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ОБШИВОК С ЗАПОЛНИТЕЛЕМ 
 

Проведен анализ несущей способности трехслойных конструкций летательных аппаратов, подвер-
женных воздействию внутреннего давления, с сотовым заполнителем из алюминиевой фольги и поли-
мерной бумаги, присоединенным к несущим обшивкам с помощью клеевой пленки или адресного нанесе-
ния клея на торцы сотов в широком диапазоне его физико-механических характеристик. Полученные 
результаты свидетельствуют о существенной зависимости уровня несущей способности клеевой 
галтели от глубины проникновения торцов сотов в клей. Показана возможность экономии энергети-
ческих ресурсов, расходуемых в процессе сборки-склейки конструкций исследуемого вида. 
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Состояние проблемы 
 
Трехслойные сотовые конструкции широко 

применяются в агрегатах авиакосмической техники 
вследствие высокого весового совершенства и дру-
гих преимуществ по сравнению с другими конст-
руктивно-технологическими решениями [1 – 4]. 

Однако их несущая способность при трансвер-
сальном отрыве обшивок от сотового заполнителя 
(СЗ) существенно зависит от технологии их склеи-
вания. 

Существует два различных способа нанесения 
клеевого слоя на обшивки. Чаще всего клей нано-
сится напылением из раствора или расплава на тор-
цы СЗ, а также используются готовые клеевые плен-
ки [1, 5. В зависимости от технологии нанесения 
клеевая пленка или слой имеют различную толщи-
ну, что позволяет получить трехслойные конструк-
ции с различной поверхностной массой. 

Вторым весьма перспективным способом явля-
ется нанесение клея на торцы сотов [6 – 8]. 

Снижение поверхностной массы является од-
ним из важнейших средств повышения совершенст-
ва трехслойных конструкций, в особенности косми-
ческого назначения: панелей солнечных батарей [9 
и других агрегатов. Однако уменьшение наноса клея 
приводит и к снижению несущей способности изде-
лия. Поэтому необходимы надежные расчетные ме-
тоды и методики определения несущей способности 
трехслойных конструкций при условиях отрыва об-
шивок, предшествующие испытаниям образцов, 
аналогичные существующим для случая нанесения 

клея на торцы сотов [6, 7. В связи с этим представ-
ляется актуальной задача определения несущей спо-
собности клеевого соединения СЗ с обшивками в 
трехслойных конструкциях. В процессе производст-
ва соединений СЗ с обшивками жидкими или пле-
ночным клеем толщиной кл в зависимости от дав-
ления формования панели имеет место различная 
относительная глубина проникновения торцов гра-

ней СЗ в клеевую пленку кл
     (0 1)    

(рис. 1, а). 
В работе [6, а затем в обобщающей ее работе 

[7 были представлены методики анализа несущей 
способности клеевых соединений с нанесенным на 
торцы СЗ клеем. Однако предложенные в [6 и [7 
аналитические методики построены на реализации 
приближенных математических моделей, основан-
ных на определении максимальных эквивалентных 

напряжений max
v  по Мизесу при использовании их 

средних составляющих, действующих на нормаль-
ной площадке клеевой галтели единичной ширины. 

Анализ результатов наших исследований 
[10, 11 показал, что использование средних напря-
жений при определении несущей способности по 
аналитическим математическим моделям в анало-
гичных соединениях с непрерывным клеевым слоем 
(или пленкой) приводит к существенным погрешно-
стям в сторону их занижения по сравнению с рас-
считанными в пакете методом конечных элементов 
(МКЭ). Кроме этого использование МКЭ позволило 
выявить влияние и глубины проникновения торцов 
граней СЗ в клеевой слой на несущую способность 

 В.Е. Гайдачук, О.А. Карпикова, В.В. Кириченко, А.В. Кондратьев 
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соединения и тем самым исследовать возможность 
определенной экономии энергетических ресурсов, 
расходуемых в процессе сборки-склейки конструк-
ций рассматриваемого типа [9, 10.  

В связи с изложенным выше в данной статье 
будет приведен поверочный расчет клеевого соеди-
нения СЗ с несущими обшивками при адресном на-
несении клея на торцы сотов в пакете МКЭ 
(рис. 1, б).  

 
а 

 
б 

 

Рис. 1. Соединение СЗ с обшивками трехслойной 
конструкции с помощью клеевой пленки (а)  
и клея, нанесенного на торцы сотов (б): 
1 – обшивка, 2 – клеевая пленка (слой);  

3 – грани сотов 
 

Результаты исследований 
 

Рассмотрим первый способ нанесения клеевого 
слоя (рис. 1, а). 

Как и в работах [10, 11, в основу расчета по-
ложен типовой элемент сотового блока (рис. 2) 

Площадь типового элемента сотового блока 

сбF  равна 

 2
сбF 4a k k cosβ 1 sinβ  .  (1) 

На торцы фольги действует сила внутреннего 
давления внp (или отсоса), равная 

сб сб внP F p .  (2) 

Под действием силы сбP  в гранях СЗ возника-

ют напряжения 

 

Рис.  2. Типовой элемент сотового блока  
с ячейкой неправильной шестигранной формы 

 
 
 

сб
CЗ

c клш

P

l
 


,      (3) 

где клшl  – периметр клеевого шва в пределах со-

тоблока 

 клшl 4a k 1  .       (4) 

С учетом (1), (2) и (4) СЗ  будет равно 

 
 

вн
СЗ

c

p ak k cos 1 sin

k 1

 
 

 
.    (5) 

Из формулы (5) видно, что СЗσ  тем больше, 

чем больше сторона ячейки СЗ при неизменных ос-
тальных параметрах. Для постоянного значения па-

раметра СЗ c

внp a

 
 при любом значении угла раскры-

тия ячейки β  наблюдается рост этого параметра при 

k >1 (вытянутая ячейка) и его снижение при k <1 
(сплюснутая ячейка). 

Из формулы (5) также следует, что предельное 
значение внутреннего давления получается при дос-
тижении предела прочности материала СЗ при рас-
тяжении 

 
 
СЗ c

вн
пред

k 1
p

ak k cos 1 sin

  


  
  (6) 

или при исчерпании несущей способности клея. 
Исследования проводились для СЗ из алюми-

ниевой фольги и полимерной бумаги NOMEX. 
Деформированное состояние области соедине-

ния граней алюминиевой фольги с клеевой пленкой 
представляет собой сложную картину распределе-
ния деформаций, выявляемых с помощью конечно-
элементной модели в пакете МКЭ (рис. 3). 

В связи с этим анализ напряженно-
деформированного состояния (НДС) по средним на-
пряжениям растяжения yср  и сдвига xyср  не мо-

жет привести к удовлетворительным по точности 
результатам. 

а 
кл 

с  

kа

1 2 3 



с 
b0 

 b
c 

1 2 3 





с 
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а б 

  
в г 

Рис. 3. Деформирование конечноэлементной модели фрагмента типового элемента сотового блока  
при нагружении внутренним давлением и параметрах: фδ =0,03 мм; клη =0,12 мм; обшδ =0,5 мм; b =2 мм;  

h =1 мм; фЕ =70 ГПа; ηЕ =7ГПа; фσ =1 МПа;  

а  – η =0,1;  б  – η =0,3;  в  – η =0,7;  г  – η =0,9 

Поэтому в дальнейшем было проведено иссле-
дование НДС клеевого соединения с целью выявле-
ния уровня максимальных эквивалентных напряже-
ний по условию Мизеса 

     

max
v

2 2 2 2
x y y z z x xy

1
6 .

2

 

          
(7) 

Исследование проводилось в пакете МКЭ для 
плоской деформации при напряжениях в фольге  

ф =1 МПа для алюминиевой фольги толщиной  

ф =30 мкм с модулем упругости E =70 ГПа при ко-

эффициентах Пуассона фольги и клея ф ημ μ =0,3 

для клеев с модулями упругости η1E =3,5 ГПа,  

η2E =7 ГПа и η3E =15,6 ГПа и толщинах клеевого 

слоя η =0,05, 0,12, 0,2 мм. 

Распределение  max
v f     при напряжениях 

в фольге фσ =1 МПа соответственно для η1E , η2E и 

η3E  приведены в табл. 1 и показаны на рис. 4, где 

сплошной линией показана аппроксимация точек 

η =0,1; 0,3; 0,5; 0,7 и 0,9 полиномом третьей степе-

ни. 
Таблица 1  

Распределение максимальных эквивалентных  

напряжений max
vσ  при различных значениях  

относительной глубины проникновения торцов  
граней фольги в клеевой слой для разных модулей 

упругости и толщин клея 
 

 η

η ,  

мм 

0,1 0,3 0,5 0,7 0,9 ηE , 

ГПа 

0,05 0,477 0,420 0,394 0,373 0,386 

0,12 0,415 0,327 0,286 0,264 0,265 

0,2 0,346 0,264 0,220 0,196 0,191 

7 

0,05 0,463 0,444 0,407 0,381 0,362 

0,12 0,412 0,331 0,278 0,242 0,229 

0,2 0,352 0,253 0,212 0,204 0,200 

15,6 

0,12 0,739 0,335 0,291 0,273 0,279 3,5 
 

При низком модуле упругости наносимого 
(жидкого) клея типа ВК-32-200 и ВК-3, равном 
7 ГПа и малом пределе прочности на разрыв  
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в =15 МПа аналитическая аппроксимация макси-

мальных эквивалентных напряжений max
v  соответ-

ствующих ф =1 МПа, для СЗ из алюминиевой 

фольги выражается формулами 
 

max 3 2
v 0,05 0,344 0,364 0,025 0,453  
        ; 

max 3 2
v 0,12 0,250 0,727 0,687 0,476  
         ;(8) 

max 3 2
v 0,2 0,260 0,707 0,664 0,405  
         . 

 
а 

 
б 

 
в 

Рис. 4. Зависимость  max
v f    : 

1 – η =0,05 мм; 2 – η =0,12 мм; 3 – η =0,2 мм  

для клеевых соединений СЗ из алюминиевой  
фольги с различными модулями упругости:  

а – ηE =3,5 ГПа; б – ηE =7 ГПа; в – ηE =15,6 ГПа 
 

При высоком модуле упругости жесткого пле-
ночного клея тина ВК-36, равном 15,6 ГПа и преде-
ле прочности на разрыв вησ =50 МПа для этой же 

фольги аппроксимации max
vσ  выражаются форму-

лами 
max 3 2
v 0,05 0, 260 0,371 0,008 0, 466  
        ; 

max 3 2
v 0,12 0,252 0,351 0,533 0, 462  
         ; (9) 

max 3 2
v 0,2 0,563 1, 242 0,920 0, 432  
         . 

Анализ графиков зависимостей (8) и (9) (рис. 4) 
позволяет сделать следующие выводы. 

1. Как для низкомодульных (рис. 4, а, б), так и 
для высокомодульных клеев максимальные эквива-
лентные напряжения имеют нелинейно убывающий 
характер по мере увеличения относительной глуби-

ны проникновения торцов сотов η  в клеевой 

слой. 
2. Относительное убывание составляет на уча-

стке 0,1 η  0,7 от Δ =18…22 % для самого тонко-

го клеевого слоя до Δ =42…43 % для предельно 

толстого, где 0,1 0,7

0,1

 



 
  


100 % и практически 

слабо зависти от модуля упругости клея. 
3. Из п. 2 следует, что обеспечение заглубления 

торцов сотов в клеевую пленку соответствующими 
технологическими параметрами (температурой и 
(или) давлением в процессе склеивания СЗ с обшив-
ками панели) позволяет повысить прочность на рав-
номерный отрыв несущих слоев панели от сотов в 
среднем на 20 % для самых тонких клеевых пленок 
и на 42 % – для самых толстых клеевых пленок. 

4. При назначении режима склеивания панели 
рационально выбирать уровень температуры и (или) 
давления, которые обеспечивают несущую способ-
ность изделия при глубине проникновения торцов 

сотов в клей не более чем (0,5…0,6) η , что соответ-

ственно понижает энергозатраты технологического 
процесса. 

5. Графики рис. 4 и табл. 1 позволяют прогно-
зировать характер исчерпания несущей способности 
соединения СЗ с обшивками (по клею или по сотам) 
в зависимости от предела прочности клея в . 

Последний пункт нуждается в пояснении. Рас-
смотрим случай, когда напряжения в фольге дости-
гают предела ее прочности при растяжении, что со-

                                                 
 Исключение составляют кривые для низкомодульных 
клеев, соответствующие толщинам клеевого слоя η =0,12 мм 

при ηE =3,5 ГПа и η =0,05 мм при ηE =7 ГПа, которые 

имеют тенденцию к слабому возрастанию при η =0,7. 

Объяснение этому факту требует дополнительного анализа. 
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ответствует внутреннему давлению в сотоблоке, оп-
ределяемому формулой (6). 

В силу решения задачи МКЭ в линейной по-
становке значения максимальных эквивалентных 
напряжений из таблицы или в формулах (8) и (9), 
которые получены при напряжениях в фольге  

фσ =1 МПа, необходимо умножить на величину, оп-

ределяемую формулой (5).  
Для обеспечения несущей способности клеево-

го соединения полученные значения max
v  должны 

быть меньше или равны пределу прочности клея 
при растяжении вησ . 

В качестве примера рассмотрим СЗ из алюми-
ниевой фольги А5Т с характеристиками  

вфσ =120 МПа, фЕ =70 ГПа, фδ =0,03 мм, размером 

ячейки а =6 мм, углом раскрытия β =60 и k =1, 

приклеиваемой клеем ВК-36 с пределом прочности 
на растяжение вησ =50 МПа, модулем упругости 

ηE =7 ГПа с различными толщинами клеевой плен-

ки 0,05; 0,12 и 0,2 мм. 

В соответствии с табл. 1 получим для η=0,5: 

– при η =0,05 мм  

max max
v v вф в0,394 120 47, 2 50 МПа;         

 
– при η =0,12 мм  

max
v в0,286 120 34,3 ;       

– при η =0,2 мм  
max
v в0,22 120 26,4 .       

Таким образом, при толщинах клея  
0,12 η  0,2 мм разрушение клеевого соединения 

произойдет в результате разрыва фольги при внут-
реннем давлении или отсосе, равном в соответствии 
с (6) внp = 0,92 МПа. При η =0,05 мм возможно од-

новременное или смешанное разрушение панели, 

так как max
vσ  47,2 МПа в пределах разброса 

свойств близко к вфσ  50 МПа. 

Таким образом приведенная выше методика 
позволяет с достаточной для практики точностью 
прогнозировать характер разрушения трехслойных 
конструкций с СЗ из алюминиевой фольги в зависи-
мости от параметров ячейки, клеевого слоя и ФМХ 
клея для заданной температуры и давления склеива-
ния, определяющих ту или иную относительную 
глубину проникновения торцов СЗ в клеевой слой. 

Для анализа несущей способности клеевого со-
единения СЗ из полимерной бумаги NOMEX при 
трансверсальном растяжении с помощью численно-
го эксперимента в пакете МКЭ были использованы 
характеристики бумаги NOMEX, приведенные в 
паспорте фирмы-производителя Du Pont (табл. 2). 

Как и ранее, исследование напряженно-дефор-
мированного состояния клеевого соединения прово-
дилось путем вычисления максимального уровня 
эквивалентных напряжений по условию Мизеса для 
плоской деформации при напряжениях в фольге 

фσ =1 МПа по формуле (7). 

Исследования проводились в пакете МКЭ для 
бумаги NOMEX толщиной c =0,056 мм с модулем 

упругости nomexE = 0,84 ГПа при коэффициентах 

Пуассона бумаги и клея ф ημ μ =0,3 для двух клеев 

с модулями упругости η1E =15,6 ГПа, η2E =7 ГПа и 

толщинах клеевого слоя 1η =0,05 мм, 2η =0,12 мм и 

3η =0,2 мм. 

Распределение  max
v f     при напряжениях 

в фольге фσ =1МПа для η1E  и η2E  приведены в 

табл. 2 и показаны на рис. 5, где сплошная линия 

соответствует аппроксимация точек η =0,1; 0,3; 0,5; 

0,7 и 0,9 полиномом третьей степени. 

