует 
и то, что в 1964 году И.Ф. Колобнев един-
ственный в ВИАМе был отмечен за уча-
стие в космической программе по подго-
товке первого полёта человека в космос. 

Необходимость максимального об-
легчения веса конструкций требовала раз-
работки и внедрения сплавов с повышен-
ными прочностными свойствами. Кроме 
этого, ввиду эксплуатации изделий в 
агрессивных средах возрастала и роль 
коррозийных характеристик материалов. 
В 1964 году лаборатория №5 ВИАМ под 
руководством В.П. Батракова много зани-
малась изучением коррозийной стойкости 
свариваемых алюминиевых сплавов для 
работы в окислителях на основе азотной 
кислоты и окислов азота. В соответствии с 
требованиями конструкторов авиакосми-
ческой техники в лаборатории исследова-
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лись сплавы АЦМ, АМг6, М-40, В92, 
ВАД1 (В.П. Батраков, Л.А. Гурвич, Т.С. 
Займовская, В.И. Негина). От ОКБ-52 в 
исследованиях по совместной программе 
принимали участие О.Т. Лукъянова, Ю.Ю. 
Бедрина, О.А. Карамонина. Была разрабо-
тана методика исследования. Опыты вы-
полнялись на стандартных разрывных об-
разцах. Проведённые лабораторные испы-
тания позволили установить опытную 
технологию нейтрализации [8]. 

Проводились исследования возмож-
ности повышения коррозийной стойкости 
в натрии и литии жаропрочных сплавов 
путём введения стойких сплавов. Эта ра-
бота осуществлялась в лаборатории №41 
бригадой под руководством члена-
корреспондента АН СССР Амбрацумяна 
Р.С.: Львовским М.Я., Тимошиной Р.И. и 
др. [9]. 

В 60-е годы исследовали коррозион-
ную стойкость свариваемых алюминие-
вых сплавов системы Al-Zn-Mg и Al-Cu-
Mg в окислителях. Совместными усилия-
ми специалистов лабораторий № 3, 4, 5, 6 
был установлен оптимальный состав 
сплава системы Al-Zn-Mg и технология 
его термической обработки и сварки. Ра-
боты продолжались и в последующие пе-
риоды [10]. Под руководством В.П. Ба-
тракова были созданы основы для разра-
ботки способов и средств защиты магние-
вых сплавов от коррозии. Были сформу-
лированы новые представления о струк-
турной коррозии металлов, основанные на 
теории многоэлектронных парциальных 
анодных поляризационных кривых. В ин-
ституте был разработан новый класс спла-
вов – циркониевых, стойких при одновре-
менном воздействии агрессивных сред и 
радиации (Р.С. Амбрацумян, А.М. Глухов 
и др.) 

В 1965 году в институте на базе ла-
боратории «Точного литья жаропрочных 
сплавов и сталей» были разработаны и 
внедрены высокопрочные жаропрочные 
сплавы, коррозионностойкие и конструк-
ционные стали для изготовления точноли-
тых крупногабаритных деталей «ответ-
ственного назначения» в изделиях гене-

ральных конструкторов: С.П. Королева, 
В.П. Глушко, Н.Д. Кузнецова, Г. Е. Лози-
но-Лозинского и др. 

В этом же году д.т.н. И.Н. Фридлян-
дер с сотрудниками (Н.В. Ширяева, В.Ф. 
Шамрай) открыли эффект упрочения 
группы сплавов в тройной системе Al-Li-
Mg (эффект Фридляндера). На его основе  
был разработан сверхлёгкий алюминие-
вый стойкий свариваемый сплав 1420, ко-
торый обладал не только коррозийной 
стойкостью, хорошей свариваемостью, но 
и повышенным модулем упругости, до-
статочной статической прочностью. 
Позднее под руководством И.Н. 
Фридляндера был разработан сплав 1201 с 
важными характеристиками: с понижени-
ем температуры повышалась прочность и 
пластичность. Первые полуфабрикаты 
сплава 1201 были изготовлены на Куй-
бышевском металлургическом заводе 
(КМЗ) для предприятия «Прогресс» (для 
бака ракеты «Энергия») [11]. 

В 50-е годы начинаются работы по 
созданию титановых сплавов. Первая в 
СССР лаборатория титановых сплавов 
была организована в ВИАМ 3 июля 1951 
года, которую возглавил С.Г. Глазунов. 
Совместно с академиком Н.П. Сажиным 
из Гидромета в 1952 году С.Г. Глазунов 
разработал оптимальную концепцию по-
лучения сплавов термическим методом с 
использованием вакуумной сепарации. 
Первые промышленные слитки из титано-
вых сплавов были получены в 1953 году 
на опытном промышленном участке по 
выплавке титановых сплавов Ступинского 
металлургического комбината. В 1954 го-
ду С.Г. Глазуновым был составлен первый 
в СССР атлас диаграмм титановых спла-
вов с оригинальной системой их класси-
фикации (ВТ1, ВТЗ-1, ОТ4 и др.) [12]. 

В течение 1961-1962 гг. в научно-
исследовательском институте был разра-
ботан сплав ВТ9-1 для поковок и штампо-
вок, обладающий пределом ползучести 
при 500о, который был рекомендован к 
испытаниям в производственно-
эксплуатационных условиях. 
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Учёными исследовалась кристалли-
зация и строение слитков титановых спла-
вов. Проводилось сравнительное изучение 
факторов, определяющих работу титано-
вых сплавов в сварных конструкциях при 
длительном и циклическом нагружениях. 
Разработанная новая методика позволяла 
испытывать образцы на длительный изгиб 
в условиях плоского напряжённого состо-
яния. Она давала возможность испыты-
вать одновременно большое количество 
образцов. Была создана установка, позво-
ляющая производить оценку поведения 
титановых сплавов в условиях длительно-
го нагружения при консольном изгибе 
надрезанных образцов. Была построена 
макетная печь с электронным нагревом, 
позволяющая выплавлять слитки титана 
весом до 50 кг. Начались исследования 
особенностей электронной плавки титана 
и других металлов [13]. 

ВИАМ систематически проводил 
научно-технические совещания со специ-
алистами предприятий аэрокосмического 
комплекса по основным направлениям 
внедрения и использования в производ-
стве жаропрочных литейных алюминие-
вых и титановых сплавов [14]. 

С 60-х и до середины 70-х годов жа-
ропрочные титановые сплавы нового по-
коления ВТЗ-1, ВТ8, ВТ9, разработанные 
В.Н. Моисеевым, К.И. Соколиковым, Л.Н. 
Терентьевой и Ю.А. Грибковым, внедря-
лись в конструкции ряда газотурбинных 
двигателей О.П. Солонина, В.П. Кураева, 
Т.В. Павлова. 

В крылатом орбитальном космиче-
ском корабле многоразового использова-
ния «Буран» титановый сплав ВТ23 и дру-
гие были применены для изготовления 
силовых конструкций (лонжероны, шпан-
гоуты, крылья),  а также ёмкостей и дета-
лей, работающих на трение, рамок остек-
ления, сотовых конструкций (Е.А. Бори-
сов, А.И. Хорев, Н.А. Ночовная). Масса 
всех конструкций из титановых сплавов 
на одном изделии «Буран» составила 6,8 
тонны, а на ракете-носителе «Энергия» − 
18 тонн. 

Титановые сплавы нашли примене-
ние в конструкциях многих космических 
аппаратов: «Луна», «Марс», «Венера», 
«Астрон», «Гранат», «Вега», «Фобос», 
«Аркон», «Космос», что позволило значи-
тельно улучшить их технические характе-
ристики и способствовало получению 
уникальных научных результатов мирово-
го значения [15]. 

Развитие авиационного и космиче-
ского двигателестроения в послевоенный 
период требовало новых смазочных мате-
риалов. В это время за рубежом стали ис-
пользовать синтетические смазочные мас-
ла, которые применяли в реактивной 
авиации. Поэтому встала задача получе-
ния отечественных синтетических масел. 
Такие работы в ВИАМ велись с 1958 года. 
Специалисты лаборатории № 5 (Е.П. Бе-
лочкова и др.) совместно со специалиста-
ми Ленинградского опытного нефтемас-
лозавода им. Шаумяна (С.С. Альтман и 
др.) и ВНИИ НП (А.И. Данцес и Т.М. Ко-
миссарова) изучали и испытывали новые 
синтетические масла, предназначенные 
для реактивных двигателей. В результате 
были созданы композиции, которые со-
стояли из пентаэритрита и диэтиленгли-
коля, этерифицированных жирными кис-
лотами (С5 – С9) [16]. 

1950–80-е годы – это период созда-
ния и внедрения отечественных высоко-
прочных литейных магниевых сплавов и 
физико-химических основ технологии 
производства фасонных отливок для 
авиационной техники. В ВИАМ под руко-
водством В.В. Крылова были разработаны 
жаропрочные сплавы с торием: МЛ14, 
ВМЛ1, предназначенные для деталей, ра-
ботающих при температуре до 350оС. Был 
разработан специальный сплав солей – 
шлактитура, который позволил создать 
первые отечественные высокопрочные 
литейные сплавы: МЛ12, МЛ12-1, МЛ15 
(А.А. Лебедев, В.В. Крылов, М.В. Чухров, 
В.В. Тихонов). ВИАМ совместно с Соли-
камским магниевым заводом впервые в 
СССР в 1970 году разработал магниево-
циркониевую лигатуру. Среди созданных 
высокопрочных сплавов следует выделить 
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МЛ8 как альтернативу известным амери-
канским сплавам ZK51 и ZK61. Сплав 
МЛ5 был внедрён на всех литейных заво-
дах. Магниевые сплавы применялись в 
изделиях космической техники (пилоти-
руемый корабль «Союз», грузовой косми-
ческий корабль «Прогресс» и др.) [17]. 
Уже в ракете Р-7 был использован магни-
евый сплав МА2-1. Практически все кос-
мические программы в СССР выполня-
лись с использованием деформируемых 
магниевых сплавов  
МА2-1, МА14, МА15 (разработчики – 
А.А. Блябин, Е.Ф. Волков, Е.И. Смирнова 
и др.). 

В космических изделиях применя-
лись и бериллиевые сплавы, так как бе-
риллий обладает наиболее высокими 
удельной жёсткостью и прочностью, удо-
влетворительной коррозионной стойко-
стью, самой высокой среди металлов теп-
лоёмкостью, отличными электрическими 
и тепловыми характеристиками. В тече-
ние 1955-1956 гг. были созданы первые 
бериллиевые сплавы (И.Н. Фридляндера, 
К.П. Яценко), освоены технологии плавки 
и литья сплавов (Р.Е. Шамин). 

В 1960-е годы в ВИАМ осуществля-
лось дальнейшее изучение полученных 
сплавов типа АБМ группой в составе И.Н. 
Фридляндер, К.П. Яценко, В.М. Межен-
ный и др. Рассматривалось влияние уль-
тразвука на качество слитков из сплава 
АБМ. Обработка ультразвуком способ-
ствовала выделению из расплава неметал-
лических включений – это повышало чи-
стоту металла, но приводило к укрепле-
нию зёрен в центральной части слитка. В 
течение 1960-1968 гг. в опытных изделиях 
конструкторских бюро М.К. Янгеля и 
В.М. Челомея были применены полуфаб-
рикаты из сплавов АБМ. Были установле-
ны закономерности влияния небольших 
добавок бериллия на физико-
механические свойства алюминиевых, 
магниевых и никелевых сплавов [18]. 

В 1962 году в лаборатории № 3 ВИ-
АМ под руководством ведущего инженера 
В.А. Климова проводились исследования 
в целях повышения пластичности берил-

лиевых сплавов, по легированию берил-
лия различными элементами, поскольку 
низкая технологическая пластичность 
ограничивала возможности его широкого 
применения. Учёные начали исследования 
с решения задачи снижения хрупкости 
бериллия. Так, исследования группы под 
руководством Клейн показали, что сплавы 
бериллия с серебром в виде листов, обра-
ботанных и катаных в одном направле-
нии, обладают более высокой поперечной 
пластичностью, чем листы из чистого бе-
риллия. Несмотря на замечательные свой-
ства бериллия, он обладал высокой ток-
сичностью, и поэтому для специалистов, 
работающих с ним, требовались дорого-
стоящие мероприятия по технике без-
опасности. ВИАМ совместно с Институ-
том гигиены труда и профзаболеваний 
проводил работу по определению содер-
жания бериллия в окружающей атмосфере 
при различных технологических операци-
ях со сплавом АБМ в лабораторных и 
промышленных условиях [19]. 

Учитывая важность работ по более 
широкому применению бериллия и его 
сплавов в авиационной и ракетной техни-
ке, группа генеральных конструкторов 
(С.П. Королёв, А.Н. Туполев, А.С. Яко-
влев, В.П. Глушко, О.К. Антонов и дру-
гие) обратилась к правительству с хода-
тайством о разрешении строительства ла-
бораторного производственного корпуса 
для ВИАМ. В короткий срок на основе 
Постановления Правительства в 70-е годы 
Гипронииавиапромом был спроектирован 
лабораторно-экспериментальный корпус и 
в 1974 году была введена его первая оче-
редь. 

В 1978 году было получено разре-
шение на работу с бериллием на всех 
участках нового филиала в Воскресенском 
экспериментально-техническом центре. 
Полученные учёными сплавы Al-Be-Mg 
значительно превосходили промышлен-
ные лёгкие сплавы по усталостной проч-
ности и выносливости, обладали низкой 
скоростью распространения усталостных 
трещин. 
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Учёные следили за зарубежными 
новинками, изучали всесторонне опыт 
США (в ВИАМ была фундаментальная 
научная библиотека с отделом иностран-
ной периодической литературы). В мате-
риалах статей и докладах американских 
исследователей сообщалось, что в США в 
специальных научных организациях при 
проектировании летательных аппаратов 
вместе с конструкторами работают меди-
цинские специалисты. Такая работа в цен-
тре ВВС США позволила уменьшить вес 
кресла космонавта на 90%. Рентгеновский 
исследовательский центр ВВС США осу-
ществил программу разработки средств 
защиты экипажей космических кораблей 
от ударных перегрузок при приземлении. 
Учёные ВИАМ использовали наработки 
учёных США в своих исследованиях, а 
также стремились создать собственные, 
оригинальные разработки.  