Таблица 2  
Характеристики полимерной бумаги NOMEX BRANDT 412/0,05 мм 

 

Свойства max min средние 
Метод  

испытаний 
АSTM 

Толщина бумаги, мм 0,065 0,047 0,056 D 374 
Базовый вес, г/м2 44,1 35,9 40 D 646 
Плотность, г/см3 0,9 0,5 0,7 D 646 

Погонная прочность при разрыве, Н/см 
- вдоль волокон 
- поперек волокон 

 
54,8 
26,3 

 
36,2 
12,3 

 
45,5 
19,3 

D 828 

Удлинение при разрыве, % 
- вдоль волокон 
- поперек волокон 

 
13,3 
9,9 

 
6,1 
3,5 

 
9,7 
6,7 

D 828 
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Таблица 3  
Распределение максимальных эквивалентных  

напряжений max
vσ  (МПа) при различных значениях 

относительной глубины проникновения торцов  
граней полимерной бумаги в клеевой слой  

для разных модулей упругости 
 

η  

η , 

мм 

0,1 0,3 0,5 0,7 0,9 ηE , 

ГПа 

0,05 1,320 1,328 1,285 1,252 1,452 
0,12 0,688 0,839 0,941 0,975 1,000 
0,2 0,650 0,920 0,941 0,946 0,955 

7 

0,05 2,080 2,180 2,110 1,986 2,330 
0,12 0,738 1,050 1,048 1,043 1,061 
0,2 0,995 1,061 1,044 1,026 1,335 

15,6 

 

 
а 

 
б 

Рис.5. Зависимость  max
v f    :  

1 – η =0,05 мм; 2 – η =0,12 мм; 3 –η =0,2 мм для клеевых 

соединений СЗ из полимерной бумаги  NOMEX  
с различными модулями упругости:  
а – ηE =7 ГПа; б – ηE =15,6 ГПа 

Анализ графиков рис. 5 позволяет сделать сле-
дующие выводы. 

1. В отличие от клеевых соединений СЗ из 
алюминиевых сплавов в случае сотов из полимер-
ной бумаги NOMEX, как для низкомодульных, так и 
для высокомодульных клеев, максимальные эквива-
лентные напряжения имеют возрастающий характер 

до относительной глубины проникновения торцов 

сотов в клеевой слой η =0,3…0,5 с последующим 

слабым или достаточно высоким градиентом воз-

растания от η =0,7 до η =0,9. Исключение состав-

ляет график изменения  max
v f     для толщины 

клея η =0,12 мм с низким модулем упругости. 

2. Отмеченный в п. 1 типовой характер измене-

ния  max
v f     свидетельствует о рационально-

сти формирования панелей с малой относительной 
глубиной проникновения торцов граней сотов в 
клеевой слой или во всяком случае выдерживания 

этого параметра на уровне не выше η =0,7 за ис-

ключением соединения с η =0,12 мм и ηE =7 ГПа. 

3. Представляются весьма нерациональными по 
несущей способности соединения с предельно тон-
ким клеевым слоем η =0,05 мм как на низкомодуль-

ном ( ηE =7 ГПа), так и на высокомодульном клее  

( ηE =15,6 ГПа), для которых графики  max
v f     

во всем диапазоне 0,1 η  0,9 лежат в области  

1,3 max
v   2,3. 

4.Так как графики  max
v f     практически 

для всего диапазона клеев и толщин клеевого слоя, 

за исключением узкого диапазона 0,1 η  0,3 с 

ηE =7 ГПа и 0,1 η  0,2 с ηE =15,6 ГПа, лежат в 

области max
vσ >1, то разрушение соединения всегда 

будет иметь место по клеевому слою вследствие то-

го, что max max
v v вnomexσ σ σ   181 МПа, то есть 

существенно выше как предела прочности на отрыв 
слабого клея ( вησ =15 МПа), так и сильного  

( вησ =50 МПа). 

Таким образом, клеевые соединения трехслой-
ных панелей с СЗ из полимерной бумаги NOMEX с 
приведенными выше ее характеристиками всегда 
будут разрушаться в случае равномерного отрыва 
обшивок при внутреннем давлении внp  СЗ с пра-

вильной шестигранной ячейкой ( k =1, β =60, a = 

= 6 мм, nomex = 0,056 мм), равном внp = 0,485 МПа 

при вησ = 15 МПа и внp = 0,72 МПа при вησ = 50 МПа. 

5. При значениях k  1, как отмечалось выше, 

параметр nomex c

внp а

 
 будет увеличиваться, т.е. при 

c внp а const   будет расти максимальное эквива-

лентное напряжение, соответствующее условию 



Технология производства летательных аппаратов 11

Мизеса, что усиливает реализацию разрушения со-
единения панели по клею. 

При значениях k < 1 при  прежних условиях 
возможность реализации характера разрушения со-
единения панели по клею несколько снижается, а 
при малых значениях угла раскрытия ячейки СЗ и 
малых k , по-видимому, возможно достижение од-
новременного разрушения соединения по полимер-
ной бумаге и клею. 

6. Полимерная бумага NOMEX является орто-
тропным материалом (см. табл. 2). Проведенный 
выше числовой анализ выполнен для случая форми-
рования граней ячеек СЗ из бумаги NOMEX вдоль 
волокон, прочность которой на разрыв при пересче-
те с погонной, равной 45,5 Н/см на предел прочно-
сти составляет вnomexσ =81 МПа, а модуль ее упру-

гости, определенный как  

nomex
nomex

пред
E





=840 МПа. 

Если же формирование граней ячейки СЗ про-
изводится поперек волокон бумаги, то реализуются 
характеристики бумаги вnomex =34 МПа и модуль 

упругости nomexE =507 МПа.  

При этих значениях ФМХ вполне возможно 
разрушение клеевого соединения по СЗ. 

7. Как следует из табл. 2, поставляемая поли-
мерная бумага имеет существенный разброс свойств 
относительно их среднего значения по толщинам 
(32%), вnomexσ (12…40%), предε (74…96%) и 

nomexE (66…129%). 

При столь больших разбросах существует ре-
альная возможность существенных погрешностей 
при определении в пакете МКЭ максимальных эк-
вивалентных напряжений в различных зонах клее-
вого соединения, и, как следствие, в ошибке прогно-
за характера его разрушения в соответствии с п. 4. 

8. Практический интерес представляет также 
решение задачи выбора параметров технологическо-
го режима склеивания трехслойной конструкции, 
при которых с приемлемой точностью обеспечива-
ется оптимальная глубина проникновения торцов 
граней СЗ в клеевой слой заданной толщины, давле-
ния склеивания и температуры, которые позволили 
бы реализовать данный режим с заданной скоро-
стью протекания процесса склейки. 

Решение данной задачи видится в применении 
математической модели и ее реализации, предло-
женной в работе 12. 

Перейдем теперь к случаю нанесения клея на 
торцы граней СЗ. 

Объем клея на единичной ширине торца грани 
соты в момент склеивания СЗ с обшивками, остава-

ясь постоянным, обретет в общем случае форму, по-
казанную на рис. 6. 

 
Рис. 6. Клеевая галтель в соединении СЗ  
и обшивки из различных материалов:  

cb  – клеевой кате на границе грани СЗ;  

0b  – клеевой катет на границе обшивки 
 

В [7 форма стекания капли клея с торца соты 
на поверхность обшивки в момент склеивания со-
единения из различных материалов принята в виде 
четверти эллипса, а соотношение катетов 0b  и cb  

равным 

     
     

к о скл скл 0 склc
,

0 к с нк нк сз нк

Т Т l Тb

b Т Т l Т


 


  
  

  
, (10) 

где    к с нк к о склσ Т , σ Т   – поверхностное натя-

жение клея на границе «клей – сота» при температу-
ре нанесения клея на торцы сотов и на границе 
«клей – обшивка» при температуре склеивания со-
единения;  

   скл нкТ , Т   - вязкость клея при темпера-

туре склеивания соединения и при температуре на-
несения клея на торцы сотов;  

   0 скл сз нкl Т , l Т  - периметры смачивания - 

линии, ограничивающие поверхность раздела фаз 
«клей – обшивка» при склТ  и «клей – сота» при нкТ . 

Так как объем клея с момента его нанесения на 

                                                 
 Установить параметры, входящие в формулу (10), экс-
периментально достаточно сложно. Кроме того, на соот-
ношение клеевых катетов c 0b b  могут влиять и другие 

факторы, не отраженные формулой (10). Поэтому, по-
видимому, более надежным является экспериментальный 
замер под микроскопом непосредственно этих катетов для 
конкретного клея и материалов обшивки и сотов, посту-
лируя, как и при обосновании зависимости (10) в 7, по-
стоянство коэффициента пропорциональности σ,μζ между 

размерами катетов и соответствующими им параметрами 
поверхностного натяжения, вязкости клея и периметра 
смачивания. Этот путь представляется и более продуктив-
ным для установления формы стекания капли, принятой 
здесь в виде четверти эллипса. 
 

b0 

b
c 

  

c 
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торцы сотов до окончательного формообразования 
соединения остается постоянным, то его значение в 
пределах типового сотоблока будет равно 

клсб клгал кшV 2F L ,  (11) 

где   клгалF  - площадь клеевой галтели (рис. 6); 

кшL  - периметр клеевого шва с учетом выде-

ленного типового сотоблока. Коэффициент 2 в фор-
муле (11) отражает факт нанесения клея на две по-
верхности торцов сотов. 

 кшL 2a 2k 1  ;      (12) 

 

 

c c 0 c
клгал 0 c c

c
0 c c

b b
F 2 b b b

2 4 2

2 0,43b b b .
2

            
  

     
 (13) 

Масса клея в пределах сотоблока равна 

   
клсб клсб кл

кл c 0 c c

m V

3, 44а 2k 1 b b 1,16 ,

  

               (14) 

где клρ  - плотность клея. 

Поверхностная масса клея, нанесенного на обе 
стороны СЗ, выражается соотношением 

   
 

клсб
кл

сб

кл c 0 c c

m
m

F

1,72 2k 1 b b 1,16

ak 1 2k cos sin

 

       
  

.      (15) 

Подставляя в (15) соотношение (10) и разрешая 
его относительно катета 0b , получим после преоб-

разований  

 
 

0 c

1

2кл

кл2
, c

c

b 0,58

1,73m ak 2k cos 1 sin
1

2k 11

3, 45 

  

     
       

        

c0,58 . 

                           

(16)

 
Соответственно cb  будет равно 

 
 

c c ,

1

2кл

кл2
, c

c

b 0,58

1,73m ak 2k cos 1 sin
1

2k 11

3, 45

 

 

   

     
       

      

 

c ,0,58 .                           (17) 

После установления размеров катетов клеевой 
галтели прежде, чем переходить к определению в 
ней напряженного состояния и несущей способно-
сти клея, необходимо установить ширину площади 

сечения справа и слева от оси симметрии соедине-
ния QN , переходящую в QM  при устремлении 

торцов граней СЗ к контакту с обшивкой, то есть 
при η 0  (рис. 7), на которой действуют макси-

мальные эквивалентные напряжения, определяемые 
в соответствии с принятой теорией прочности 13. 

Приняв для клея энергетическую теорию проч-
ности, в соответствии с которой максимальные эк-

вивалентные напряжения νσ  равны 2 2
кш кш3    

получим 

max 2 2
ν кш кш вклσ σ 3τ σ   ,    (18) 

где вклσ  - предел прочности клея при растяжении. 

Иными словами необходимо определить угол 
наклона ширины площадки OM  к оси x  γ , при ко-

тором проекции силы сбP

2
 от полной силы сбP , раз-

несенной середины левой и правой стороны галтели, 
дадут составляющие, порождающие напряжения 

 сб сб
кш кш

max кш max кш

P cos P sin
, ,

2c l 2c l

 
     (19) 

где maxc  - ширина площадки клеевой галтели, на 

которой действуют максимальные эквивалентные 
напряжения (18). 

С этой целью сначала необходимо определить 
координаты точки M  в системе xoy  (рис. 7). 

Уравнение эллипса, часть которого является 
образующей галтели клея, имеет вид 

2 2
0 c

0 c

x b y b
1 0

b b

    
     

   
.   (20) 

Уравнение прямой OK , на которой лежит точ-
ка M , замыкающая отрезок OM  ширины площадки 
c , запишем в виде 

y xtg  .  (21) 

Решая совместно уравнения (20) и (21), опре-
делим координату точки их пересечения M  - 

M Mx , y . 

После ряда преобразований получим координа-
ты точки M : 

 

 

0 c
M c 0 0 c2 2 2

c 0

0 c
M c 0 0 c2 2 2

c 0

b b
x b b tg 2b b tg ;

b b tg

b b tg
y b b tg 2b b tg .

b b tg

    
 


    

 

 (22) 

Тогда длина отрезка OM  определится как 

   

2 2 0 c
M M 2 2 2

c 0

2 2
c 0 0 c

b b
OM c x y

b b tg

b b tg 2b b tg 1 tg

    
 

         . (23)

 

или с учетом (10) 
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   0 , 2
, ,2 2

,

b
c tg 2 tg 1 tg

tg

 
   

 


            

. 

(24) 

 
а 

 

 
б 
 

Рис. 7. Геометрические параметры клеевой галтели: 
а – геометрические параметры;  

б – перенос силы сбP  на площадку галтели  

и разложение ее на составляющие 
 
Для нахождения maxc  в общем случае необхо-

димо найти производную от (24) по γ  (или tgγ ) и, 

приравняв ее нулю, определить угол наклона шири-
ны площадки, соответствующей максимальному эк-
вивалентному напряжению (18) по компонентам 
(19). 

Для случая, когда материал сотов и обшивки 
одинаков и условия нанесения клея на торцы сотов 
и склеивания соединения идентичны температуре и 
давлению  

0 c σ,μb b b, ζ 1   , 

тогда 

   20
2

b
c 1 tg 2tg 1 tg

1 tg
         

.      (25) 

На рис. 8 представлены значения νσ  с точно-

стью до константы  

сб

кш

P
A

2l b
 , 

посчитанной по формуле (18) с учетом выражений 
(19) и (24). 

 

 
Рис. 8. Зависимость эквивалентных напряжений 

A   от угла наклона площадки приложенной силы 
γ  клеевой галтели для различных  соотношений 
свойств материалов сотов и обшивки σ,μζ : 

1 – σ,μζ =0,75; 2 – σ,μζ =1; 3 – σ,μζ =1,25 
 

Основным недостатком аналитического расче-
та является не только приближенный характер ис-
пользуемых в нем математических моделей, но и 
невозможность с их помощью оценить несущую 
способность клеевой галтели при различном отно-
сительном уровне проникновения торцов граней СЗ 
в клеевую галтель 0b  (рис. 6), как уже отмеча-

лось выше в начале данной статьи. 
В связи с этим ниже проведен анализ возможно-

сти уточнения несущей способности клеевых галтелей 
при различном относительном уровне проникновения 
в нее торцов граней СЗ с помощью конечноэлемент-
ных математических моделей. Эти модели позволяют 
выявить максимальные эквивалентные напряжения 

max
νσ  по неосредненным их компонентам с помощью 

зависимости (7). Выявляемый с помощью МКЭ весьма 
сложный характер распределения деформаций и на-
пряжений в зоне клеевой галтели (рис. 9) демонстри-
рует высокую степень приближенности определения 

                                                 
 Как видно из рис. 8, νσ  соответствуют углу наклона 

площадки γ =60, что, вообще говоря, расходится с про-

гнозом работы 7, в которой априори принято γ =45, хо-

тя в диапазоне углов 50 γ  75 имеет место пологий 

максимум относительно угла γ =60. Относительное от-

клонение значения νAσ  при γ =60 от этой величины 

при γ =50 составляет 1,6…2,2 %, а от γ =70 - 3,5…6 %. 

Это свидетельствует о том, что выбор площадки прило-
жения нагрузки в диапазоне углов 45 γ  70 не приве-

дет при 0,75 σ,μζ  1,25 к заметной погрешности в оп-

ределении максимальных эквивалентных напряжений. 

 

  
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K 
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max
  по их средним компонентам (19), действующим 

на нормальной площадке maxc . 

 
а 

 
б 

 
в 

Рис. 9. Картина распределения деформаций  
и эквивалентных напряжений в клеевой галтели: 
а, б – распределение деформаций при различной  
относительной глубине погружения торцов граней 
СЗ в клеевую галтель; в – картина распределения 

эквивалентных напряжений 
 

В то же время общеизвестна зависимость ре-
зультатов расчета МКЭ от выбора размера конечных 
элементов, степени нерегулярности зоны определе-
ния напряжений в конкретной решаемой задаче 14. 
В связи с этим в качестве примера в табл. 4 приве-
дены результаты определения относительного мак-
симального напряжения в клеевой галтели для двух 
клеев, имеющих модули упругости 1E =7 ГПа и  

2E =15,6 ГПа, охватывающих практически весь 

диапазон встречающихся в практике клеевых ком-
позиций 1, 2. 

Расчет проведен для случая max
νσ  для нормаль-

ных и касательных компонент напряжений yi  и 

xyiτ , полученных при СЗσ =1 МПа. При этом иссле-

довался случай одинакового материала СЗ и обшив-
ки ,  =1 и двустороннего наноса клея на торцы 

сотов ηm =1,210-3 г/см2. Исследована алюминиевая 

фольга АМг2-Н: фE =70 ГПа; вфσ =50 МПа;  

ф =0,03 мм правильной шестигранной формы со 

стороной a =5 мм. 
Исходный размер катета клеевой галтели, оп-

ределенный по формулам (15) – (17) при η  1, ра-

вен b =0,234 мм. Расчет проводился при трех разме-

рах трехузловых конечных элементов a1r =12 мкм, 

a 2r = 6 мкм и a 3r = 3 мкм с целью проследить харак-

тер и динамику изменения результатов расчета νσ  

от этих размеров. 
Таблица 4 

Зависимость  max
νσ f   для клеевой галтели   

от степени проникновения торцов граней СЗ в клей 
 

b0  0,205 0,210 0,219 0,229 0,234 

η  0,131 0,285 0,589 0,869 1 
ηЕ , 

ГПа

 σ rν a1
0,654 
1322 

0,476 
1278 

0,281 
1212 

0,224 
1170 

0,202 
1446 

 σ rν a2
0,738 
5236 

0,519 
4864 

0,305 
4744 

0,228 
4630 

0,206 
5806 

 σ rν a3
0,765 
20472 

0,581 
19926 

0,335 
18820 

0,243 
18426 

0,240 
23088 

σνапр  0,782 0,670 0,380 0,267 0,295 

15,6

 σ rν a1 0,640 0,478 0,285 0,238 0,098 

 σ rν a2 0,745 0,507 0,328 0,255 0,137 

 σ rν a3 0,783 0,604 0,368 0,284 0,210 

σν апр  0,811 0,756 0,420 0,327 0,319 

7 

 

В табл. 4 обозначено: в строках  max f    

для ηЕ =15,6 ГПа числители столбцов – значения 

 a1r ; знаменатели столбцов – число конечных 

элементов при моделировании клеевой галтели в со-
ответствующей математической модели;  

апр  - значения νσ  при аппроксимации зависимо-

сти  max f    квадратичной функцией. 

На рис. 10 приведены соответствующие зави-

симости  max
νσ f   для различных размеров ко-

нечных элементов при аппроксимации полиномом 
третьей степени. 

На рис. 11 приведены графики аппроксимации 

зависимости  f    для различных клеев поли-

номом третьей степени для предельной величины 
конечных элементов в сравнении с результатами 
расчета по аналитической модели. 
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а 

 
б 

 
в 

 

Рис. 10. Зависимость  νσ f η  для различных  

размеров конечных элементов:  
а – ar =12 мкм, б – ar =6 мкм, в – ar =3 мкм.  

––– – ηE =15,6 ГПа; – –  – ηE =7 ГПа 

 
Рис. 12 демонстрирует пример зависимости  

2
a a0,0006r 0,004r 0,782     , (26) 

полученной обработкой данных столбцов   табл. 4 

для различных размеров конечных элементов, соот-
ветствующей η =0,131 и 0b =0,205, из которой сле-

дует, что при ar 0   =0,782, что является «абсо-

лютно точным» значением при данных размерах 
клеевой галтели. 
 

 

Рис. 11. Зависимость  νσ f η для различных клеев 

при ar 0 : 

––– – ηE =15,6 ГПа; – –  – ηE =7 ГПа;  

– · – – аналитическая зависимость 
 

 

 

Рис. 12. Зависимость  νσ f η   

для клеевой галтели с параметрами: 

ηE =15,6 ГПа; η=0,131; 0b =0,205 мм (пример) 
 

Из этого графика можно сделать качественный 
вывод о том, что для задач рассматриваемого класса 
при заданной точности результата, например 5 %, 
необходимо выбрать размер конечного элемента ис-
ходя из относительной погрешности  

 a0,782 r
100% 5%

0,782


  , 

т.е.  ar =0,746 и ar =5 мкм. 

Для сравнения результатов расчета по МКЭ с 
аналитической математической моделью по сред-
ним компонентам напряжений в соответствии с за-
висимостями (1) – (5) для случая σ,μζ =1; c =5 мм; 

k =1; β =60 были определены максимальные экви-

валентные напряжения max
анал на площадке под уг-

лом γ =60 при напряжениях в фольге СЗ =1 МПа. 

Ширина площадки, определенная по формуле (24), 
составляла 60 0c 0, 435b . Результаты вычислений 

приведены в табл. 5 и показаны на графике рис. 11. 
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Таблица 5 
Сравнение результатов расчета максимальных  

эквивалентных напряжений в клеевой галтели МКЭ 
и по аналитической математической модели 

 

η  0,131 0,285 0,589 0,869 1 

0b , мм 0,205 0,210 0,289 0,229 0,234

Eη=7  
ГПа 

0,811 0,756 0,420 0,327 0,319max
МКЭ ,  

МПа Eη=15,6  
ГПа 

0,782 0,670 0,380 0,267 0,295

max
анал , МПа 0,530 0,520 0,495 0,470 0,460

 

Выводы 
 

Проведенные выше исследования позволяют 
сделать следующие предварительные выводы. 

1. Сравнение единичных (при СЗ =1 МПа) 

максимальных эквивалентных напряжений в клее-
вой галтели, полученных МКЭ в точке, где состав-
ляющие этих напряжений максимальны, и на основе 
аналитической математической модели для средних 
составляющих напряжений на наклонной площадке, 
позволяет сделать вывод об их качественной сопос-
тавимости на всем интервале относительных глубин 
проникновения торцов граней СЗ в клеевую галтель. 
Различие в относительной степени расхождения 
сравнительных результатов составляет при малых 
значениях η  35…32 %, а при полной глубине про-

никновения η=1 - 44…56 % (см. рис. 11) для раз-

личных значений модулей упругости клея, к кото-
рым результаты расчета МКЭ имеют сильную чув-
ствительность в отличие от полученных аналитиче-
ским методом (см. табл. 2). 

2. Результаты, полученные МКЭ, свидетельст-
вуют о существенной зависимости уровня несущей 
способности клеевой галтели от глубины проникно-
вения торцов СЗ в клей. Так относительное различие 
в несущей способности в начале ( η=0,131) и в кон-

це ( η=1) этого интервала составляет 60…62 % при 

разных модулях упругости клея. 
3. Исходя из результата п. 2, по-видимому, сле-

дует рекомендовать производить склеивание панели 
с адресным нанесением клея на торцы СЗ при тех-
нологическом режиме, по температуре и давлению 
обеспечивающем глубину проникновения торцов СЗ 
в клей η  0,5. 

4. Для более обоснованных рекомендаций, ка-
сающихся несущей способности клеевых галтелей 
при адресном нанесении клея на торцы сотов, пред-
ставляется необходимым проведение дальнейших 
широких численных экспериментов, подкрепленных 
испытаниями представительных серий реальных об-
разцов соединений исследуемого вида. 
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ЗАЛЕЖНІСТЬ НЕСУЧОЇ ЗДАТНОСТІ СТІЛЬНИКОВИХ КОНСТРУКЦІЙ  
ПРИ ТРАНСВЕРСАЛЬНОМУ ВІДРИВІ ВІД ТЕХНОЛОГІЇ  

СКЛЕЮВАННЯ ОБШИВОК ІЗ ЗАПОВНЮВАЧЕМ 

В.Є. Гайдачук, О.О. Карпікова, В.В. Кириченко, А.В. Кондратьєв 

Проведено аналіз несучої здатності тришарових конструкцій літальних апаратів, що піддані впливу 
внутрішнього тиску, зі стільниковим заповнювачем з алюмінієвої фольги та полімерного папери, приєдна-
ним до несучих обшивок за допомогою клейової плівки або адресного нанесення клею на торці стільників у 
широкому діапазоні його фізико-механічних характеристик. Отримані результати свідчать про істотну зале-
жність рівня несучої здатності клейовий галтелі від глибини проникнення торців стільників у клей. Показа-
на можливість економії енергетичних ресурсів, що витрачаються в процесі збирання-склеювання конструк-
цій досліджуваного виду. 

Ключові слова: тришарові конструкції, внутрішній тиск, трансверсальний відрив обшивок, стільниковий 
заповнювач, клейова плівка, адресне нанесення клею, клейова галтель, несуча здатність, збірка-склеювання. 

 
 

DEPENDENCE OF CARRYING CAPACITY OF CELLULAR STRUCTURES 
AT TRANSVERSALLY BREAK FROM GLUING TECHNOLOGY CLADDING WITH FILLER 

V.Е. Gajdachuk, О.А. Karpikova, V.V. Kyrychenko, А.V. Kondratyev 

The analysis of the bearing capacity of sandwich structures of aircraft subjected to impact-charged internal 
pressure, a honeycomb of aluminum foil and the polymer of paper attached to the bearing casing by means of adhe-
sive film deposition, or the address of glue on the ends of the honeycomb in a wide range of its physical and me-
chanical characteristics. The results indicate a strong dependence of the carrier level ability glue fillets on the depth 
of penetration of the ends of the comb in the glue. The possibility of saving energy resources expended in the proc-
ess of assembling and bonding structures of the investigated species. 

Key words: three-layer structure, internal pressure, transverse separation of skins, honeycomb, adhesive tape, 
the address adhesive, adhesive fillet, bearing capacity, the build-gluing. 
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ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫЕ ИССЛЕДОВАНИЯ ПРОЦЕССОВ ВОЗБУЖДЕНИЯ 
ВИХРЕВЫХ ТОКОВ В МАССИВНЫХ ПРОВОДНИКАХ ПОЛЕМ  

«РАЗОМКНУТОГО» ВИТКА 
 

В рамках статьи проведено описание экспериментальных исследований пространственного распреде-
ления вихревых токов, возбуждаемых полем плоского «разомкнутого» кругового витка в индукторных 
системах с немагнитными идеально проводящими металлическими объектами. В ходе эксперимен-
тальных исследований использовались круговые индукторы без разреза и с разрезом 90. Полученные 
экспериментальные зависимости радиального распределения азимутальной составляющей индуциро-
ванного тока и азимутального распределения радиальной составляющей индуцированного тока со-
поставлены с расчетными данными.  
 
Ключевые слова: магнитно-импульсная обработка металлов, индукторная система, напряжённость 
магнитного поля, электромагнитные процессы, индуцированный ток, вихревые токи. 

 
Введение 

 
Магнитно-импульсная обработка металлов ши-

роко используется в современной промышленности. 
Основными операциями, которые используют дан-
ную технологию, являются магнитно-импульсная 
штамповка, «холодная» сварка, рихтовка металли-
ческий элементов обшивки автомобилей и самоле-
тов. Например фирмы «Boeing», «Electroimpact» и 
«Fluxtronic» активно используют магнитно-
импульсные технологии для восстановления кор-
пусных элементов самолетов (рис. 1). 

Широко распространённые инструменты маг-
нитно-импульсной обработки металлов – это пло-
ские одновитковые соленоиды. В известных публи-
кациях по электродинамическим расчётам послед-
ние представляются замкнутыми круговыми конту-
рами, что позволяет ввести условие аксиальной 
симметрии и существенно упростить решение зада-
чи о поле изолированного витка на поверхности 
металлического объекта (это может быть и прово-
дящее полупространство, и тонкая пластина) [1].  

В действительности виток не является замкну-
тым круговым контуром, поскольку он является 
элементом, последовательно включаемым  в цепь 
источника мощности. То есть, реально, в качестве 
инструмента магнитно-импульсного метода имеет 
место виток «с разрезом» или «разомкнутый» виток. 
Очевидно, что нарушение аксиальной симметрии 
формы источника поля  (индуктора) ведёт к искаже-
нию силового воздействия на обрабатываемый объ-
ект. Последний фактор может объяснить многие 
неудачные применения электромагнитных полей 
для решения насущных технологических задач. 

 

 
Рис. 1. Магнитно-импульсный комплекс  

фирмы «Boeing» 
 
Теоретическому анализу электромагнитных 

процессов индукторной системе с «разомкнутым 
витком», расположенным над поверхностью иде-
ально проводящего металла, посвящена работа [2]. 
Здесь классическим методом выполнено аналитиче-
ское решение соответствующей электродинамиче-
ской задачи, проведены численные оценки, по-
строены наглядные графические зависимости, на-

 Ю.В. Батыгин, А.В. Гнатов, Е.А.Чаплыгин, Т.В. Гаврилова 
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глядно иллюстрирующие влияние разреза в витке на 
распределение  возбуждаемых полей и токов. 

Однако, любые, пусть даже самые строгие, 
теоретические исследования должны апробировать-
ся на предмет адекватности описываемым процес-
сам. Степень достоверности полученных результа-
тов устанавливается измерениями основных харак-
теристик исследуемых явлений. 

Цель настоящей работы – экспериментальные 
исследования пространственного распределения 
вихревых токов, возбуждаемых полем плоского «ра-
зомкнутого» кругового витка в индукторных систе-
мах с немагнитными идеально проводящими метал-
лическими объектами. 
 

Постановка задачи исследования 
 

Схема эксперимента представлена на рис. 2, 
где показаны выделенные линии, вдоль которых с 
помощью датчиков индукционного типа (рис. 3, [3]) 
проводились измерения тангенциальной и азиму-
тальной составляющих напряжённости магнитного 
поля (взаимно перпендикулярные оси – XX и YY).  

 

 
а 

 
б 

Рис. 2. Схема эксперимента (токопроводы подклю-
чения витков к генератору токовых импульсов – 

перпендикулярны к их плоскости): 
а – виток индуктора «без разреза» (~60); 
б – виток индуктора «с разрезом» (~900) 

 
Витки с разрезами разной величины в терминах 

азимутального угла составляли ~60 и ~900 были вы-
полнены из медной проволоки диаметром ~ 0.001м 
(рис.4). 

Источником токовых импульсов служил гене-
ратор низковольтного напряжения, описанный в 
работе [4]. В качестве «идеально» проводящего объ-

екта была взята достаточно толстая медная пластина 
толщиной ~ d0,01 м. Расстояние от витка до её 
плоскости составляло ~ h0,0025 м. При рабочей 
частоте ~ f30 кГц эффективная глубина проникно-
вения поля будет равна ~ 0,000375 м. Если учесть 
эту величину в качестве поправки к расстоянию ме-
жду витком и пластиной ~ (h+)0,002875 м, то ме-
талл последней можно считать «идеально» прово-
дящим. 
 

 
а 

 
б 

Рис. 3. Система для измерения тангенциальной  
компоненты напряжённости магнитного поля – 

плотности тока, индуцированного  
в металле массивного проводника, 

а – конструктивное исполнение с выводом  
к осциллографу; б – собственно индукционный  

датчик, катушка индуктивности 
 

В этом случае на поверхности объекта иссле-
дования (медной пластины) тангенциальная состав-
ляющая модуля вектора напряжённости магнитного 
поля будет равна модулю вектора плотности азиму-
тальной компоненты индуцированного тока. А мо-
дуль азимутальной составляющей вектора напря-
жённости будет равен  радиальной компоненте век-
тора плотности возбуждаемого тока. В полярной 
системе координат, привязанной в исследуемой ин-
дукторной системе это означает, что rH j  и 

rH j  . 

Типичная осциллограмма измеряемого сигнала 
показана на рис. 5. 

Для обработки результатов измерений выпишем 
из работы [2] необходимые зависимости для компо-
нент вектора плотности индуцированного тока: 

а) азимутальная составляющая, нормированная 
на максимум, 
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а                                        б 

Рис. 4. Экспериментальные образцы витков с «разрезами»:  
а – виток индуктора «без разреза» (~60); б – виток индуктора «с разрезом» (~900) 

 

 
Рис. 5. Типичная осциллограмма тока, индуцированного в металле медной пластины 
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Экспериментальные и расчетные  

данные 
 

Результаты измерений и расчётные данные, 
вычисленные с помощью формул (1) и (2), оформ-
ленные в виде графических зависимостей в относи-
тельных единицах с нормировкой на соответствую-
щие максимумы, представлены на рис. 6, 7, 8 (нор-
мировка на максимум, расчёт по формуле (1, 2)). 

Анализ полученных результатов приводит к 
следующим выводам. 

1. В зоне под разрезом в витке действительно 
имеет место существенное нарушение однородности 
пространственного распределения плотности инду-
цированных токов и снижение их амплитудных зна-
чений, что делает недопустимым приближение ак-
сиальной симметрии в расчётах одновитковых ин-
дукторных систем. 
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а              б 

Рис. 6. Радиальные распределения азимутальной составляющей тока, индуцированного  
в металле массивного медного образца, вдоль оси ХХ:  – измерения;  – расчет,  

а – виток индуктора «без разреза» (~ 60); б – виток индуктора «с разрезом» (~900) 
 

 
а   б 

Рис. 7. Радиальные распределения азимутальной составляющей тока, индуцированного  
в металле массивного медного образца, вдоль оси YY:  – измерения;  – расчет,  

а – виток индуктора «без разреза» (~60); б – виток индуктора «с разрезом» (~900) 
 

 
Рис. 8. Азимутальное распределение радиальной 

составляющей тока, индуцированного  
в металле массивного медного образца, витком  

«с разрезом» (~900):  – измерения;  – расчет 

2. Нарушение аксиальной симметрии (виток с 
разрезом) есть причина появления радиальной состав-
ляющей индуцированного тока, пространственные мак-
симумы радиальных токов располагаются вблизи кра-
ёв разреза в витке и имеют разные знаки, что говорит 
об их протекании в противоположных направлениях. 

3. В целом, сравнение графиков различных 
компонент вектора плотности индуцированных то-
ков показывает, что пространственная форма полно-
го индуцированного тока формируется, в основном, 
вкладом азимутальной составляющей. 

 
Выводы 

 
1. Проведены экспериментальные исследова-

ния процессов электродинамического возбуждения 
вихревых токов полем цилиндрического витка с 
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радиальным разрезом в металле с высоким значени-
ем удельной электропроводности. 