В соответствии с выполнением задач 
по освоению космического пространства 
ВИАМ проводил исследования по раз-
личным направлениям совершенствова-
ния марок пенополиуретана. В лаборато-
рии № 7 под руководством с.н.с. Моисее-
вой А.А. в 60-е годы осуществлялась раз-
работка рецептуры полужёсткого пено-
пласта и технологии заполнения изделий 
для космических кораблей. В 1962 году 
были разработаны полужёсткие пенопо-
лиуретаны марок ПУ-101З и ПУ-102В, 
обладающие хорошими физико-
механическими свойствами. Образцы этих 
материалов успешно прошли испытания 
на предприятиях и готовились к серийно-
му производству. В лаборатории разраба-
тывалась технология изготовления ложе-
ментов в кресле космонавтов из полу-
жёсткого пенопласта с целью увеличения 
переносимости космонавтом перегрузок, а 
также выяснения возможности заполне-
ния пенопластом ложных мишеней-
спутников. 

Была разработана технология изго-
товления натурных ложементов в кресло 
космонавта, по которой было изготовлено 
пять ложементов. Они прошли испытания 

и были рекомендованы для установки на 
космическом корабле «Союз».  

С 1973 года в космической технике 
начали применять полимерные компози-
ционные материалы (ПКМ). Конструкци-
онные углепластики КМУ-1, КМУ-4 и 
другие уже использовались на искус-
ственных спутниках Земли, аппаратах се-
рий «Космос», «Молния» и «Экран»; на 
международной космической станции 
(МКС); на межпланетных станциях «Ве-
нера-13», «Вега-1», «Луна-21», «Марс». 

В этот период уделялось большое 
внимание такому вопросу, как влияние на 
человека действия перегрузок. Для сни-
жения отрицательного воздействия  пере-
грузок на человека разрабатывались спе-
циальные противоперегрузочные костю-
мы и кресла [20]. 

Кресла для космонавтов, применяе-
мые в космических аппаратах, были изго-
товлены по разработанной в ВИАМ тех-
нологии самоформирования крупногаба-
ритных изделий из пенополистерола (В.В. 
Павлов). За рубежом аналогов этой техно-
логии не было.  

В конструкции спускаемого аппара-
та использовались герметизирующие ма-
териалы (ТТ-18) и терморегулирующие 
лакокрасочные покрытия АК-573 (В.А. 
Молотов). Белая акриловая эмаль АК-573 
впервые была применена на внешней по-
верхности аппарата «Луноход-1» (1970 
год). Эмаль КО-819 использовалась для 
окраски теплообменников ядерных энер-
гетических установок «Бук» и «Топаз», 
которые применялись в качестве источни-
ков энергии на ряде космических аппара-
тов серии «Космос». По инициативе А.Т. 
Туманова в ВИАМ была создана исследо-
вательская база по изучению поведения 
материалов в условиях, имитирующих 
космические. С 1979 года учёные ВИАМ 
совместно с представителями РКК «Энер-
гия» и ГК НПЦ им. М.В. Хруничева вели 
работы по исследованию структуры и фи-
зико-механических свойств материалов, 
которые использовались в составе микро-
метеоритной защиты орбитального ком-
плекса «Мир» и др. 
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В 1969 году для перехода лётчиков-
космонавтов Е.В. Хрунова и С.В. Елисее-
ва из космического корабля «Союз-5» в 
корабль «Союз-4» в ВИАМ были разрабо-
таны светофильтры «Ястреб» на основе 
металлизированного в вакууме золотом и 
сульфидом меди бесцветного органиче-
ского стекла. Для выхода из станции «Са-
лют-6» в открытый космос космонавтов 
Г.М. Гречко, Ю.В. Рыбалко, В.В. Коваль-
ченко, А.С. Иванчикова, В.А. Ляхова, В.В. 
Рюмина были разработаны светофильтры 
для скафандра «Орлан-Д», которые 
надёжно защищали глаза и лицо космо-
навтов от солнечной радиации и обеспе-
чивали необходимый для проведения экс-
периментов обзор (М.М. Гудилов, Э.Ф. 
Маркина, Э.К. Кондрашов и др.). ВИАМ 
поставил более 100 светофильтров раз-
личных типов, которые в то время (кроме 
ВИАМ) изготавливались только в США 
[21]. 

Следует отметить, что открытый в г. 
Куйбышеве в 1958 году филиал ВИАМ 
вместе с головным институтом внёс свой 
вклад в освоение космического простран-
ства. Филиал тесно сотрудничал с распо-
ложенными в Куйбышеве филиалом РКК 
«Энергия», филиалом №3 ОКБ-1 (позднее 
ЦСКБ), ОКБ Н.Д. Кузнецова. 

Например, применение сплава МА2-
1 позволило повысить коэффициент проч-
ности сварных соединений космических 
аппаратов; в ОКБ Н.Д. Кузнецова приме-
нялся прибор ТР-4, созданный в лабора-
тории №14 ВИАМ; для ОКБ Н.Д. Кузне-
цова были внесены изменения в специфи-
кации и разработаны рекомендации по 
защите от коррозии изделий, эксплуати-
рующихся в нестандартных условиях; бы-
ли проведены испытания на образцах 
профилей из сплава алюминия производ-
ства КМЗ им. В.И. Ленина, которые пока-
зали высокую чувствительность и воз-
можность обнаружения расслоения прес-
сованного шва и т.д. [22]. 

В целом учёные страны в 1960-1980 
годы проводили большую работу по осво-
ению космического пространства. До-
стойный вклад внесли и учёные ВИАМ. 

Так, в 1968 году в Совмин был представ-
лен отчёт института о научно-
исследовательской работе, связанный с 
выполнением программы по созданию и 
разработке материалов для космических 
аппаратов. Среди основных результатов 
исследований можно выделить: 

1. Разработаны новые высоко-
прочные стали ВМ170, ВКС-210, ВКС-240 
для деталей шасси и деловых элементов 
для орбитальных самолётов и космиче-
ских аппаратов. 

2. Титановые сплавы ВТ6С и дру-
гие с покрытием из фторопласта для бал-
лонов высокого давления, погружённых в 
кислород. 

3. Под руководством И.Н. 
Фридляндера на базе специального ко-
вочного высокопрочного алюминиевого 
сплава В93 были разработаны его моди-
фикации для крупногабаритных деталей 
космических аппаратов. 