2. Показано, что:  
 в зоне под разрезом в витке имеет место 

существенное нарушение однородности простран-
ственного распределения плотности индуцирован-
ных токов, делающее недопустимым аксиальное 
приближение в расчётах одновитковых индуктор-
ных систем для магнитно-импульсной обработки 
металлов; 

 интегральная величина вектора плотности 
индуцированного тока формируется, в основном, 
вкладом его азимутальной составляющей. 
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ЕКСПЕРИМЕНТАЛЬНІ ДОСЛІДЖЕННЯ ПРОЦЕСІВ ЗБУДЖЕННЯ ВИХРОВИХ СТРУМІВ  
У МАСИВНИХ ПРОВІДНИКАХ ПОЛЕМ «РОЗІМКНУТОГО» ВИТКА 

 

Ю.В. Батигін, А.В. Гнатов, Є.О. Чаплигін, Т.В. Гаврилова 
 

У рамках статті проведено опис експериментальних досліджень просторового розподілу вихрових 
струмів, що збуджуються полем плоского «розімкнутого» кругового витка в індукторних системах з немаг-
нітними ідеально провідними металевими об'єктами. У ході експериментальних досліджень використовува-
лися кругові індуктори без розрізу й з розрізом 90. Отримані експериментальні залежності радіального роз-
поділу азимутальної складової індукованого струму та азимутального розподілу радіальної складової інду-
кованого струму зіставлені з розрахунковими даними.  

Ключові слова: магнітно-імпульсна обробка металів, індукторна система, напруженість магнітного 
поля, електромагнітні процеси, індукований струм, вихрові струми. 
 

EXPERIMENTAL RESEARCHES OF PROCESSES OF EXCITATION OF VORTICAL CURRENTS  
IN MASSIVE CONDUCTORS THE FIELD OF THE "OPENED" COIL 

 

Yu.V. Batygin, A.V. Gnatov, E.A. Chaplygin, T.V. Gavrilova 
 

This article contains the description of experimental researches of spatial distribution vortical currents induced 
by field of flat “open-ended» circular coil in inductor systems with nonmagnetic metal objects having perfect con-
ductivity. During experimental researches circular inductor were used without a branch cut and with a branch cut 
90.  The experimental dependences of radial distribution of an azimuth component of the induced current and azi-
muth distribution of a radial component of the induced current have been obtained.  These dependences are com-
pared to calculation data. 

Key words: Magnetic-pulse processing of metals, inductor system, intensity of a magnetic field, the electro-
magnetic processes, the induced current, the vortical currents. 
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ЛАЗЕРНОЕ УПРОЧНЕНИЕ ЛЕГИРОВАННЫХ СТАЛЕЙ 

 
В работе предложены исследования влияния параметров лазерной закалки на глубину упрочненного 
слоя, его структуру и твердость. С этой целью была повергнута лазерной обработке низкоуглероди-
стая сталь (0,1 % С), микролегированная ниобием в количестве 0,02 %. Лазерному упрочнению также 
подвергались стали с 0,3…0,4 % С, легированные хромом, никелем, молибденом. Из числа низколегиро-
ванных сталей лазерному упрочнению были подвергнуты стали Х, 9ХГ и ХВГ, а также среднелегиро-
ванная сталь ХВ4. Особо следует остановиться на лазерном упрочнении стали ШХ15. Лазерному уп-
рочнению подвергали уже готовый инструмент, прошедший окончательную термическую обработку, 
изготовленный из различных марок стали – Р18, Р9, Р6М5, а также более сложнолегированных Р9К5, 
Р6М5К5, Р9М4К8, Р9М4К8Ф, Р12Ф514. Среди коррозионных сталей лазерному упрочнению подвергали 
хромистые стали мартенситного класса 20Х13, 30Х13, 40Х13, 95Х18, а также относящуюся к этому 
классу жаропрочную сталь 11Х12Н2В2МФ. Данные исследования являются актуальными в условиях 
современной тенденции улучшения эксплуатационных характеристик деталей авиационной техники. 

 
Ключевые слова: лазерный нагрев, поверхностный слой, структура зоны нагрева, глубина зоны нагре-
ва, твердость зоны нагрева, микротвердость зоны нагрева. 

 
Введение 

 

С точки зрения использования лазерного излу-
чения для поверхностной обработки с целью упроч-
нения материалов представляют интерес три основ-
ных процесса: 

 лазерный нагрев поверхностного слоя мате-
риала до температуры, не превышающей температу-
ру плавления, выдержка при этой температуре и 
последующее охлаждение; 

 нагрев материала до температур, превы-
шающих температуру плавления, кристаллизация 
расплава и охлаждение закристаллизовавшегося 
материала; 

 нагрев материала до температур, превы-
шающих температуру его испарения, пластическая 
деформация за счет ударной волны, нагрев поверх-
ностного слоя плазмой, образующейся при взаимо-
действии лазерного излучения с материалом. 

Эти три режима лазерного нагрева и сопровож-
дающие их физические явления лежат в основе ме-
тодов поверхностного упрочнения. 

 
Постановка задачи и цель исследования 

 
Особенностью лазерного нагрева является его 

локальный и импульсный характер. Еще одной осо-
бенностью лазерной обработки, обусловленной ее 
локальностью, является сопровождающая данный 
процесс автозакалка объемов изделия, нагретых до 
температур, выше критических точек сплава. Вслед-
ствие высокой теплопроводности металлов и спла-

вов, обрабатываемых лазерным излучением [1], ско-
рость отвода тепла оказывается выше критической 
скорости закалки не только для среднеуглеродистых 
и высокоуглеродистых сталей, но и для сталей с 
низким содержанием углерода. Автозакалка является 
одним из существенных преимуществ лазерного уп-
рочнения сталей, чугунов и других сплавов. Поэтому 
вопросы, связанные с возможностью управления 
термическими процессами, протекающими в поверх-
ностном слое инструментальных и конструкционных 
материалов при облучении, являются одним из акту-
альных направлений на сегодняшний день. 

Таким образом, целью данной работы является: 
 исследование химического состава обраба-

тываемого сплава – содержание в нем легирующих 
элементов, а для сталей также содержание углерода 
и примесей; 

 выявление исходной структуру обрабаты-
ваемого материала, степень ее стабильности, дис-
персность, формы и размеры зерен; 

 анализ атмосферы, в которой производится 
лазерная обработка;  

 выделение покрытий и других способов по-
вышения поглощательной способности обрабаты-
ваемой поверхности [2]. 

 

Решение проблемы 
 

Несмотря на постоянно возрастающее приме-
нение лазерного упрочнения в технике, конструкци-
онные легированные стали и изделия из них зани-
мают здесь достаточно скромное место. Объясняет-

 Г.И. Костюк, Н.В. Руденко 
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ся это тем, что одно из достоинств лазерного нагре-
ва – его локальность – применительно к деталям 
авиационной технике превращается в недостаток. 

При исследовании влияния параметров лазер-
ной закалки на глубину упрочненного слоя, его 
структуру и твердость на низкоуглеродистой стали 
(0,1 % С), микролегированной ниобием в количестве 
0,02 % [3], установлено, что при удельной мощности 
10…100 МДж/м2 и скорости перемещения луча 
2…30 мм/с структура зоны нагрева представляет со-
бой смесь мартенсита и феррита. Твердость мартен-
сита повышалась по мере удаления от поверхности, 
что объясняется только уменьшением размеров кри-
сталлов аустенита по мере понижения максимальной 
температуры нагрева при удалении от облучаемой 
поверхности и соответствующим измельчением кри-
сталлов мартенсита. Твердость феррита практически 
не изменяется по глубине зоны нагрева. 

Несколько шире перечень среднеуглеродистых 
легированных сталей. К их числу относятся стали 
40Х, 30ХН3А, 37ХН3А и 20ХГСН14. За рубежом 
лазерному упрочнению также подвергались стали с 
0,3…0,4 % С, легированные хромом, никелем, мо-
либденом. 

Как правило, поверхностные слои нагревались 
вплоть до оплавления, которое рассматривается как 
полезное явление, приводящее к заплавлению мик-
ротрещин и уменьшению шероховатости поверхно-
сти, что в свою очередь приводит к повышению ус-
талостной прочности изделия. В этом состоит одно 
из главных целей лазерной термической обработки 
легированных конструкционных сталей. 

Внешний слой зоны нагрева подвергается авто-
закалке из жидкого состояния и имеет характерную 
дендритную структуру, состоящую из мартенсита и 
небольшого количества остаточного аустенита. Вто-
рой, внутренний слой нагревался до температур, 
лежащих в интервале от температуры солидуса Тс 
до нижней критической точки Ас1. 

Из числа низколегированных сталей лазерному 
упрочнению чаще других подвергаются стали Х, 
9ХГ и ХВГ [4], а также среднелегированная сталь 
ХВ4 [4, 5]. В большинстве случаев использовались 
импульсные лазерные установки. Здесь в отличие от 
углеродистых сталей скоростная кристаллизация не 
дает четко выраженной дендритной структуры. Вы-
сокая температура нагрева способствует растворе-
нию карбидов, переходу всех легирующих элемен-
тов в аустенит и сильному повышению устойчиво-
сти последнего. При автозакалке фиксируется 
структура, состоящая из сравнительно крупноиголь-
чатого мартенсита и значительного количества оста-
точного аустенита до 50 – 60 % [4]. 

Повышенное содержание остаточного аустени-
та в слое I нагрева приводит к тому, что твердость 

(рис. 1) этого слоя оказывается ниже, чем у сле-
дующего за ним слоя II. В это же время, в следствие 
сильной легированности аустенита и в результате 
его фазового наклепа слой I зоны нагрева по твердо-
сти превосходит исходную структуру стали после 
закалки и низкого отпуска (слой IV). 
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Рис. 1. Твердость зоны нагрева стали ХВГ 

 
Количество остаточного аустенита быстро 

уменьшается при удалении от поверхности (рис. 2) и 
уже на глубине 50…60 мкм не превышает его со-
держание в данной стали при ее обычной объемной 
закалке (слой II). Для слоя II характерен мелко-
игольчатый мартенсит. Все это приводит к тому, что 
твердость слоя II значительно выше, чем слоя I. 
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Рис. 2. Распределение остаточного аустенита  

по глубине зоны нагрева (сталь ХВГ) 
 

Если лазерному упрочнению подвергается 
предварительно закаленная и отпущенная сталь в 
зоне нагрева различается также слой III скоростного 
лазерного отпуска, расположенного там где темпе-
ратура нагрева превышает температуру предвари-
тельного отпуска, но была ниже критической точки 
Ас1. По всей глубине слоя III фиксируется высоко-
дисперсная ферритно-карбидная смесь типа троо-
стита. 

Пониженная твердость слоя I нагрева не позво-
ляет максимально использовать преимущества ла-
зерного упрочнения. Однако положение может быть 
исправлено двумя способами. Первый из них [3] 
заключается в подборе таких параметров лазерного 
излучения, которые исключают оплавление поверх-
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ностных слоев. Другой способ повышения твердо-
сти слоя I заключается в использовании обработки 
холодом, то есть дальнейшее охлаждение стали по-
сле лазерной закалки до криогенных температур. 

Особо следует остановиться на лазерном уп-
рочнении стали ШХ15, содержащей в соответствии 
с ГОСТ 5950-73 0,95…1,10 % С; 0,15…0,35 % Si; 
0,15…0,4 % Mn и 1,30…1,65 % Cr. Лазерное упроч-
нение данной стали с помощью установок как им-
пульсного, так и непрерывного действия получило 
широкое распространение [3, 4, 6, 7]. 

Зона нагрева на отожженной стали ШХ15 с ис-
ходной структурой зернистого перлита, как и у дру-
гих сталей этого класса, состоит из двух слоев 
(рис. 3). Первый, закаленный из жидкого состояния, 
имеет мартенситно-аустенитную структуру, а его 
микротвердость лежит в пределах 7500…8000 МПа. 
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Рис. 3. Микротвердость зоны нагрева 

 на стали ШХ15 
 

Для слоя II характерны мелкоигольчатый мар-
тенсит, небольшое количество остаточного аустени-
та и многочисленные карбиды, равномерно распре-
деленные по всему его объему. Поэтому твердость 
этого слоя выше, чем слоя I, и достигает 
9000…9500 МПа. Если в слое I количество остаточ-
ного аустенита доходит до 55…60 %, то в слое II 
оно быстро падает по мере удаления от поверхности 
с 40 % до нуля. 

Образцы из стали ШХ15 стандартного химиче-
ского состава (1,02 %; 1,5 % Cr) были подвергнуты 
объемной закалке от 850 С в масло, затем часть 
образцов была отпущена при температурах 200, 400 
и 600 С в течение 2 часов. Таким образом, лазерно-
му нагреву подвергалась сталь ШХ15 с пятью раз-
личными исходными структурами: зернистый пер-
лит (отожженные образцы); сорбит отпуска (улуч-
шенные образцы); троостит отпуска; отпущенный 
аустенит, мартенсит и карбиды (образцы после ла-
зерной закалки и низкого отпуска); мартенсит, оста-
точный аустенит и карбиды (закаленные образцы). 

Проведенный подробный анализ структуры, 
фазового состава и микротвердости зон нагрева по-

казали, что все эти характеристики не зависят от 
исходной структуры стали при лазерном нагреве с 
оплавлением поверхности. 

Глубина зоны лазерного нагрева [7] определя-
ется степенью дисперсности исходной структуры 
стали. Графически это выражается как зависимость 
глубины зоны от температуры предварительного 
отпуска (рис. 4). 

 
Рис. 4. Глубина зоны нагрева в зависимости 

 от исходной структуры стали 
 

При скоростном нагреве стали положение ниж-
ней критической точки Ас1, и скорость образования 
аустенита из перлита зависят от исходной структу-
ры стали [7]. Чем меньше степень дисперсности 
структуры, тем ниже скорость образования аустени-
та при одной и той же скорости нагрева. 

При лазерном нагреве стали температура быст-
ро понижается при удалении от поверхности в глу-
бину образца. 

Широко применяется лазерная обработка таких 
популярных инструментальных сталей, как быстро-
режущие [5, 7]. Дополнительное повышение тепло-
стойкости этих сталей с помощью лазерного облу-
чения позволяет существенно увеличить ресурс ра-
боты режущего инструмента и получить тем самым 
значительный экономический эффект. Как известно, 
теплостойкость инструментальных сталей можно 
увеличить за счет повышения температуры аустени-
зации при закалке, обеспечивающего большую на-
сыщенность твердого раствора легирующими эле-
ментами. При лазерной обработке опасность охруп-
чивания стали маловероятна. Более того, лазерная 
закалка дает более мелкое зерно по сравнению с 
обычной закалкой. 

Лазерному упрочнению подвергают чаще всего 
уже готовый инструмент, прошедший окончатель-
ную термическую обработку, изготовленный из раз-
личных марок стали – Р18 [7], Р9 [3], наиболее попу-
лярной в настоящее время быстрорежущей стали 
Р6М5 [6, 7] и ее зарубежных аналогов [3, 4], а также 
более сложнолегированных Р9К5, Р6М5К5, Р9М4К8, 
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Р9М4К8Ф, Р12Ф514 [7]. Для этой цели используются 
лазеры как импульсного, так и непрерывного дейст-
вия, режимы облучения в одних случаях предусмат-
ривают оплавление тонкого поверхностного слоя, а 
в других исключают оплавление. 

В первом варианте твердость слоя I зоны на-
грева в результате полного растворения карбидов, 
повышения степени легированности аустенита и его 
устойчивости, может оказаться ниже, чем твердость 
исходной структуры стали, сформированной в про-
цессе отпуска (рис. 5). В тоже время твердость слоя 
II, структура которого состоит из мелкоигольчатого 
мартенсита, небольшого количества остаточного 
аустенита и многочисленных карбидов, оказывается 
значительно выше и превосходит твердость не толь-
ко слоя I, но и исходной структуры стали. Слой III 
представляет собой дисперсную ферритно-карбид-
ную структуру, образовавшуюся в результате нагре-
ва стали в интервале температур Тотп – Ас, где Тотп – 
температура предварительного печного отпуска. 
Твердость этого слоя несколько ниже, чем у исход-
ной структуры стали. 
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Рис. 5. Твердость стали Р18: 

1 –  лазерная закалка, 2 – дополнительный отпуск 
 

Как отмечалось, лазерное упрочнение зависит 
от ряда факторов, среди которых далеко не послед-
нее место принадлежит содержанию углерода и ле-
гирующих элементов. 

В частности [4], для углеродистых сталей со-
держание углерода может рассматриваться как на-
дежный критерий лазерной упрочняемости сталей. 
Но для легированных инструментальных сталей, 
имеющих близкое содержание углерода, но разное 
количество легирующих элементов, необходимо 
ввести так называемый углеродный эквивалент Сэ, 
учитывающий влияние различных легирующих эле-
ментов на степень лазерного упрочнения. Значения 
Сэ для некоторых широко используемых легирован-
ных сталей приведены в табл. 1. 

Среди коррозионных сталей наиболее часто ла-
зерному упрочнению подвергали хромистые стали 

мартенситного класса 20Х13, 30Х13, 40Х13, 95Х18 и 
аналогичные им стали, а также относящуюся к этому 
классу жаропрочную сталь 11Х12Н2В2МФ [3, 4, 6, 7]. 

Таблица 1 
Значение углеродного эквивалента Сэ  

№ п/п Сталь Сэ 
1 9ХС 1,27 
2 ШХ15 1,39 
3 ХВГ 1,40 
4 Р6М5 3,1 
5 Х12М 4,05 

 
Лазерная обработка сталей 20Х13, 30Х13 и 

40Х13 проводилась с помощью лазеров импульсно-
го и непрерывного действия. При этом твердость 
стали 20Х13 составляет 6900…7200 МПа, а стали 
40Х13 – 8000…8900 МПа. А в результате лазерного 
упрочнения с оплавлением твердость стали повы-
шается до 4000 МПа. Еще на одной коррозионно-
стойкой стали – шарикоподшипниковой стали 9Х18 
максимальная твердость, равная 10000…13000 МПа, 
достигается на границе слоев I и II зон нагрева, то-
гда как твердость у поверхности на 2000 МПа ниже. 

Установлено [5], что лазерное облучение кор-
розионностойкой стали аустенитного класса 
12Х18Н9Т не вызывает каких-либо существенных 
изменений в ее структуре. Как в оплавленном слое I, 
так и в слое II зоны нагрева наблюдается однофаз-
ная аустенитная структура с двойниками в отдель-
ных зернах, характерная для исходной структуры 
стали. Микротвердость составляет около 2700 МПа, 
то есть лазерное облучение этой стали не приводит 
к ее упрочнению. 

 
Заключение 

 
Однако целью термической обработки сталей 

не всегда является упрочнение. Лазерный нагрев 
можно применять для смягчения поверхности и по-
вышения коррозионной стойкости других нержа-
веющих сталей. Оплавление поверхностного слоя 
может приводить к образованию в нем мягкого слоя 
ферритной нержавеющей стали. При всем том высо-
кая коррозионная стойкость достигается только по-
сле многократного оплавления, когда поверхност-
ный слой приобретает однородную ферритную 
структуру.  
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ЛАЗЕРНЕ ЗМІЦНЕННЯ ЛЕГОВАНИХ СТАЛЕЙ 
Г.I. Костюк, Н.В. Руденко 

В роботі запропоновано дослідження впливу параметрів лазерної обробки на глибину зміцненого шару, 
його структуру і твердість. З цією метою була повергнута лазерній обробці низьковуглецева сталь (0,1 % С), 
мікролегована ніобієм в кількості 0,02 %. Лазерному зміцненню також піддавалися сталі з 0,3...0,4 % С, ле-
говані хромом, нікелем, молібденом. З числа низьколегованих сталей лазерному зміцненню були піддані 
сталi Х, 9ХГ і ХВГ, а також середньолегована сталь ХВ4. Окремо варто зупинитися на лазерному зміцненні 
сталi ШХ15. Лазерному зміцненню піддавали вже готовий інструмент, який пройшов остаточну термічну 
обробку, виготовлений з різних марок сталі - Р18, Р9, Р6М5, а також більш складнолегованих Р9К5, 
Р6М5К5, Р9М4К8, Р9М4К8Ф, Р12Ф514. Серед корозійних сталей лазерному зміцненню піддавали хромисті 
сталi мартенситного класу 20Х13, 30Х13, 40Х13, 95Х18, а також відноситься до цього класу жароміцна 
сталь 11Х12Н2В2МФ. Дані дослідження є актуальними в умовах сучасної тенденції поліпшення експлуата-
ційних характеристик деталей авіаційної техніки. 

Ключові слова: лазерний нагрів, поверхневий шар, структура зони нагріву, глибина зони нагріву, тве-
рдість зони нагріву, мікротвердість зони нагріву. 
 

LASER HARDENING ALLOY STEELS 
G.I. Kostyuk, N.V. Rudenko 

Suggested in the paper studies the influence of the parameters of laser hardening of the depth of the hardened 
layer, its structure and hardness. With this purpose was plunged laser processing of low-carbon steel (0,1 % C), mi-
cro-alloying niobium in the number of 0,02 %. Laser hardening also suffered from steel with 0,3 to 0,4 % C doped 
with chromium, nickel, molybdenum. From the number of low-alloyed steels, laser hardening were subjected to 
become X, 9ХГ and ХВГ, as well as medium alloy steel XB4. Special emphasis should be placed on a laser harden-
ing steel ШХ15. Laser hardening subjected to the ready tool, the last final heat treatment, made of different steel 
grades - Р18, P9, R6M5, as well as more complex Р9К5, Р6М5К5, Р9М4К8, Р9М4К8Ф, Р12Ф514. Among corro-
sive steels, laser hardening subjected to chrome steels martensitic class 20Х13, 30Х13, 40Х13, 95Х18, as well as 
belonging to the class of heat-resistant steel 11Х12Н2В2МФ. The research data are relevant in the context of the 
modern trends improve the operational characteristics of aircraft parts. 

Key words: laser heating of the surface, the structure of the heating zone, the depth of the heating zone, the 
hardness of the heating zone, microhardness of heating zones. 
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ЭФФЕКТИВНЫЕ НАНОСТРУКТУРНЫЕ МНОГОСЛОЙНЫЕ ПОКРЫТИЯ  
ДЛЯ РЕЖУЩИХ ИНСТРУМЕНТОВ И ДЕТАЛЕЙ МЕДИЦИНСКОГО 

НАЗНАЧЕНИЯ, РАБОТАЮЩИХ В ДИНАМИЧЕСКОМ РЕЖИМЕ 
 

Показано, что максимальные остаточные напряжения сжатия в многослойном покрытии TiN–Ti со-
ставляют более 7,5 ГПа (энергия ионов 200 эВ), а приближаются к 7 ГПа при энергии 70 эВ, что под-
тверждается теоретическими результатами. В многослойной системе TiN–Ti при слое титана менее 
120 нм достигаются высокие: микротвердость Н = 35–36 ГПа и индекс пластичности Н/Е 0,11…0,12. 
Толщины слоев Ti более 30 нм оказывается достаточной, чтобы развитие напряженно-
деформированного состояния в слоях TiN проходило без их существенной релаксации. Проведён анализ 
влияния на структуру, упруго напряженно-деформированное состояние и механические характери-
стики многослойной системы Ti–TiN, толщины Ti подслоя (в интервале 30–250 нм) и величины потен-
циала смещения (Uп) 

 
Ключевые слова: метод рентгеновской тензометрии, микротвёрдость, эволюционные методы, ваку-
умно-дуговые покрытия, макронапряжения сжатия 
 

Введение 
 

В изделиях авиационной техники практически 
на все металлические детали и узлы наносятся те 
или иные покрытия в целях защиты их от коррозии, 
действия высоких температур и придания требуемо-
го декоративного вида. Для повышения жаростой-
кости жаропрочных материалов, используемых в 
авиационных двигателях при температураx выше 
1000°С, применяются такие методы формирования 
покрытий, как электронно-лучевое напыление, тер-
модиффузионная обработка и некоторые другие. 

Применение покрытий в производстве лета-
тельных аппаратах, на режущих инструментах в 
ответственных деталях машиностроения, и особенно 
в имплантантных конструкциях в теле человека, где 
к ним предъявляются требования: высокая износо-
стойкость, способность к многоцикловому динами-
ческому воздействию (сопротивлению динамиче-
ским нагрузкам), высокая трещино-коррозионная 
стойкость при биологической индифферентности в 
агрессивной среде. 

Многослойные покрытия Ti–TiN проявляют 
повышенное сопротивление разрушению по сравне-
нию с однослойными (однофазными) TiN покры-
тиями в связи с более низким модулем упругости Ti 
по сравнению с TiN и торможением развитие тре-
щин в плоскости такого слоистого покрытия. Про-
веденные исследования показали, что в вакуумно-
дуговых покрытиях с относительно большими тол-

щинами слоев в периоде многослойной системы 
наибольшую трещиностойкость при сохранении 
большой твердости можно ожидать при толщине 
слоев Ti около 120–130 нм [1–3]. 

Влияние многослойности покрытия на релак-
сацию напряжений в слоях сказывается при очень 
малых периодах (с суммарной толщиной слоев в 
периоде менее 20–25 нм при отношении толщины 
слоев Ti к TiN не меньше ¼) [4]. Однако в случае 
приграничного перемешивания твердость таких 
многослойных систем относительно невысока. В 
этой связи следует отметить, что в случае исполь-
зования вакуумно-дугового метода с высокой сте-
пенью ионизации и относительно высокой энерги-
ей осаждаемых частиц (что достигается при подаче 
потенциала смещения) в отличие, например, от 
термического или магнетронного метода нанесе-
ния, при малых толщинах слоев перемешанные в 
результате имплантации зоны будут перекрывать-
ся, и слои Ti будут обогащаться азотом, что приво-
дит к потере преимуществ, связанных с пластично-
стью титановых слоев в таких многослойных сис-
темах. Это определяет минимальную толщину Ti 
слоя, используемого в работе для обеспечения не 
перемешанной титановой прослойки, которая со-
ставляла 30 нм. По максимальной толщине в рабо-
те было установлено ограничение – 250 нм титано-
вого слоя, при превышении которой, по данным 
работ [1–3], происходит резкая потеря твердости 
покрытия.  

 А.А. Андреев,  Г.И. Костюк, Н.А. Минаев 
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Основной целью работы являлось проведение 
анализа влияния на структуру, упруго напряженно-
деформированное состояние и механические харак-
теристики многослойной системы Ti–TiN, толщины 
Ti подслоя (в интервале 30–250 нм) и величины по-
тенциала смещения (Uп) при достаточно толстых, 
обеспечивающих высокую твердость, слоях TiN. 

 
Методика проведения исследований 

 
Покрытия осаждались на установках «Булат-6» 

с использованием в качестве испаряемого материала 
титана ВТ1-0. Подложки были расположены на рас-
стоянии от испарителя 250 мм. В качестве базовых 
использовались полированные подложки из нержа-
веющей стали 12Х18Н9Т с размерами 20х20х3 мм и 
медной фольги толщиной 0,2 мм, которые предва-
рительно промывали щелочным раствором в ультра-
звуковой ванне и затем нефрасом С2-80/120. Осаж-
дение слоев титана производилось при давлении 
остаточных газов Р = 2·10-5 мм.рт.ст и слоев TiN при 
давлении азота 5·10-3 мм.рт.ст. Средняя скорость 
нанесения составляла 1 нм/с. 

Число слоев при разной их толщине выбира-
лось таким образом, чтобы суммарная толщина по-
крытия составляла около 7 мкм. 

Варьировалась величина отрицательного по-
тенциала подложки: от «плавающего» потенциала 
(устанавливавшегося самосогласованно и состав-
лявшего -3…-15 В до постоянной величины потен-
циала Uп = -40 В,-70 В и -200 В, Iq =85–90 A. Режи-
мы получения покрытий приведены в табл. 1. 

Фазовый состав и структурное состояние ис-
следовалось методом рентгеновской дифракции на 
дифрактометре ДРОН-3М в излучении Cu–Kα с ис-
пользованием во вторичном пучке графитового мо-
нохроматора. Съемка дифракционного спектра для 
фазового анализа проводилась в схеме θ–2θ скани-
рования с фокусировкой по Брегу-Брентано в интер-
вале углов от  25…90 град. Съемка осуществлялась 
в поточечном режиме с шагом сканирования 
Δ(2θ) = 0,05…0,2 угловых градуса и длительностью 
накопления импульсов в каждой точке 20…40 с (в 
зависимости от ширины и интенсивности дифрак-
ционных максимумов). Для расшифровки дифракто-
грамм использовалась база дифракционных данных 
JCPDS. Размер кристаллитов определялся по уши-
рению первых дифракционных линий (для наи-
меньшего влияния микродеформации) из соотноше-
ния Селякова-Шеррера. 

Остаточные макронапряжения в покрытиях TiN 
с кубической кристаллической решеткой определя-
лись методом рентгеновской тензометрии («a – 
sin2ψ» - метод) и его модификацией в случае силь-
ной текстуры аксиального типа. В последнем случае 

измерение межплоскостных расстояний  производи-
лось от различных плоскостей при определенных, 
кристаллографически заданных углах наклона ψ 
образца [5]. В качестве базисных для определения 
упругой макродеформации помимо плоскостей тек-
стуры использовались отражения под соответст-
вующими к плоскостям текстуры кристаллографи-
ческими углами ψ. 

Таблица 1 
Режимы получения и механические характеристики 

вакуумно-дуговых многослойных покрытий  
системы Ti–TiN  

№  Uп, В 

Отношение 
времени осаж-

дения 1 и 2 сло-
ев, давление, Р, 

мм.рт.ст. 

Число 
пар-
ных 

слоев 

Твер-
дость,  

Н, 
ГПа 

Модуль 
упруго-

сти, 
Е, ГПа 

1 -210 
2·10-5 

1/10 
5·10-3 

20 36 327,3 

2 -70 
2·10-5 

1/10 
5·10-3 

20 36 313 

3 -45 
2·10-5 

1/10 
5·10-3 

20 35 321 

4 
-4 
… 
-15 

2·10-5 

1/10 
5·10-3 

20 39 326,6 

5 -210 
2·10-5 

1/10 
5·10-3 

8 34 314,8 

6 -210 
2·10-5 

1/10 
5·10-3 

7 25 312,5 

7 -210 
2·10-5 

1/10 
5·10-3 

30 24 268,8 

 

Наноиндентирование проводили с помощью 
индентора «МИКРОН-ГАММА» с пирамидой Бер-
ковича при нагрузке 50 Н с автоматически выпол-
няемыми нагружением и разгружением на протяже-
нии 30 сек, а также записью диаграмм нагружения и 
разгружения в координатах F(h) (F – нагрузка, h – 
перемещение индентора). Значения характеристик 
F, hmax, hp, hс, HIT, EIT, EIT* определялись и вычисля-
лись автоматически по стандарту ISO 14577-1:2002.  

Остаточные напряжения покрытий определя-
лись методом многократных наклонных съемок  
(«a – sin2ψ» - методом). Анализ напряженного со-
стояния в TiN слоях по углу наклона «a – sin2ψ» - 
графиков свидетельствует о сжимающем характере 
напряжений развивающихся в покрытии. На рис. 1 а 
и б приведены зависимости остаточных напряжений 
в TiN слоях, толщиной около 300 нм, и периода TiN 
решетки в ненапряженном сечении «a – sin2ψ» - 
графика (для sin2ψ0=2ν/(1+ν), где ν – коэффициент 
Пуассона) от отрицательного потенциала смещения 
на подложке. 
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Видно, что сильная зависимость σсж(Uп) на-
блюдается до Uп = -70 В. При большем Uп величина 
напряжений сжатия изменяется незначительно при-
ближаясь к значению -7 ГПа. 

Изменение периода решетки от величины Uп 
носит немонотонный характер: резкое возрастание 
при малых Uп с дальнейшим небольшим спадом 
(рис. 1,б) 

Было проведено также сравнение структуры и 
напряженного состояния системы TiN–Ti при раз-
ной толщине (размерный фактор) слоя Ti (рис. 2). 
Из рис. 2 видно, что даже при наименьшей толщине 
TiN слоя (125 нм, обр. 7) происходит формирование 
текстуры с плоскостью (111) параллельной поверх-
ности роста однако степень ее совершенства невы-
сока. В слоях титана с гексагональной решеткой 
формируется текстура с базисной плоскостью (002) 
параллельной поверхности роста. Формирование 
такой текстуры в кристаллической решетке титана 
гексагонального типа может определяться положе-
нием титановых атомов в плоскости (111) гранецен-
трированной кубической решетки TiN слоев. 
 

 
а 

 

 
б 

Рис. 1. Зависимости изменения остаточных  
напряжений от величины Uп  для многослойной  

системы TiN(300 нм)/Ti(30 нм) 

При этом период гексагональной решетки ти-
тана а = 0,29586 нм, что близко к табличному значе-
нию, а период решетки титана с = 0,47249 нм, что 
несколько превышает табличные значения. Увели-
ченный период решетки, по данным [3], свидетель-
ствует о наличии в междоузлиях внедренных ато-
мов, таких, как азот. 

При более тонком слое титана 30 нм увеличен-
ными являются как период решетки а = 0,29601 нм, 
так и период с = 0,48344 нм, что свидетельствует об 
очень высоком содержании в таком титановом слое 
примесных (азотных) атомов и развитии напряже-
ний сжатия. 

 

 
а 
 
 

 
б 
 

Рис. 2. Участки дифракционных спектров  
от многослойной системы TiN–Ti  

с разными толщинами слоев,  
полученной при Uп = - 210 В:  

1 – образец №6, 2 – образец №5,  
3 – образец № 1, 4 – однослойный TiN,  

5 – образец №7; 
а – общий вид участка спектра,  

б – область наиболее  
интенсивных рефлексов 

 

σ, ГПа 

Uп, B 

Uп, B 

a0, нм 

I, усл.ед. 