4. Магниевые сплавы МА-10, МА-
11, МА-12 для приборов управления на 
объекте «Венера» и других конструкций 
космических аппаратов. 

5. Создан бериллиевый сплав 
АБМ-1 для головного конуса ракеты ОКБ 
В.Н. Челомея и другие материалы на ос-
нове бериллия (например, для камер сго-
рания ЖРД  ОКБ В.П. Глушко). 

6. Молибденовый сплав ВМ-4 для 
кромок крыла орбитального самолёта. 

7. Плакированные ниобиевые 
сплавы ВН-5АП и ВН-2-А-3МП для не-
сущей конструкции орбитального самолё-
та. 

8. Высокопрочные стеклопластики 
ЭДТ-10 и другие для изделий космиче-
ской техники. 

9. Теплостойкие стеклотекстолиты 
для изготовления антенных обтекателей 
космических аппаратов. 

10. Теплоизоляционный материал 
АТМ-1, на основе которого создана 
экранно-вакуумная теплоизоляция спус-
каемого аппарата корабля «Восток» и всех 
последующих космических аппаратов. 

11. Клей типа ВК на основе эпок-
сидных олигомеров (ВК-9, ВК-27) для 
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различных типов авиационной и космиче-
ской техники. 

12. Терморегулирующие покрытия, 
которые применялись практически на всех 
космических аппаратах, выпускавшихся с 
1975 года. 

13. Герметик УФ-7-21, который 
применялся для крепления солнечных ба-
тарей в космических аппаратах [23]. 

В одном только космическом кораб-
ле «Восток» были применены следующие 
стали и сплавы, созданные в ВИАМ: алю-
миниевый сплав АМг6 (в герметическом 
корпусе спускаемого аппарата и прибор-
ном отсеке), алюминиевые сплавы АМг2 
и АМг3 (в трубопроводах), магниевый 
сплав МА8 (в приборной раме приборного 
отсека), стали марок Ст20, Ст45 для кре-
пежа и силовых деталей. 

Кроме этого, на всех моторострои-
тельных заводах страны совместно с ВИ-
АМ были созданы и оснащены производ-
ственные участки для изготовления кера-
мических стержней при литье лопаток га-
зотурбинных двигателей (ГТД). Кон-
струкционные стали ВКС-4 и ВКС-5 шли 
на изготовление шестерён в редукторах 
двигателей ОКБ Н.Д. Кузнецова и А.М. 
Люльки [24]. 

Формирующиеся в этот период в 
ВИАМ научные школы под руководством 
выдающихся учёных С.Т. Кишкина, Р.С. 
Амбарцумяна, И.Н. Фридляндера, Н.М. 
Склярова, К.А. Андрианова своими разра-
ботками способствовали созданию нового 
поколения сплавов и материалов, многие 
из которых не имели аналогов за рубе-
жом. 

Таким образом, научные и экспери-
ментальные разработки по созданию но-
вых материалов и сплавов, осуществляв-
шиеся в послевоенный период учёными и 
специалистами ВИАМ самостоятельно 
или совместно с другими научно-
исследовательскими институтами, быстро 
реализовывались в серийном производ-
стве. Тесное сотрудничество с конструк-
торскими бюро и промышленными пред-
приятиями в 60-80-е годы обеспечивало 
не только чёткое выполнение государ-

ственных задач по созданию космической 
техники, но и постоянное совершенство-
вание многих технологических процессов. 
Это способствовало не только выполне-
нию государственных программ по освое-
нию космического пространства, но и в 
целом развитию технического прогресса 
нашей страны, поскольку новые материа-
лы и технологии в дальнейшем использо-
вались и в других отраслях народного хо-
зяйства.  
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Дерегулирование воздушного транс-
порта в странах Европейского Союза кос-
нулось и деятельности аэропортовых 
структур. Основная цель процесса – 
предоставить больше возможностей спе-
циализированным компаниям или подраз-
делениям авиакомпаний, желающим вы-
полнять наземное обслуживание авиапе-
ревозок наряду с подразделениями и 
службами аэропорта. Главным толчком 
для этого послужили многочисленные ис-
следования Ассоциации европейских 
аэропортов (ACI), которые выявили за-
вышение стоимости услуг приблизитель-
но на 30% в крупных европейских аэро-
портах, где обслуживание выполняется 
аэропортом монопольно. Отмечается при 
этом невысокое качество обслуживания. 
По мнению европейских авиаперевозчи-
ков (АЕА), цены за наземное обслужива-
ние на 50% выше в аэропортах, моно-
польно выполняющих наземное обслужи-
вание [1].  

Российские аэропорты до недавнего 
времени являлись классическим приме-
ром естественных монополистов на услу-
ги по наземному обслуживанию авиапере-
возок. В большинстве российских аэро-
портов и сегодня наземное обслуживание 
выполняется силами собственных служб и 
подразделений. Сторонние обслуживаю-
щие компании выполняют лишь отдель-
ные операции. Как правило, и те, и другие 

рассматривают наземное обслуживание 
как технологический, а не бизнес–
процесс. Вследствие этого во многих 
аэропортах эксперты отмечают относи-
тельно высокие удельные затраты на 
наземное обслуживание [2]. Для зарубеж-
ных аэропортов характерно присутствие 
нескольких групп обслуживающих ком-
паний (так называемые хэндлинговые 
компании, выполняющие комплексное 
наземное обслуживание), соревнующихся 
между собой за право обслуживать рейсы 
авиаперевозчиков [3]. 

Наземное обслуживание является 
одним из наиболее сложных и трудоёмких 
процессов обеспечения полётов в граж-
данской авиации. От организации процес-
са зависят экономические результаты всех 
участников: авиаперевозчика, аэропорта, 
сторонних обслуживающих компаний. 
Перечень и последовательность предо-
ставления услуг по наземному обслужи-
ванию определяются технологическим 
графиком и зависят от вида рейса, класса 
воздушного судна (ВС), выполняющего 
рейс, и т.д.  

Весь комплекс работ по аэропорто-
вому и наземному обслуживанию ВС 
авиакомпании можно представить следу-
ющим перечнем [4]. 

1. Аэропортовое обслуживание: 
обеспечение посадки и вылета ВС; обес-
печение авиационной безопасности в зоне 
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аэропорта; предоставление в пользование 
аэровокзала; предоставление экипажам 
метеорологической информации в аэро-
порту. 

2.  Обслуживание коммерческой за-
грузки ВС: обслуживание пассажиров; 
обработка грузов и почты; обеспечение 
посадки или высадки пассажиров в/из ВС; 
доставка пассажиров к/от ВС; обеспече-
ние бортпитания на рейсе; специальное 
обслуживание пассажиров (предоставле-
ние зала повышенной комфортности, 
VIP–зала); дополнительные услуги по 
авиационной безопасности. 

3. Обслуживание экипажей ВС: 
штурманское обеспечение полётов 
(предоставление навигационного расчёта; 
составление флайт–плана; предоставление 
экспресс–информации по евроконтролю; 
разработка одного маршрута полёта); 
предполётный медицинский осмотр эки-
пажей ВС; доставка экипажа от/к ВС на 
территории аэродрома; доставка полётной 
(навигационной) информации на борт ВС; 
доставка метеорологической информации 
на борт ВС. 

4. Обслуживание воздушного судна: 
обеспечение топливом ВС; другие работы 
(услуги), предоставление материально-
технических ресурсов (в том числе топли-
ва и специальных жидкостей). 

В сложной технологической схеме 
наземного обслуживания ВС участвует 
большое количество участников, что за-
трудняет оптимизацию процесса предпо-
лётной подготовки рейса. В современных 
условиях управлять технологическим 
процессом обслуживания авиаперевозок 
приходится при взаимодействии отдель-
ных хозяйствующих структур, количество 
которых, по мнению экспертов, со време-
нем будет увеличиваться. Поэтому глав-
ный оператор аэропорта (далее аэропорт), 
ответственный за полный комплекс работ 
по наземной подготовке рейса, помимо 
временных сроков, должен установить 
нормы финансовой ответственности каж-
дого участника процесса за своевремен-
ность и качество выполнения обслужива-
ния. Решить поставленную задачу можно, 

рассматривая взаимодействие авиапере-
возчика и обслуживающей компании с 
позиций теории активных систем. Но вна-
чале выявим факторы, влияющие на эко-
номические показатели участников про-
цесса.  

Считается, что около 20% всех рас-
ходов авиаперевозчика приходится на 
оплату услуг по наземному обслужива-
нию перевозок, из них 25–28% – на топ-
ливозаправочную операцию; порядка 9–
14% на техническое обслуживание ВС; 
около 8% на обеспечение авиационной 
безопасности. Величина постоянных экс-
плуатационных издержек подразделений 
аэропорта и обслуживающих компаний 
составляет в среднем 80%. С уменьшени-
ем количества обслуженных рейсов 
удельные затраты значительно растут, в 
чём и состоит причина высоких ставок за 
наземное обслуживание в аэропортах с 
невысокой интенсивностью воздушного 
движения [5]. В структуре затрат россий-
ских авиакомпаний более 60% связано с 
объёмом работ, при снижении количества 
рейсов затраты снижаются в большей сте-
пени по сравнению с аэропортами, а себе-
стоимость работ увеличивается в меньшей 
степени [6]. 

Выделяя временные слоты для об-
служивания рейсов, аэропорт планирует 
получение вполне определённого уровня 
прибыли от использования собственных 
ресурсов. Нарушение запланированных 
сроков наземного обслуживания влияет на 
пропускную способность аэропорта, сни-
жается количество самолёто-вылетов, что 
отражается на получаемой прибыли. За-
держка в обслуживании, как и любое дру-
гое нарушение установленного расписа-
ния, требует привлечения дополнитель-
ных ресурсов, что означает неэффектив-
ное использование аэропортовой инфра-
структуры. Мероприятия по обеспечению 
регулярности воздушного движения и 
своевременности оказания услуг наземно-
го обслуживания позволяют избежать не-
оправданного роста затрат всех участни-
ков процесса. В настоящее время действу-
ет «Руководство по обеспечению учёта 
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регулярности полётов воздушных судов 
гражданской авиации», которым заданы 
правила учёта регулярности полётов, пра-
вила определения размера финансовой 
ответственности между аэропортом и 
авиаперевозчиком за нарушение расписа-
ния воздушного движения. Однако взаи-
моотношения аэропорта и независимых 
обслуживающих компаний нормативно– 
правовыми актами не регламентированы.  

Причины и последствия нарушения 
регулярности воздушного движения при-
стально изучаются. На конференции по 
наземному обслуживанию в 2011 году 
Люфтганза Консалтинг в докладе «Пря-
мые и косвенные расходы при задержке 
рейсов: пунктуальность в качестве факто-
ра стоимости» представила результаты 
исследования последствий нарушений ре-
гулярности [7]. В качестве вывода под-
чёркивается, что регулярность полётов 
имеет свою цену, сбои в процессе назем-
ного обслуживания влекут за собой зна-
чительную часть задержек вылетов, в ре-
зультате чего убытки терпит вся авиаци-
онная отрасль.   

Потребителем аэропортовых услуг 
является авиаперевозчик, поэтому размер 
финансовой ответственности обслужива-
ющей компании за обслуживание с низ-
ким качеством зависит от размера нане-
сённого авиакомпании ущерба. Перечис-
лим неблагоприятные последствия нару-
шения регулярности вылетов ВС для 
авиаперевозчика: 

1. Из-за потери стыковок по марш-
руту следования необходимо выплатить 
компенсации пассажирам. 

2. Сдача авиабилетов пассажирами – 
отказ от полётов и потеря коммерческой 
загрузки рейса. Если речь идёт о грузовых 
перевозках, то компенсация выплачивает-
ся грузоотправителям и грузополучате-
лям. 

3. Штрафные санкции со стороны 
аэропортов промежуточных посадок и ко-
нечного пункта назначения за нарушение 
слотов. 

4. Ухудшение деловой репутации, 
которую достаточно сложно выразить в 

денежном отношении. При оценке вели-
чины подобных потерь принимают во 
внимание так называемые «скрытые», не-
видимые потери, которые отражают не-
удовлетворённость потребителей, допол-
нительные расходы по гарантийным обя-
зательствам и ухудшение репутации ком-
пании. «Скрытые» потери имеют место не 
только при нарушении временных интер-
валов наземного обслуживания, но и при 
окончании обслуживания в заданных пре-
делах [8]. 

Модель экономического взаимо-
действия. Рассмотрим взаимодействие 
участников процесса наземного обслужи-
вания авиаперевозок. Являясь площадкой 
для взаимодействия авиаперевозчика и 
обслуживающей компании, аэропорт 
определяет сроки выполнения по каждой 
операции наземной подготовки. Пред-
ставляя интересы авиаперевозчика, аэро-
порт является центром, а обслуживающая 
компания – активным элементом в систе-
ме. Состав, структура, целевые функции, 
допустимые множества, число периодов и 
порядок функционирования, а также ин-
формированность участников определяют 
механизм функционирования активной 
системы. В узком смысле механизм функ-
ционирования есть совокупность правил и 
принятия решений участниками активной 
системы. Центр отвечает за эффектив-
ность функционирования системы и обя-
зан заботиться о совершенствовании си-
стемы управления. В связи с этим центр 
может менять структуру системы и меха-
низм её функционирования. Допуская 
стороннюю обслуживающую компанию к 
процессу наземного обслуживания авиа-
ционных перевозок, следует определить 
область допустимых значений на дли-
тельность обслуживания, представляю-
щую собой уровень качества услуг по 
наземному обслуживанию, а также вы-
явить функциональную зависимость меж-
ду затратами обслуживающей компании и 
уровнем качества обслуживания. Кроме 
этого, необходимо установить размер фи-
нансовой ответственности обслуживаю-



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета                             №2 (40) 2013 г. 