2θ, град. 

I, усл.ед. 

2θ, град. 
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Для относительно большого объемного со-
держания Ti (около 50 об.%) для многослойного 
покрытия №7, мы имеем сравнительно невысокую 
степень текстурированности TiN кристаллитов с 
плоскостью (111), параллельной поверхности рос-
та, тогда как при увеличении толщины TiN слоя до 
300 нм и малом объемном содержании Ti – 10% 
или при большей толщине TiN слоя (780 нм), но 
большем объемном содержании Ti составляющей 
20 и 30 % текстура (111) TiN – усиливается. Сте-
пень текстурированности, показателем которой 
выступает отношение интегральных интенсивно-
стей пиков от плоскостей (111) и (200) увеличива-
ется от 4,1 нм для многослойной системы №7 до 
10,7 нм для системы №6, 18,7 нм для системы №5 и 
до 59нм для системы №1.  

Рентгеновская тензометрия («a – sin2ψ» - ме-
тод) показала, что при наименьшей толщине TiN 
слоя 125 нм (удельный объем в многослойном по-
крытии около 50%, что эквивалентно толщине TiN 
слоя 3,5 мкм) напряжения сжатия при Uп = -200В 
составляют -5,5 ГПа, что несколько ниже, чем в 
более толстых слоях (300 нм). Таким образом, с 
увеличением толщины TiN слоя от 125 нм до 
300 нм и повышению совершенства текстуры с 
плоскостью (111) параллельной поверхности роста, 
макронапряжения (т.е. скореллированное в макро-
объеме изменение межплоскостного расстояния в 
кристаллических решетках) несколько увеличива-
ются и достигают, по-видимому, предельной для 
упругого деформирования сжатием кристалличе-
ской решетки вакуумно-дуговых TiN покрытий, 
величины около -7 ГПа, при дальнейшем увеличе-
нием толщины слоя TiN величина сжимающих 
макронапряжений при росте совершенства тексту-
ры изменяется слабо.  

Результаты измерения механических характе-
ристик (твердость, Н и модуль упругости) покрытий 
наноиндентированием приведены в двух последних 
колонках табл. 1. 

Видно, что наиболее высокой твердостью, от-
носящей их к сверхтвердым материалам, обладают 
покрытия, полученные при времени осаждения 30 с 
при давлении остаточных газов 2·10-5 мм.рт.ст. и 
300 с. при давлении азота 5·10-3 мм.рт.ст. При этом 
увеличение Uп сопровождающееся повышением 
средней энергии и размытием в результате действия 
радиационного фактора межслойных границ приво-
дит к небольшому уменьшению твердости. Подоб-
ным образом изменяется и индекс пластичности. 

Показано, что основу дифракционного спек-
тра составляют рефлексы от TiN фазы. Подача 
потенциала смещения приводит к изменению пре-
имущественной ориентации кристаллитов от пер-
пендикулярной поверхности роста оси (100) при 

низком потенциале смещения до (111) при высо-
ком Uп. Таким образом, наблюдаемое изменение 
структуры в слоях TiN, толщиной 300 нм, при 
увеличении Uп  аналогично наблюдаемым струк-
турным изменениям в однослойных TiN покрыти-
ях, толщиной 7…8 мкм [6]. 

Проведенное методом рентгеновской тензо-
метрии («a – sin2ψ»-метод) исследование упруго 
напряженно-деформированного состояния много-
слойных покрытий показало, что повышение потен-
циала смещения от «плавающего» до -70В приводит 
к росту напряжений сжатия в фазе TiN от -3,1ГПа 
при «плавающем» потенциале до -6,6 ГПа при  
Uп = - 70В. При этом развитие высокой деформации 
сжатия в кристаллической решетке приводит к 
уменьшению среднего размера кристаллитов от 19 
нм до 11,8 нм. Видимо деформация решетки 
2,04…2,10%, что соответствует напряжениям сжа-
тия - 6,6 … - 6,8 ГПа является предельной для полу-
чаемой в нашем случае TiN фазы, т.к. дальнейшее 
увеличение Uп до -200В не приводит к существен-
ному увеличению остаточных напряжений, а след-
ствием такого высокоэнергетического воздействия 
является совершенствование текстуры (111) [7] при 
одновременном увеличении среднего размера кри-
сталлитов в направлении падения пленкообразую-
щих частиц (от 11,8 до 17 нм) и уменьшении вели-
чины периода решетки. Основной причиной форми-
рования остаточных напряжений сжатия начиная с 
малых толщин слоев являются имплантационные 
процессы, сопровождающиеся как в толстых покры-
тиях, так и в относительно тонких слоях (300 нм) 
увеличением периода кристаллической решетки.  

Это связано с тем, что высокая плотность ион-
ного потока, характерная для вакуумно-дугового 
метода, определяет при имплантации ионов в при-
поверхностные слои увеличение периода решетки и 
формирование сжимающих напряжений в связанном 
с подложкой покрытии. При большой величине  
отрицательного потенциала смещения (Uп > - 70 В) 
вторичное распыление легких атомов (к которым в 
системе TiN можно отнести атомы азота) определя-
ет уменьшение периода решетки при относительно 
небольшом изменении напряженного состояния 
сжатия, развитие которого определяется избытком 
атомов в межкристаллитной области. 

Таким образом, немонотонное изменение пе-
риода решетки в ненапряженном сечении от Uп  
можно объяснить преимущественно имплантацион-
ными процессами (“in situ” имплантацией в субпо-
верхностные слой растущего покрытия на глубину 
до 1 нм) при невысоких значениях Uп и относитель-
ным обеднением покрытия по легким атомам азота в 
результате их распыления c поверхности роста при 
большом (- 70В … - 200В) потенциале смещения.  
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Анализируя механические характеристики 
можно отметить, что при толщине слоя титана в 
многослойной системе TiN/Ti менее 125 нм дости-
гаются достаточно высокие механические свойства 
(твердость 34…36 ГПа при индексе пластичности 
Н/E* = 0,11…0,12), что при известном из литературе 
росте трещиностойкости таких покрытий [8–10] де-
лает их перспективными для использования в усло-
виях действия высокой знакопеременной нагрузки.  

Также можно отметить не характерное для од-
нослойных покрытий повышение твердости при 
понижении Uп вплоть до значений близких к нуле-
вым. В случае многослойных систем такое повыше-
ние механических характеристик можно объяснить 
повышением планарности межслойных границ 
(меньшем перемешивании) при понижении Uп и 
соответственно увеличение толщины перемешанно-
го слоя на границе при повышении Uп и, соответст-
венно, средней энергии бомбардирующих растущее 
покрытие частиц. 

 
Заключение 

 
1. Установлено, что в слоях нитрида титана, 

толщиной 300 нм и более при подаче потенциала 
смещения развивается текстура (111). Степень со-
вершенства текстуры повышается с увеличением 
толщины слоя, что свидетельствует о ростовом ха-
рактере зарождения такого типа текстуры, стимули-
рованной радиационной бомбардировкой при осаж-
дении вакуумно-дуговых покрытий. 

2. Толщины слоев Ti более 30 нм оказывается 
достаточной, чтобы развитие напряженно - дефор-
мированного состояния в слоях TiN проходило без 
их существенной релаксации. Тоже проявляется и 
при более толстых титановых слоях: 125 нм и 250 
нм. 

3. При увеличении потенциала смещения про-
исходит рост макронапряжений сжатия в TiN фазе. 
Причем выход на максимальное значение макрона-
пряжений сжатия происходит уже при относительно 
невысоком Uп = -40…-70В, а при большем Uп при 
сохранении практически постоянного значения мак-
ронапряжений сжатия около -6,5 ГПа, происходит 
рост совершенства текстуры (приводит к повыше-
нию относительной интенсивности текстурных пи-
ков) и обеднение по легким атомам (приводит к 
уменьшению периода в ненапряженном сечении).  

4. При толщине слоя титана в многослойной 
системе TiN/Ti менее 125 нм достигаются достаточ-
но высокие механические свойства (твердость 
34…36 ГПа при индексе пластичности  
Н/E* = 0,11…0,12). 
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ЕФЕКТИВНІ НАНОСТРУКТУРНІ БАГАТОШАРОВІ ПОКРИТТЯ  

ДЛЯ РІЖУЧИХ ІНСТРУМЕНТІВ І ДЕТАЛЕЙ МЕДИЧНОГО ПРИЗНАЧЕННЯ,  
ЩО ПРАЦЮЮТЬ В ДИНАМІЧНОМУ РЕЖИМІ 

А.А. Андрєєв, Г.І. Костюк, М.О. Мінаєв 
Показано, що максимальна залишкова напруга стискування в багатошаровому покритті TiN – Ti скла-

дають більше 7,5 ГПа (енергія іонів 200 ЕВ), а наближаються до 7 ГПа при енергії 70 ЕВ, що підтвержується 
теоретичними результатами. У багатошаровій системі TiN – Ti при шарі титану менше 120 нм досягаються 
високі: мікротвердість Н = 35–36 ГПа і індекс пластичності Н/Е 0,11...0,12. Товщина шарів Ti більше 30 нм 
виявляється достатньою, щоб розвиток напружений-деформованого полягання в шарах TIN проходіло без їх 
істотної релаксації. Проведений аналіз впливи на структуру, пружно напружений-деформований стан і ме-
ханічні характеристики багатошарової системи TiN – Ti, товщину Ti підшару (у інтервалі 30–250 нм) і вели-
чини потенциала зсуву (Uп) 

Ключові слова: метод рентгенівської тензометрії, мікротвердість, еволюційні методи, вакуумно-дугові 
покриття, макронапруги стискування. 

 
EFFECTIVE NANOSTRUKTURNYE MULTI-LAYERED COVERAGES FOR TOOLPIECES  

AND DETAILS OF MEDICAL SETTING, WORKINGS IN DYNAMIC MODE 
A.A. Andreev, G.I. Kostyuk, N.A. Minaev 

Shows that the maximum residual voltage compression in multilayered coating TiN – Ti make up more than 
7,5 HPa (energy ions 200 EV) and approaching 7 Hpa at 70 EV energy, as evidenced by the theoretical results. In 
the multi-layered system of Tin–ti at the layer of titan less than 120 nm is arrived at high: microhardness of N = 35–
36 GPa and index of plasticity of N/E 0,11...0,12. Thicknesses of layers of Ti more than 30 nm appears sufficient, 
that development of the tense-deformed consisting of layers of TIN passed without their substantial relaxation. Con-
ducted ana-liz influences on a structure, resiliently tense-deformed state and mechanical kharakteri-stiki of the mul-
ti-layered system of Ti–tin, thicknesses of Ti of sublayer (in the interval of 30–250 nm) and potenciala relocation 
bias (Uп) 

Key words: method of x-ray photography tenzometrii, micro hardness, evolutional methods, vacuum-arc cov-
erages, macrostresss of compression. 
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ПРИМЕНЕНИЕ КОМПОЗИЦИОННЫХ МАТЕРИАЛОВ  

ПРИ СОЗДАНИИ ПЕРСПЕКТИВНЫХ ОБРАЗЦОВ РАКЕТНОЙ ТЕХНИКИ 
 

Проведен обзор применения полимерных композиционных материалов на Государственном предпри-
ятии «Конструкторское бюро «Южное» им. М.К. Янгеля. Выделены основные направления использо-
вания композитов в изделиях отечественной ракетно-космической техники. Отмечается, что в ГП 
«КБ «Южное» накоплен большой практический опыт использования полимерных композиционных ма-
териалов, найден ряд оригинальных конструкторско-технологических решений, применены уникальные 
технологические процессы, позволившие создать конструкции высокого весового совершенства. 

 
Ключевые слова: полимерный композиционный материал, ракетно-космическая техника, силовые кон-
струкции, РДТТ, ЖРД, отсек. 
 

Введение 
 

За годы своего существования ГП «КБ «Юж-
ное» им. М.К. Янгеля создало несколько поколений 
стратегических ракет-носителей (РН) и космических 
аппаратов (КА). Требования к их высокому весовому 
совершенству предопределили применение в них но-
вых высокопрочных и высокомодульных полимер-
ных композиционных материалов (ПКМ). В зависи-
мости от назначения к создаваемым конструкциям 
ракетно-космических комплексов предъявляются 
также требования по высокой точности выходных 
геометрических параметров и стабильности прочно-
стных характеристик. Они должны быть теплостой-
кими, герметичными, защищенными от коррозии. 
Указанные требования решаются на этапе проектных 
проработок за счёт выбора оптимальных конструк-
тивно-технологических решений и применения со-
временных материалов с высокими удельными ха-
рактеристиками по прочности и жёсткости. В разра-

ботках КБ широко используются ПКМ. Например, в 
ракетах твёрдотопливного класса объём их примене-
ния достигает 60% от сухого веса конструкции. 

 
Обзор применения ПКМ в разработках 

ГП «КБ «Южное» им. М.К. Янгеля  
 
Основными направлениями применения ПКМ в 

разработках КБ являются: 
- силовые конструкционные элементы, для ко-

торых превалирующее значение имеют прочност-
ные и упругие характеристики; 

- теплозащитные и теплоизоляционные покры-
тия, 

- эрозионностойкие элементы конструкций. 
Большой опыт отработки силовой конструкции 

был получен при создании корпуса крупногабарит-
ного твердотопливного ракетного двигателя (РДТТ) 
(рис. 1), работающего при воздействии внутреннего 
давления и осевого сжатия.  

 
Рис. 1. Корпус РДТТ из ПКМ 

 А.В. Дегтярев, В.А. Коваленко, А.В. Потапов 
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Задача обеспечения его высокого массового со-
вершенства решена применением коконной конст-
рукции, изготовленной из органопластика методом 
«мокрой» намотки на намоточных станках с про-
граммным управлением. При этом обеспечивалась 
высокоточная укладка армирующего наполнителя 
на оправку и выдерживались все необходимые па-
раметры намотки. 

В процессе создания корпуса проведен ком-
плекс исследований и проектно-конструкторских 
проработок, позволивших следующее: 

- выбрать схему армирования силовой оболоч-
ки корпуса по линиям наименьшего отклонения для 
данной конструкции, не превышая значений пре-
дельных углов трения в уравнении Клеро; 

- принять сфероидальную форму днищ, как 
обеспечивающую размещение максимального запа-
са топлива в условиях габаритных ограничений при 
максимальном значении коэффициента массового 
совершенства силовой оболочки корпуса; 

- определить рациональное соотношение на-
полнителя и связующего в материале силовой обо-
лочки; 

- выбрать оптимальные программы намотки 
корпусов. 

Внедрение результатов этих исследований дало 
возможность уменьшить длину корпуса при задан-
ной массе топлива примерно на 120 мм или при 
фиксированной длине увеличить рабочий запас топ-
лива на 860 кг.  

Отработка конструктивно-технологической 
схемы корпуса проводилась на моделях 05.0287 и 
ПГ-3 в лабораторных и заводских условиях. Корпус 
прошёл весь комплекс наземной экспериментальной 
отработки и введен в серийную документацию. По 
уровню технического совершенства и основным па-
раметрам созданный корпус РДТТ превосходил 
лучшие отечественные и зарубежные аналоги. 

Следующим этапом применения ПКМ мате-
риалов в силовых конструкциях стало создание хво-
стового отсека из углепластика. Отсек представляет 
собой двухконусную оболочку седловидной формы, 
имеющую торцевые и промежуточный шпангоуты 
(рис. 2). 

Все работы велись по комплексной программе 
экспериментальной отработки, предусматривающей 
проведение работ от исследований по выбору мате-
риала до выпуска заключения о допуске хвостового 
отсека к серийному изготовлению. Спецификой раз-
работки и проектирования узла явилось то, что к 
моменту разработки уже был создан металлический 
хвостовой отсек, прошедший функциональную и 
прочностную отработки. Вновь разрабатываемый 
узел по своим геометрическим и функциональным 
параметрам не должен был отличаться от металли-

ческого и при меньшей массе превосходить его по 
прочности. 

 

 
Рис. 2. Хвостовой отсек из углепластика 

 

Серьёзной проблемой при разработке явилось 
создание цельнопластикового узла, в котором тор-
цевой стыковочный шпангоут изготавливается за-
одно целое с оболочкой и формуется в процессе на-
мотки непосредственно на оправке. Проблема была 
решена путём создания принципиально новой тех-
нологии изготовления хвостового отсека с примене-
нием специальной оправки, имеющей подвижные 
днища. К моменту разработки хвостового отсека из 
углепластика такое техническое решение аналогов 
не имело. 