238 

щей компании за услуги с недопустимым 
уровнем качества (штрафную функцию). 

Целевая функция центра (аэропорт) 
представляет собой суммарные затраты 
авиаперевозчика, связанные с наземным 
обслуживанием воздушных перевозок, а 
также убытки от некачественного назем-
ного обслуживания: 

( )σξσσ += ∑
=

n

i
i хЗхФ

1
),(),( , 

где ),( σхЗi – затраты на i–й вид наземного 
обслуживания в объёме х  и уровнем ка-
чества обслуживания σ , руб.; ( )σξ  – 
нанесённый авиаперевозчику ущерб, в 
руб. 

В общем случае совокупность об-
служивающих компаний и подразделений 
аэропорта оказывает n видов услуг по 
наземному обслуживанию. Полный пере-
чень услуг, оказываемых аэропортом 
авиакомпании, указывается в приложении 
к договору, фактически оказанные услуги 
фиксируются сторонами соответствую-
щими документами (карточка первичного 
учёта услуг, акт формы С). Стратегией 
авиаперевозчика является минимизация 
затрат на наземное обслуживание авиапе-
ревозок. Можно предположить, что убыт-
ки авиаперевозчика как функция качества 
услуг по наземному обслуживанию имеют 
линейный характер, если учитываются 
неблагоприятные последствия (1 – 3), и 
будут описываться степенной функцией, 
если дополнительно учитываются «скры-
тые потери» [9]. 

Целевая функция активного элемен-
та (обслуживающей компании) представ-

ляет собой разность между получаемой за 
обслуживание прибылью и связанными с 
ним расходами: 

 

( ) ( ))(),()()(, . σσσσ rхЗxTxхf он +−⋅= , 
 

где )(σx - объём реализуемых услуг с ка-
чеством σ ; )(xT - тариф на данный вид 
обслуживания; ),(. σхЗ он - затраты обслу-
живающей компании; )(σr - штраф за об-
служивание с качеством ниже допустимо-
го уровня. В затратах обслуживающей 
компании, связанных с выполнением опе-
рации по наземному обслуживанию, 
предложено выделять затраты на обеспе-
чение требуемого уровня каче-
ства )(. σquality

онЗ . Эти затраты функцио-
нально зависят от уровня качества предо-
ставляемых услуг.  

Стратегия обслуживающей компа-
нии состоит в том, чтобы максимизиро-
вать прибыль, получаемую за выполнен-
ные работы по наземному обслуживанию 
с минимально допустимым уровнем каче-
ства обслуживания. Множество целевых 
функций, как результат хозяйственной 
деятельности обслуживающей компании, 
запишем в виде 

 

( ) ( ){ }.)(),()()(max, . σσσσ rхЗxTxArgхР он +−⋅=
                  [ ]maxmin ;σσσ ∈  
 

Множество согласуемых планов 
аэропорта, выполнять которые для обслу-
живающей компании выгодно, запишем в 
виде 

 

( ) ],;[/{, maxmin σσσσ ∈∈= optopt ХхxВ  

))}(),(()()())(),(()()( .. σσσσσσ rхЗxTxrхЗxTх он
optopt

он
opt +−⋅≥+−⋅ . 

 
Чтобы минимизировать затраты 

авиаперевозчика с учётом затрат обслу-
живающей компании и диапазона дли-
тельности наземной подготовки, необхо-
димо определить оптимальный уровень 
качества обслуживания, то есть допусти-
мое отклонение на время окончания опе-
рации. Решая задачу стимулирования, 

аэропорт должен выбрать систему стиму-
лирования и размер вознаграждения об-
служивающей компании. Задачей синтеза 
оптимальной функции стимулирования 
является задача поиска допустимой си-
стемы стимулирования, имеющей макси-
мальную эффективность. Система стиму-
лирования «аэропорт – обслуживающая 
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компания» согласована, если обслужива-
ющая компания оказывает услуги с опти-
мальным уровнем качества optσσ = : 

 

( ) ( )optopt хРxВ σσ ,, = . 
 
Аэропорт – центр, представляя ин-

тересы авиаперевозчика перед обслужи-
вающей компанией – активным элемен-
том, с помощью функции стимулирования 
(штрафной функции )(σr ) обеспечивает 
совпадение плана центра с действиями 
активного элемента. Примем, что при об-
служивании с уровнем качества вне допу-
стимого диапазона обслуживающая ком-
пания компенсирует авиаперевозчику 
нанесённый ущерб: 

( ) ];[,)( maxmin σσσσξσ ∉∀=r . 
Условие согласованности системы 

«аэропорт – обслуживающая компания» 
запишем в виде 

 
).,(),( maxmin σσσσσσ −=∆∆≤−=∆∆ optopt хФхf

 (1) 
 
Экономическое взаимодействие со-

гласовано, если затраты обслуживающей 
компании на предоставление услуг с оп-
тимальным уровнем качества меньше по-
лучаемого авиаперевозчиком экономиче-
ского эффекта.  

Для нахождения оптимального 
уровня качества составим интегральную 
целевую функцию, показывающую сум-
марный доход от хозяйственной деятель-
ности всех участников процесса наземно-
го обслуживания авиаперевозок. Так как 
целевая функция авиаперевозчика стре-
мится к минимальному значению, то в 
суммарной целевой функции формирую-
щие её слагаемые записываются со знаком 
минус:  

 
( ) ( )( ) [ ] .max),()(),()()(

maxmin ;
.  →−−+−⋅=∑ ∈ σσσσξσσσσ хЗrхЗxTxF он

                         
(2) 

 
В рассматриваемой системе согласо-

вание выполняется по уровню качества 
обслуживания, с этим показателем связа-
ны затраты обслуживающей компании на 
качество )(. σquality

онЗ  и потери авиапере-
возчика ( )σξ .  

Определив функцию потерь авиапе-
ревозчика от уровня качества в линейном 
виде и выполнив необходимые преобразо-
вания (2), определим оптимальное значе-
ние уровня качества: 

Т
П

критичopt ⋅−= ασσ , 

где критичσ  – граничное значение показа-
теля качества обслуживания, мин; α  – ко-
эффициент эффективности затрат на 
обеспечение требуемого уровня качества 
обслуживания; П  – прибыль авиапере-
возчика, получаемая за выполненный 
рейс, руб.; Т  – рейсовое время, мин. 

В качестве примера представлены 
результаты расчёта согласованного уров-
ня качества для операции «заправка ВС 

топливом», выполняемой при обслужива-
нии рейса Самара – Когалым (выполняет-
ся на ВС Boieng–737). Для этого исполь-
зовалась накопленная статистика за пери-
од с 1 июля 2005 по 30 ноября 2008 [10, 
11] по срокам окончания технологических 
операций. В [12] представлены расчёты 
диапазона допустимых значений на время 
окончания обслуживания при заправке ВС 
топливом: 0min =σ , 7203,0max =σ  мин, 

6667,1=критичσ  мин. Были сделаны расчё-
ты параметров: 0016,0=α , П=389,024 
тыс. руб., Т=7,9 ч. В условиях согласо-
ванности системы «аэропорт – обслужи-
вающая компания» оптимальный уровень 
качества будет равен  

 

3535,0
609,7

024,3890016,0667,1 =
⋅

⋅−=optσ  мин.  

 
Это означает, что в результате со-

гласованности системы «аэропорт – об-
служивающая компания» длительность 
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операции «заправка ВС топливом» соста-
вит 

.946,21

3535,038857,203)( 2

мин
tМt optopt

=

=⋅+=⋅+= σ
 

 

Для определения экономического 
эффекта от согласованности взаимодей-
ствия аэропорта и обслуживающей ком-
пании требуется рассчитать значения це-
левых функций авиаперевозчика и аэро-
порта. Значения целевых функций записа-
ны в табл.1. 

 
Таблица 1. Рассчитанные значения целевых функций авиаперевозчика и обслуживающей компании  

σ , мин 0min =σ мин 3535,0=optσ мин 7203,0max =σ мин 

),( σxФ , тыс. руб. – 471,981 471,838 

),( σ∆∆ xФ , тыс. руб – 471,981 – 471,838=0,143 

),( σxf , тыс. руб. 
262,163 262,039 – 

),( σ∆∆ xf , тыс. руб 262,163 – 262,039=0,124 – 

 
Таким образом, условие согласован-

ности (1) выполняется: 143 руб.>124 руб. 
Для определения годового экономи-

ческого эффекта от согласования уровня 
качества услуги по заправке ВС топливом 
рассмотрим взаимодействие на примере 
топливозаправочной компании и аэропор-
та, представляющего интересы авиаком-
пании с долей рынка в 25%.  

Так, например, в 2011 году в аэро-
порту Курумоч было обслужено 10087 
самолёто-вылетов, количество рейсов 
авиакомпании было 2521. Рассчитанные 
годовые затраты топливозаправочной 
компании на обеспечение требуемого 
уровня качества в интересах авиакомпа-
нии с 25%–ой долей рейсов составят 

=⋅ 2521124 312 614 рублей. Годовой эко-
номический эффект для авиаперевозчика 
в результате согласованности системы 
«аэропорт – топливозаправочная компа-
ния» составит =⋅ 2521143 360 503 рублей.  

При наземной подготовке первона-
чального рейса, выполняемого самолётом 
первого класса, выполняется в среднем 32 
технологические операции. Если предпо-
ложить, что экономический эффект для 
всех 32 операций не ниже рассчитанного 
значения, то экономический эффект от 
согласования уровня качества по каждой 
операции для перевозчика составит 4576 
рублей в расчёте на один рейс. Годовой 
экономический эффект для авиакомпании 
от согласованного взаимодействия по 

всем операциям наземной подготовки 
2521 рейсов составит 11 536 096 рублей. 
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Определён диапазон допустимых значений на длительность операции по заправке самолёта топ-
ливом с учётом обеспечения регулярности вылета воздушного судна из аэропорта. Полученный диапазон 
является областью компромиссных решений между авиаперевозчиком и топливозаправочной компанией.  

 
Заправка топливом, уровень качества, среднее квадратическое отклонение, технологические опе-

рации, статистические данные. 
 
В связи с демонополизацией аэро-

портовых услуг наземное обслуживание 
воздушных перевозок осуществляется 
различными хозяйствующими структура-
ми, для которых выполнение отдельных 
операций является бизнесом. Главный 
оператор аэропорта (далее – аэропорт) 
осуществляет общий контроль процесса 
наземной подготовки в интересах обеспе-
чения конкурентоспособности аэропорто-
вого обслуживания, определяя при этом 
порядок и правила участия сторонних об-
служивающих компаний в производ-
ственных процессах. Важнейшим услови-
ем конкурентоспособности является обес-
печение регулярности самолёто-вылетов.  

Регулярность полётов воздушных 
судов (ВС) по расписанию зависит от пра-
вильной организации работы всех струк-
тур и подразделений, выполняющих ком-
плекс технологических операций по 
наземному обслуживанию. Показателями 
регулярности полётов является регуляр-
ность отправлений ВС из аэропортов и 
регулярность выполнения рейсов по воз-
душным линиям. Отправление считается 
регулярным, если ВС начинает движение 
от перрона после запуска двигателей в 
установленное расписанием движения 
время или с отклонением от времени от-
правления, установленного расписанием, 
при котором время взлёта по расписанию 
было выдержано или задержка относи-
тельно этого времени не превысила 5 мин 

(за время взлёта по расписанию принима-
ется время отправления, установленное 
расписанием, плюс время на руление) [1]. 

Проблема с наземным обслуживани-
ем является второй после технических не-
исправностей причиной нарушения регу-
лярности вылета. Нарушение регулярно-
сти отправлений ВС для авиаперевозчика 
оборачивается убытками из–за штрафных 
санкций за нарушение слотов в аэропорту 
назначения, из–за выплат компенсаций 
пассажирам, а также потери доверия ре-
альных и потенциальных пассажиров. 

Нарушение регулярности отправле-
ний ВС для аэропорта потребует дополни-
тельных материальных затрат для обслу-
живания перевозок вне установленного 
графика. Ввиду краткосрочности периода 
наземного обслуживания ВС длитель-
ность выполнения операций и своевре-
менность окончания работ имеют суще-
ственное значение, так как влияют на ре-
гулярность отправления. Для управления 
технологическим процессом требуется 
определить нормы качества услуг, предо-
ставляемых независимыми обслуживаю-
щими компаниями – участницами процес-
са наземной подготовки ВС. 

ИАТА разработаны рекомендации 
АНМ 803 «Меморандум о взаимопонима-
нии по стандартам оказываемых услуг». 
На большинство операций указанным до-
кументом заданы показатели качества об-
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служивания, которые характеризуются 
временными параметрами [2].  

В работе предложен способ расчёта 
качества выполнения операций по назем-
ному обслуживанию воздушных перево-
зок. Получим диапазон допустимых зна-
чений на отклонение длительности опера-
ции, удовлетворяющих обязательному 
условию – выпуск ВС по расписанию.  

Рассмотрим технологический гра-
фик обслуживания ВС и выполним расчёт 
технологического процесса на точность. 
За показатель точности примем среднее 
квадратическое отклонение случайной 
величины – длительности выполнения 
операции. Строго заданная последова-
тельность выполнения операций по 
наземному обслуживанию представляет 
собой временную цепь. Время окончания 
обслуживания является случайной вели-
чиной с допустимым отклонением в 5 ми-
нут и нормальным распределением. Тре-
буется определить допустимое отклоне-
ние на каждую случайную величину, вхо-
дящую в систему. 

Общая длительность временной це-
пи представляет собой систему случайных 
зависимых величин. Дисперсия системы 
случайных зависимых величин определя-
ется по формуле [3] 

 

( )∑∑
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⋅+=
ji

ij

n

i
i ktDТD 2)()(

1
,          (1) 

где )( itD  – дисперсия случайной величи-
ны it ; ijk  – корреляционный момент слу-
чайных величин i, j. 