Большую трудность при практическом изго-
товлении хвостового отсека в производстве пред-
ставили вопросы его стыкуемости со смежными 
узлами. По условиям прочности в конструкцию 
торцевого стыковочного шпангоута была заложена 
структура композита, состоящая из углеродной ни-
ти и стеклоленты. Такое сочетание материалов 
приводило к тому, что после снятия заготовки хво-
стового отсека с оправки стыковочный шпангоут 
становился овальным. Максимальная овальность 
достигала 14 мм. Причиной этого служили внут-
ренние напряжения, которые возникали в шпанго-
уте из-за разницы коэффициентов линейного тер-
мического расширения стеклопластика и углепла-
стика. В результате проведенных научно-
исследовательских и опытно-конструкторских ра-
бот для снятия внутренних напряжений был вы-
бран режим дополнительной термообработки. Од-
новременно было предложено выполнять стыко-
вочные отверстия непосредственно на оправке, не 
снимая с неё хвостовой отсек.  

Созданный хвостовой отсек прошёл полный 
объём функциональной, прочностной и натурной 
отработки и впервые в отрасли был внедрён в се-
рийные изделия.  

В настоящее время в ГП «КБ «Южное» отраба-
тывается конструкция крупногабаритного межсту-
пенчатого отсека, имеющего форму усечённого ко-
нуса высотой  ~ 4 м (рис. 3).  
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Рис. 3. Межступенчатый отсек из ПКМ 
 
Оболочка межступенчатого отсека представля-

ет собой трёхслойную конструкцию, состоящую из 
двух тонких углепластиковых обшивок и сотового 
заполнителя. В качестве исходных материалов угле-
пластика используются углеродный жгут ТС 36S-
12K и модифицированное эпоксидное связующее 
ЭДТ-69У.  

Между обшивками располагается полимерный 
сотопласт ПСП-1-2,5. Нижний и верхний стыковоч-
ные шпангоуты Z – образной формы изготавлива-
ются из углепластика на том же эпоксидном свя-
зующем.  

Применение модифицированного эпоксидного 
связующего позволило улучшить липкость и эла-
стичность препрега, сохраняющуюся в течение дли-
тельного времени (до 3 месяцев). Высокие адгези-
онные свойства препрега позволили перейти к бес-
клеевому способу изготовления трёхслойной сото-
вой конструкции оболочки отсека.  

В процессе отработки решён ряд материало-
ведческих проблем: 

- реализованы заданные физико-механические 
характеристики ПКМ в шпангоутах и оболочке от-
сека; 

- обеспечена монолитность формируемого 
ПКМ путем внедрения технологии послойной вы-
кладки с последовательным термовакуумным фор-
мованием; 

- обеспечена совместная работа углепластико-
вых обшивок и сотового заполнителя.  

Одним из направлений применения компози-
ционных материалов являются неохлаждаемые со-
пловые насадки для жидкостных ракетных двигате-
лей (ЖРД) (рис. 4). 

В ГП «КБ «Южное» разработана технология 
изготовления соплового насадка из углерод-угле-

родного композиционного материала (УУКМ) на 
основе углеродного волокнистого наполнителя три-
котажной структуры, предназначенного для комплек-
тации двигателя третьей ступени РН «Циклон-4».  

 

 
Рис. 4. ЖРД с насадком из УУКМ 

 
Основные технологические переделы включа-

ют:  
- изготовление чехлов из углеродного наполни-

теля; 
- предварительную пропитку чехлов бакелито-

вым лаком; 
- формование и механическую обработку угле-

пластиковой заготовки; 
- высокотемпературную обработку углепласти-

ковых заготовок, включающую карбонизацию при 
температуре 850 С, термообработку при – 1850 С  
и предварительное пироуплотнение при – 950 С в 
течение 50 часов; 

- пироуплотнение при температуре 
1000…1050 С в  течение 350 часов; 

- нанесение герметизирующего и наружного 
защитного покрытия; 

- сборка углерод-углеродного конуса с метал-
лическими элементами крепления; 

- неразрушающий контроль качества, обмер 
геометрических параметров и определение сдаточ-
ных характеристик насадка. 

Исследования окислительной стойкости угле-
род-углеродного материала насадка, проведенные  
на воздухе и в потоке высокотемпературной плазмы, 
показали, что ожидаемый унос материала на основе 
углеродного трикотажа в условиях эксперименталь-
ного двигателя за время его непрерывной работы не 
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превышает 0,1 мм. При воздействии высокотемпе-
ратурной газовой струи наблюдается эрозия мате-
риала, величина которой изменяется по длине испы-
туемого образца и зависит от окислительной стой-
кости УУКМ и длительности испытаний. Состояние 
образцов углерод-углеродного материала насадка до 
и после испытаний на плазмотроне показано на 
рис. 5. 

 

 
а 

 
б 

Рис. 5. Образцы углерод-углеродного материала  
до (а) и после (б) испытаний на плазмотроне 
 
Неохлаждаемый сопловой насадок из углерод-

углеродного материала обеспечивает заданные мас-
совые и прочностные характеристики, обладает вы-
сокой эрозионной и окислительной стойкостью. Это 
подтверждено огневыми испытаниями эксперимен-
тальных насадков и статическими испытаниями ка-
меры двигателя со штатным сопловым насадком.  

В последние годы ГП «КБ «Южное» набирает 
опыт разработки и изготовления несущих конструк-

ций оптических приборов космического назначения 
(сканеров, телескопов, объективов).  

Отличительной особенностью таких конструк-
ций являются высокие требования по терморазмеро-
стабильности (на уровне не более 0,1 мм/м) в усло-
виях циклического изменения температуры от ми-
нус 150 до плюс 150С. 

При разработке объектива высокого разреше-
ния для КА дистанционного зондирования Земли с 
целью достижения этих требований его основные 
несущие элементы выполнены из углепластика 
(рис. 6). 

 

 
Рис. 6. Объектив КА из углепластика 

 

Тубус объектива представляет собой цилинд-
рическую обечайку диметром 0,9м длиной 1м со 
шпангоутами в виде утолщений на торцах обечайки.  
По внутренней поверхности тубуса вклеены кольце-
вые диафрагмы. Корпус выполнен в виде прямо-
угольного толстостенного (20мм) параллелепипеда 
(с размерами0,5х0,5х0,6м) с цилиндрической пла-
стиной (диаметром 0,9м) на одной из его граней. 
Заготовка тубуса изготовлена методом выкладки и 
автоматизированной намотки, заготовка корпуса из-
готовлена методом выкладки на оснастке с обеспе-
чением заданной схемы армирования.  

 

После механической обработки углепластико-
вых заготовок в корпус и тубус с помощью высоко-
точно выполненных кондукторов вклеены титано-
вые втулки, образующие посадочные поверхности 
оптических элементов.  

Применение высокоточных кондукторов, обес-
печивающих требуемый допуск плоскостности, вза-
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имной параллельности и перпендикулярности поса-
дочных поверхностей оптических элементов, позво-
лило избежать механической обработки, нежела-
тельной для конструкции с клеевыми соединениями.  

Как показал расчет, точность взаимного поло-
жения посадочных мест оптических элементов объ-
ектива, в котором используются изготовленные ту-
бус и корпус, при условиях эксплуатации составляет 
порядка 0,01мм. В настоящее время проводятся оп-
тические испытания объектива. 

Наряду с крупногабаритными узлами в КБ раз-
работано и внедрёно в изделия большое количество 
различного рода вставок, обтюраторов, крышек, эк-
ранов и других сборочных единиц, выполненных из 

полимерных композиционных материалов, для ра-
кет-носителей и космических аппаратов.  

 
Выводы 

 
Таким образом, за годы, прошедшие с начала 

применения в разработках ГП «КБ «Южное» ПКМ, 
проектантами, конструкторами и технологами нако-
плен большой практический опыт использования 
композитов, найден ряд оригинальных конструктор-
ско-технологических решений, применены новые 
высокоэффективные материалы и уникальные тех-
нологические процессы, позволившие создать кон-
струкции высокого весового совершенства. 
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ЗАСТОСУВАННЯ КОМПОЗИЦІЙНИХ МАТЕРІАЛІВ  
ПРИ СТВОРЕННІ ПЕРСПЕКТИВНИХ ЗРАЗКІВ РАКЕТНОЇ ТЕХНІКИ 

О.В. Дегтярьов, В.О. Коваленко О.М.Потапов  
Проведено огляд застосування полімерних композиційних матеріалів на Державному підприємстві 

«Конструкторське бюро« Південне »ім. М.К. Янгеля. Виділено основні напрями використання композитів у 
виробах вітчизняної ракетно-космічної техніки. Відзначається, що в ДП «КБ« Південне »накопичено вели-
кий практичний досвід використання полімерних композиційних матеріалів, знайдено ряд оригінальних 
конструкторсько-технологічних рішень, застосовано унікальні технологічні процеси, що дозволили створи-
ти конструкції високої вагової досконалості 

Ключові слова: полімерний композиційний матеріал, ракетно-космічна техніка, силові конструкції, 
РДТП, ЖРД, відсік. 
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A review the held of polymeric composite materials at the Yangel Yuzhnoye state design office. The basic di-
rections identified of use of composites in products of the national rocket and space technology. It is noted, that in 
the Yuzhnoye SDO accumulated considerable practical experience the use of polymer composite materials, founded 
a number of original design and technological solutions, was applied the unique processes that allowed construction 
of a high the weight perfect. 

Keywords: polymeric composite material, rocket and space technology, power structures, SPRE (solid propel-
lant rocket engine), LRE (liquid rocket engine), section. 
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АНАЛИЗ ФУНКЦИОНАЛЬНЫХ СВОЙСТВ  
ИЗВЕСТНЫХ ОБРАЗЦОВ НАЗЕМНЫХ ПУСКОВЫХ УСТРОЙСТВ  

БЕСПИЛОТНЫХ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ 
 

С целью определения тенденций совершенствования современных наземных пусковых устройств 
(НПУ) приведен сравнительный анализ известных образцов по шкале абсолютных и безразмерных по-
казателей. В виде трехмерных диаграмм представлены технические характеристики известных об-
разцов наземных катапульт. Сформулирован набор динамических параметров катапульты, позво-
ляющий судить об уровне совершенства организации рабочего процесса. Получены априорные оценки 
качества проектирования приводов НПУ и указаны резервы модернизации. Отмечены образцы НПУ, 
поддающиеся совершенствованию. 

 
Ключевые слова: пусковое устройство, беспилотный летательный аппарат, априорные оценки, кри-
териальный анализ. 

 
Введение 

 
Любая инженерная деятельность должна под-

разумевать гармонизацию основных элементов объ-
екта проектирования. Исходя из этого общего пра-
вила, для достижения «достаточного» уровня со-
вершенства беспилотного авиационного комплекса 
(БАК) безаэродромного базирования необходимо на 
должном уровне решить задачу проектирования на-
земного пускового устройства (НПУ), как критиче-
ского звена, ответственного за фазу ввода в полет. 
Принятие решений на стадии формирования облика 
комплекса в целом и его элементов должно исхо-
дить из условия воспроизводства опыта, овеществ-
ленного в апробированных образцах техники, кото-
рые в определенном смысле допустимо рассматри-
вать в качестве аналогов объекта проектирования. 
Детерминированный подход к принятию проектных 
решений, предложенный в [1, 2 и др.] основывается 
на универсальном аппарате теории подобия и раз-
мерности, что позволило распространить его на ос-
новные классы летающих транспортных систем 
(ТС). В настоящей статье представлен частный слу-
чай данного подхода применительно к задаче фор-
мирования облика НПУ беспилотного летательного 
аппарата (БЛА) [3, 4]. 
 

Оценки совершенства известных 
образцов НПУ 

 
Основанием для выбора способа ввода БЛА в 

полет и реализующего его устройства (т.е. - форми-

рования облика НПУ), должны быть априорные 
оценки совершенства существующих аналогов с по-
зиций поставленной задачи проектирования. Набор 
априорных оценок, применяемых для данной цели, 
должен включать в себя размерные и безразмерные 
величины. 

Необходимость размерных оценок продиктова-
на тем обстоятельством, что масштабы в технике 
«упрямая» вещь, так как любое из известных уст-
ройств реализуется в определенных абсолютных па-
раметрических диапазонах. 

Использование критериальных комплексов 
(безразмерных величин) позволяет получить срав-
нительные оценки совершенства широкого множе-
ства аналогов, заданных массивом тактико-
технических характеристик (ТТХ). Критерии подо-
бия также задают количественные ориентиры в за-
дачах оптимизации с условными ограничениями. 

Из вышеприведенных предпосылок следует 
обоснование подхода к формированию облика НПУ, 
учитывая, что полезной функцией является необхо-
димая скорость ввода в полет БЛА заданной взлет-
ной массы, а остальные параметры – максимальная 
стартовая перегрузка и длина направляющей – пред-
ставляют собой проектные ограничения. 
 
Абсолютные показатели целесообразной 

реализации НПУ 
 

Масштабный фактор на предпроектной стадии 
разработки главным образом характеризуется сле-
дующим набором размерных величин: скорость 

 А.В. Амброжевич, К.В. Мигалин, В.А. Середа 
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схода БЛА (ввода в полет) 0V , стартовая масса ап-
парата БЛАm , длина направляющей (разгонного уча-
стка) L , стартовая перегрузка Xn . Накопленный в 
данной сфере опыт проектирования [5–7 и др.] 
(табл. 1) представлен в указанных координатах на 
рис. 1, где диаметры соответствующих сфер калиб-
рованы по величине стартовой перегрузки. 

Заметна четкая сепарация различных видов 
НПУ по группам, отражающим физический прин-
цип создания тягового усилия привода (рис. 1). 

Наиболее компактно на диаграммах представ-
лена группа механических НПУ, что свидетельству-
ет об их крайне узкой специализации, ориентиро-
ванной на класс комплексов с БЛА авиамодельного 
облика. Механические катапульты не обладают по-
тенциалом интенсификации в виду низкой энерге-
тики механических приводов. 

Несмотря на наличие в выборке всего двух об-
разцов реактивных тележек представляется возмож-
ным сделать вывод об их общем уровне среди НПУ. 
Варьирование энергетики ракетных двигателей 
твердого топлива (РДТТ) возможно в широчайших 
пределах, но основным препятствием для их широ-
кого внедрения является проблема малозаметного 
старта и лицензирования на предмет проведения пи-
ротехнических работ. 

Затратность использования гидравлических ка-
тапульт оправдывается высокими энергетическими 
показателями и исходной конструктивной возмож-
ностью обеспечения постоянной перегрузки [8]. 

В наиболее широком диапазоне ТТХ (рис. 1, 2) 
реализуются пневматические НПУ, что свидетель-
ствует о высокой их универсальности. Тем не менее, 
в абсолютном в большинстве известных образцов 
данной группы (поз. 12-15) остается нерешенной 
проблема поддержания постоянства перегрузки, что 
влечет за собой ограничение по максимальному зна-
чению данного параметра по циклограмме за счет 
соответствующего увеличения длины направляю-
щей (поз. 21-23). 
 

Критериальный анализ аналогов 
 

С позиций теории размерности и подобия об-
лик НПУ определяется условиями функционирова-
ния в составе ТС и представляется следующим на-
бором общепринятых критериев подобия: 

1) компактность конструкции характеризуется 
отношением длин БЛА и направляющей: 

L
l

X БЛА ,       (1) 

2) тип БЛА определяется главным образом 
предельно допустимой стартовой перегрузкой: 

g
jn X  ,        (2) 

3) скоростной класс БЛА оценивается числом 
Маха в фазе старта: 

a
V

M 0
0  ,       (3) 

где БЛАl  - размер БЛА; L  - длина направляющей; j , 
g  - ускорения: центра масс БЛА и свободного паде-
ния; 0V , a  - стартовая скорость БЛА и местная 
скорость звука соответственно. 

Сопоставительный анализ различных типов 
НПУ формально сводится к установлению неравен-
ственных соотношений в параметрическом про-
странстве « XMn 0X  ».  

На рис. 2 представлены результаты применения 
критериальных оценок (1)-(3) в классе НПУ ката-
пультного типа для БЛА со стартовой массой 
10…350 кг (см. табл. 1). 

Для всех классов катапульт наблюдается по-
вышение компактности конструкции (критерий X ) 
за счет увеличения стартовой перегрузки Xn , что 
однозначно свидетельствует о переменном законе 
тягового усилия. Однако среди преобладающего 
множества ординарных образцов НПУ выделяются 
атипичные. 

Использование потенциальной энергии подня-
того груза позволяет механической катапульте для 
запуска БЛА «Грант» (поз. 6) демонстрировать уро-
вень, соизмеримый с некоторыми гидравлическими 
НПУ. Постоянное значение ускорения свободного 
падения через систему полиспастов преобразуется в 
постоянное тяговое усилие привода, обеспечивая 
компактность конструкции при высокой скорости 
ввода в полет БЛА. 

Использование вариатора копирного типа в ка-
тапульте для запуска БЛА «ScanEagle» позволяет 
выйти на уровень гидравлических НПУ. Вообще, 
передовой уровень некоторых пневматических НПУ 
объясняется значительным объемом ресивера (поз. 
16, 18), в котором падение давления происходит в 
узком диапазоне, не выходящем за допустимые пре-
делы дегрессии. 

Особо высокая мощность и компактность гид-
равлической катапульты «Phoenix» объясняется на-
личием предстартовой пневмокамеры, обеспечи-
вающей постоянный закон перегрузки. 