Условимся, что на каждую опера-
цию временной цепи установлена одина-
ковая точность исполнения, то есть все 
операции временной цепи равнозначны по 
важности. Заменим в (1) дисперсию на 
среднее квадратическое отклонение и вы-
разим σ : 
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где Тσ  - среднее квадратическое отклоне-
ние на суммарную длительность времен-
ной цепи. 

Примем, что для верхней границы 
качества обслуживания среднее квадрати-
ческое отклонение на длительность об-
служивания отсутствует: minσ = 0. Общая 
длительность Т соответствует математи-
ческому ожиданию суммы случайных ве-
личин – длительностей выполнения опе-
раций, составляющих временную цепь: 
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Нижняя граница качества обслужи-

вания определяется из условия, что окон-
чание обслуживания может быть задер-
жано на 5 мин, общая длительность вре-

менной цепи равна Т
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Среднее квадратическое отклонение на 
длительность обслуживания отлично от 
нуля и равно  
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Определим ещё одно значение сред-

него квадратического отклонения на дли-
тельность обслуживания: критичσ  – макси-
мально допустимое отклонение длитель-
ности i-й операции при условии, что все 
остальные операции из временной цепи 
выполняются с нулевым отклонением: 

 

667,1
3
5

≈=критичσ . 

 
При задержке окончания i-й опера-

ции на 5 мин ещё возможна отправка ВС с 
обеспечением регулярности вылетов, но 
для этого потребуется привлечение до-
полнительных ресурсов подразделений, 
ответственных за выполнение других опе-
раций, составляющих временную цепь.  
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Общий цикл наземной подготовки 
рейса представляет собой перечень опера-
ций, выполняемых параллельно-
последовательно, при этом часть опера-
ций является обязательной, а другая вы-
полняются по требованию. Начало неко-
торых операций связано с окончанием 
выполнения ряда других операций. По-
этому при включении операций во вре-
менную цепь требуется детальный анализ 
технологического графика подготовки 
рейса.  

Полученный в результате расчётов 
диапазон допустимых значений является 
областью компромисса для поиска опти-
мального значения среднего квадратиче-
ского отклонения на длительность опера-
ции. 

Определение диапазона значений 
среднего квадратического отклонения 
длительности операции «заправка ВС 
топливом». Для определения допустимой 
величины отклонения длительности опе-
рации «заправка ВС топливом» при ми-
нимальном и максимальном уровнях ка-
чества выполнения операции определим 
перечень и общую длительность выпол-
нения комплекса операций, которые по 
технологическому графику обслуживания 
ВС заданы строго последовательно. Вре-
менная цепь состоит из следующих 
хэндлинговых операций: «подготовка к 
заправке», «заправка ВС топливом», «по-
садка пассажиров в ВС», «подъезд тягача, 
подцепка водила», «буксировка и запуск». 

Количественные значения мини-
мального и максимального уровней каче-
ства выполнения заправки ВС топливом 

прямого рейса Самара – Когалым, выпол-
няемого на ВС Boieng–737, рассчитаны с 
использованием статистических данных. 
За период с 1 июля 2005 по 30 ноября 
2008 гг. системой ИС Аэропорт зафикси-
ровано 55 технологических циклов пред-
полётной подготовки ВС, в расчётах ис-
пользованы данные по 35 комплексам 
технологических операций [4]. 

Рассчитаем по формулам [3] несме-
щённую оценку математического ожида-
ния 
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и среднее квадратическое отклонение 

DD
~

~ =σ . 
 
В табл. 1 приведены результаты рас-

чётов оценок для числовых характеристик 
на операции временной цепи. 

Так как временную цепь составля-
ют зависимые случайные величины, необ-
ходимо рассчитать корреляционные мо-
менты [3]: 
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В табл. 2 приведены результаты 
расчётов коэффициентов корреляции. 

 
Таблица 1. Результаты расчётов статистических оценок для числовых характеристик  
на операции – составляющие временной цепи 

Операция Несмещённая оценка 
математического  
ожидания т~ , мин 

Дисперсия D~ , мин2  D~σ , мин 

Подготовка к заправке 19,857 3,656 1,912 
Заправка керосином 20,886 14,222 3,771 
Посадка пассажиров 12,114 10,104 3,179 
Подцепка водила, подъезд 
тягача 

10,171 22,323 4,725 

Буксировка и запуск 9,714 1,857 1,363 
Сумма 72,748 39,432 6,280 
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Таблица 2. Статистические корреляционные моменты между операциями временной цепи 

Операция Подготовка  
к заправке 

Заправка  
керосином 

Посадка  
пассажиров 

Подцепка  
водила,  
подъезд тягача 

Буксировка  
и запуск 

Подготовка  
к заправке 

1 –1,046 –1,748 2,525 –0,042 

Заправка 
керосином 

–1,046 1 –0,692 3,980 1,437 

Посадка  
пассажиров 

–1,748 –0,692 1 –2,961 0,298 

Подцепка 
водила, 
подъезд  
тягача 

2,525 3,980 –2,961 1 –0,156 

Буксировка  
и запуск 

–0,042 1,437 0,298 –0,156 1 

 
В результате расчётов получено зна-

чение максимального отклонения на дли-
тельность операции по заправке ВС топ-
ливом, при котором обеспечивается регу-
лярность вылетов из аэропорта 

72,0max =σ
 
мин. 

Таким образом, получен диапазон 
допустимых значений на среднее квадра-
тическое отклонение длительности опера-
ции «заправка ВС топливом»: 

[ ]720,0;0∈σ , представляющий собой об-
ласть компромиссных решений при эко-
номическом взаимодействии авиаперевоз-
чика и топливозаправочной компании.  

Для максимального уровня качества 
среднее квадратическое отклонение на 
длительность операции «заправка ВС 
топливом» равно нулю, длительность 
операции равна 

.886,20)( 2min минtМt ==  
Длительность операции по заправке 

ВС топливом с наименьшим уровнем ка-
чества будет превышена на 2 мин 10 с и 
составит  

.046,23
720,03886,203)( max2max

мин
tМt

=
=⋅+=⋅+= σ

 

В договоре о наземном обслужива-
нии параметр качества обслуживания при 
выполнении операции «заправка ВС топ-
ливом» может быть зафиксирован так: 
«Длительность операции «заправка ВС 
топливом» не дольше 23 мин». 

Рассчитаем длительность операции 
«заправка ВС топливом» при условии, что 
отклонение по срокам на все операции 
временной цепи отсутствует и весь «за-
пас» по времени приходится на заправоч-
ную операцию: 

.887,25667,13886,20

3)( 2

мин
tМt критичкритич

=⋅+=

=⋅+= σ
 

Если длительность других операций 
временной цепи соответствует рассчитан-
ным значениям математического ожида-
ния, то наибольшая длительность запра-
вочной операции, при которой сохраняет-
ся регулярность вылета ВС, составит 26 
мин. 
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