Несмотря на рекордно высокую стартовую пе-
регрузку БЛА «Пчела-1» и «DoDt-25» (поз. 31 и 32), 
разработчикам реактивных тележек не удалось 
обеспечить достаточной компактности НПУ, что 
свидетельствует об отличном от нейтрального зако-
на горения зарядов твердого топлива. 
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Таблица 1 
Спецификация и ТТХ НПУ [5 – 7, 9] 

№№ Название 
БЛА Тип НПУ Масса БЛА, 

кг 
Длина направ-

ляющей, м 
Скорость 
схода, м/с Перегрузка, ед 

1 Boomerang механ. 8 2.6 8 1.26 
2 Bat 3 механ. 8 2 11 3.09 
3 Skylite B механ. 12 2.6 12 2.83 
4 CL-18 механ. 14 4 16 1.97 
5 Luna X-2000 механ. 30 4.3 17 3.43 
6 Грант механ. 20 5.5 20 3.71 
7 CL-28 механ. 18 7.5 17 1.97 
8 Micro-V механ. 45 5.5 16 2.54 
9 Sparrow механ. 45 6 18 2.76 

10 Альбатрос механ. 22 7 23 3.86 
11 Skylark пневмат. 35 3.2 12 2.30 
12 Silver Fox пневмат. 12 2 18 8.27 
13 Кулон-2 пневмат. 30 2.2 18 7.51 
14 ScanEagle пневмат. 18 4.2 23 6.43 
15 Avartek пневмат. 26 5.5 25 5.80 
16 I-View пневмат. 65 6.5 18 2.54 
17 Типчак пневмат. 50 6.5 26 5.31 
18 Scout пневмат. 118 8 22 3.09 
19 Ababil пневмат. 83 7.3 33 7.61 
20 Е95М пневмат. 70 9 36 7.35 
21 Crecerelle пневмат. 170 13.5 36 4.90 
22 Pioneer пневмат. 189 22 38 3.35 
23 Sperwer пневмат. 260 13.5 31 3.63 
24 Exdrone гидравл. 45 9.5 33 5.85 
25 Banshee гидравл. 70 11 33 5.05 
26 Phoenix гидравл. 140 8 33 6.95 
27 Shadow гидравл. 149 11 31 4.46 
28 Hermes 180 гидравл. 195 11 39 7.05 
29 Ranger гидравл. 270 14 34 4.21 
30 SkyEye гидравл. 353 14 36 4.72 
31 Пчела-1 реакт. тел. 138 6 33 9.26 
32 DoDt-25 реакт. тел. 70 7.5 40 10.88 

 
Заключение 

 
Сложившаяся зональная диспозиция групп 

НПУ свидетельствует о том, что в классе аппаратов 
тяжелее 180 кг со скоростями схода в районе 40 м/с 
и выше уверенно лидируют катапульты с пневмо-
приводом. 

Недостатком пневматических катапульт с од-
нокаскадным подводом рабочего тела являются вы-
сокие переменные стартовые перегрузки, для устра-
нения которых требуется разработка специальных 
способов организации рабочего процесса. 

Анализ диспозиции групп, очевидным образом 
приводит к заключению о целесообразности исполь-
зования катапульты с пневмоприводом, сочетающих 
относительно высокий уровень скоростей схода с 

благоприятными показателями компактности. «Отя-
гощающим» обстоятельством здесь, впрочем, явля-
ются высокие стартовые перегрузки, свойственные 
пневмокатапультам с одноступенчатым рабочим 
процессом. 

Представленный график абсолютных показате-
лей полностью отражает ТТХ катапульты, в которые 
входит весь набор параметров, так как масса запус-
каемого аппарата и перегрузка дают возможность 
оценить тяговое усилие привода. 
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АНАЛІЗ ФУНКЦІОНАЛЬНИХ ВЛАСТИВОСТЕЙ ВІДОМИХ ЗРАЗКІВ  
НАЗЕМНИХ ПУСКОВИХ ПРИСТРОЇВ БЕЗПІЛОТНИХ ЛІТАЛЬНИХ АПАРАТІВ 

О.В. Амброжевич, К.В. Мігалин, В.О. Середа 
З метою визначення тенденцій вдосконалення сучасних наземних пускових пристроїв (НПП) наведено 

порівняльний аналіз відомих зразків за шкалою абсолютних та безрозмірних показників. У вигляді тривимі-
рних діаграм подано технічні характеристики відомих зразків наземних катапульт. Зроблено апріорні висно-
вки про роботу приводів НПП та висловлено припущення з їх модернізації. Сформульовано набір динаміч-
них параметрів катапульти, котра дозволяє судити про рівень досконалості організації робочого процесу. На 
підставі цього набору відокремлено зразки НПП, що належать вдосконаленню. 

Ключові слова: пусковий пристрій, безпілотний літальний апарат, апріорні оцінки, критеріальний аналіз. 
 

THE ANALYSIS OF FUNCTIONAL STATES OF KNOWN SAMPLES  
OF PILOTLESS VEHICLE GROUND STARTING DEVICE 

O.V. Ambrozhevich, K.V. Migalin, V.O. Sereda 
For the purpose of definition of tendencies of perfection of modern ground starting device (GSD) the compara-

tive analysis of known samples on a scale of absolute and dimensionless indicators is resulted. In the form of three-
dimensional diagrams technical characteristics of known samples of land catapults are presented. Aprioristic conclu-
sions are drawn on work of drives GLD and assumptions on their modernization are come out. The set of dynamic 
parameters of a catapult which allows to judge level of perfection of the organization of working process is formu-
lated. On the basis of this set samples GLD which is giving in to perfection are allocated. 

Key words: launching device, pilotless  vehicle, a priori evaluation, criterial analysis. 
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РОЗРОБКА ЕКСПЕРИМЕНТАЛЬНОГО КОМПЛЕКСУ  

ДЛЯ ТЕРМОМЕХАНІЧНИХ ВИПРОБУВАНЬ МАТЕРІАЛІВ  
ЗА КРИТЕРІЄМ ЦИКЛІЧНОЇ МІЦНОСТІ  

 
У статті розроблен експериментальний комплекс для термомеханічних випробувань матеріалів за 
критерієм циклічної міцності – межі витривалості та наведені методики дослідження механічних 
властивостей. Наведена блок-схема магнітострикційної установки та описан принцип її дії. Було про-
ведено модернізацію магнітострикційної установки У-10, що дозволило одночасно циклічно наванта-
жувати та нагрівати зразок. Проведен аналіз останніх досліджень та публікацій, розроблена мето-
дика термомеханічних високочастотних випробувань на втому сталевих матеріалів, та проведені 
математичні розрахунки.  

 
Ключові слова: установка, зразок, високочастотні  випробування, амплітуда коливань, циклічні нава-
нтаження, напруження. 
 

Вступ 
 
Для того щоб перевірити якість зміцненого по-

верхневого шару, отриманий  дифузійним насичен-
ням, необхідно провести ряд експериментів, які да-
ють характеристику якості зміцненого шару, вихо-
дячи з яких буде прийнято рішення про доцільність 
даної технології або про зміну параметрів техноло-
гічного процесу. Метою статті є визначення методів 
і проведення випробувань зразків. 
 

Магнітострикційна установка  
для термомеханічних високочастотних 

випробувань на втому та її модернізація  
 

Дослідження сталевих зразків зміцнених 
ВТАППТР (рис. 1) проводилися на модернізованій 
магнітострикційній установці, що є однією з моди-
фікацій установок, які описані у [1, 2]. 

 

 
 

Рис. 1. Креслення зразка для термомеханічних  
високочастотних випробувань на втому 

 
Блок-схема установки показана на рис. 2. Робо-

ча частота установки, при якій можливе її викорис-
тання для випробувань на втому, лежить у межах ~ 
9,8...10,8 кГц. 

Принцип дії вібратора 1 установки заснований 
на використанні явища магнітострикції, що полягає 

в здатності деяких матеріалів (нікель, пермендюр та 
інші) змінювати свої лінійні розміри під дією змін-
ного магнітного полю. В установці магнітострик-
ційний ефект реалізується використанням О-
подібних нікелевих пластин (товщиною 0,1 мм), що 
зібрані у пакет, який і є вібратором 1. Змінне магні-
тне поле вібратора створюється пропущенням через 
його обмотку змінного струму, частота якого дорів-
нює робочій частоті установки; обмотка служить 
також для збудження у пакеті постійного магнітного 
потоку, що підмагнічує. 

Охолодження вібратора, що нагрівається при 
роботі в результаті втрат на гістерезис і вихрові 
струми, а також унаслідок нагрівання його обмоток 
струмом, проводиться проточною водою – вібратор 
знаходиться в герметичному баку, який прикріпле-
ний до опорної плити установки (на рис. 2 не пока-
зано). 

Амплітуда коливань вібратора максимальна на 
його торцях (пучності переміщень) і дорівнює нулю 
посередині (вузол). Для збільшення амплітуди за-
стосовується концентратор 2 – напівхвильовий сте-
ржень змінного перетину із фланцем 3, що розташо-
ваний у вузловому перетині стрижня. Фланець ви-
користовується для кріплення концентратора і всієї 
коливальної системи до опорної плити. Збільшення 
амплітуди коливань системи обумовлюється відно-
шенням площ торців концентратора, формою утво-
рюючої й хвильовим опором матеріалу. Комбінуючи 
ці параметри, можна домогтися істотного збільшен-
ня амплітуди коливань (у 8...12 разів) при передачі 
приймачу коливань (зразку) приблизно тієї ж по-
тужності. На установці використано концентратор із  

 6 
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 А.Ю. Нежведілов 
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Рис. 2. Блок-схема магнітострикційної установки: 

1 – вібратор; 2 – концентратор; 3 – фланець; 4 – накидна гайка;   
5 – напівхвильовий концентратор; 6 – гайка; 7 – зразок; 8 – мікроскоп 

 
сталі 45 з утворюючою по катеноїді (крива y=chx) за 
винятком ділянки, що безпосередньо прилягає до 
вібратора (нижче фланця), що представляє собою 
циліндр. Діаметр торців концентратора 2 рівні 24 мм 
і 120 мм. Для подальшого збільшення амплітуди 
коливань із концентратором 2 за допомогою накид-
ної гайки 4 з’єднаний ще один напівхвильовий кон-
центратор 5, який конструктивно виконаний у виді 
двоступінчастого циліндричного стрижня з титано-
вого сплаву ОТ4. Кожна зі ступіней його має по-
стійний перетин із діаметром верхньої частини 7,5 
мм і нижньої – 24 мм. Сполучення між ступінями 
виконано у виді радіусного переходу, тому, як це і 
повинно бути відповідно до розрахунку, довжина 
нижньої частини коротше верхньої. Загальна мето-
дика розрахунку концентратора з різним законом 
зміни їх утворюючих подана в роботі [3]. Із застосу-
ванням додаткового східчастого концентратора мак-
симальна амплітуда коливань на крайньому торці 
системи досягає порядку 200 мкм, що виявилося 
цілком достатнім для успішного проведення випро-
бувань на втому.  

На магнітострикційній установці при дослі-
дженнях на втому здійснюється незалежне збуджен-
ня коливань системи, так, що частота їх визначаєть-
ся настроюванням генератора, що задає, і виміряєть-
ся електронним частотоміром. 

Необхідна амплітуда коливань зразка 7, що за-
кріплюється на торці концентратора 5 за допомогою 
гайки 6, установлюється шляхом зміни вихідної на-
пруги звукового генератора, що подається на могут-
ній підсилювач.  

Узгодження вихідного трансформатора могу-
тнього підсилювача УПВ-5 із вібратором виробля-
лося шляхом підбору оптимального числа витків 
обмотки вібратора за умови одержання максималь-
ної амплітуди коливань вібратора. Включення дро-
селя L і ємності С так, як показано на рис. 2, допу-
скає паралельне з’єднання могутнього підсилюва-
ча, джерела постійного струму й обмотки вібрато-
ра. Ємність Ск включається паралельно обмотці 
вібратора, так, що в контурі “Ск - індуктивність 
вібратора” має місце резонанс струмів, чим поліп-
шуються умови узгодження вібратора з могутнім 
підсилювачем. 

Величина сили струму підмагнічування задава-
лася близько 15 А при напрузі 2...3 В. 

Для виміру амплітуди коливань зразка 7 у про-
цесі дослідження використовується мікроскоп 8 із 
набором об’єктивів і окулярів. Знижуючи чи, під-
вищуючи амплітуду коливань, при визначеному чи-
слі циклів навантаження установлюється необхід-
ний для руйнування зразків від втоми рівень напруг. 
Зв’язок між амплітудою будь-якої точки коливного 
зразка і напругами, що діють у ньому, установлю-
ється (у залежності від виду коливань, їхніх форм, 
конструкції зразка) шляхом відповідних розрахунків 
на основі теорії коливань. 

У зв’язку з тим, що окрім циклічних наванта-
жень конструктивні елементи підлягають впливу 
температур, було проведено модернізацію магніто-
стрикційної установки У-10. Модернізація установ-
ки полягає в установленні камери нагрівання 
(рис. 3).  
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Рис. 3. Зовнішній вигляд модернізованої установки У-10: 

1 – зразок; 2 – джерело інфрачервоного випромінювання; 3 – камера нагрівання; 4 – мікроскоп 
 

Принцип нагрівання базується на недопущенні 
впливу електромагнітопластичного ефекту на ком-
позицію “основа-покриття”. Камера нагрівання 
представляє собою еліптичний циліндр, внутрішня 
поверхня якого є дзеркально відполірована. В одно-
му з фокусів еліптичного циліндра паралельно його 
утворюючої, встановлено джерело інфрачервоного 
випромінювання, яке нагріває зразок із покриттям, 
який розташований у другому фокусі. Дана установ-
ка, забезпечена апаратурою керування, контролю та 
реєстрації результатів випробувань. 

 
Методика термомеханічних  

високочастотних випробувань  
на втому сталевих матеріалів  

 
Аналіз останніх джерел досліджень та публіка-

цій, в яких започатковано розв’язання задачі висо-
котемпературних випробувань на втому, показує, 
що зараз відсутні зручні та надійні методики дослі-
дження на втому матеріалів із зміцненою поверхнею 
в інтервалі температур 150...10000С та частотою на-
вантаження   10 кГц [4, 5]. 

Вибір підвищеної частоти, температури, виду ци-
клічного деформування та матеріалу, що вивчається, 
зумовлено, з одного боку, орієнтацією цього дослі-
дження на його впровадження в галузі авіадвигунобу-
дування, яка використовує елементи пластинчатого 
типу та, які підлягають під час експлуатації інтенсив-
ним знакозмінним навантаженням вигину із широким 
спектром частот і температури, а, з іншого – можливіс-
тю оперативно в реальні строки дати експертну оцінку 
ЗЗП на σ-1 конструктивного елементу. 

При дослідженні циклічної міцності конструк-
тивних матеріалів необхідно враховувати ймовір-
ність впливу на результати експерименту конструк-

тивного фактора, який пов’язаний з особливістю 
зміцненого шару, що формується. 

Подальше спрощення при жорсткому зчепленні 
допустимі, якщо виходити з факту істотної різниці 
(іноді на декілька порядків) у товщині зміцненого 
шару й основи [6]. При таких обставинах правомір-
но вважати систему “основа-зміцнений шар” не 
тільки еквівалентною деякій суцільній, що є голо-
вною передумовою методу еквівалентних жорсткос-
тей, але й у розрахунках для частот чи напружень 
без особливих похибок припустимо використання 
модулю пружності й щільності тільки основи. В 
цьому випадку фактично будуть розглядатися ре-
зультати експериментів щодо визначення опору 
втомі основного матеріалу в залежності від інтегра-
льного впливу деяких (частіше невизначених) фак-
торів, що діють на поверхні основи і зумовлені на-
явністю покриття, без безпосереднього використан-
ня в розрахункових співвідношеннях його парамет-
рів.  

В основі розрахунку використаних у роботі 
зразків лежить диференційне рівняння форм влас-
них коливань призматичної балки [6, 7]: 

 

(4) 4W k W 0  ,                         (1) 
 

де W = W(x) – прогини балки вздовж її довжини l, м; 
k – частотний параметр (1/м), який розраховуєть-

ся за формулою: 
 

2
4 Fk

EJ
 

 ,                             (2) 

де 2 f    – кругова власна частота, 1/с;  
f – лінійна частота, 1/с;  
F=bh – площа поперечного перетину, м2;  
b – ширина, м;  
h – висота, м;  

1 

2 

3 

4 
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Е – модуль Юнга, МПа;  
 – щільність, кг/м3; 

3J bh /12  – момент інерції площі F відносно 
нейтральної осі перетину, м4. 

Для балки прямокутного поперечного перетину 
замість (2) можна записати: 

 

2
4

2
12k

h E
 

 .                            (3) 
 

Для розрахунку максимальних за висотою нор-
мальних напружень використовується відома фор-
мула [8]: 

"EhW
2

  .                           (4) 
 

Призматичні зразки є найбільш простими з усіх 
відомих і тому найбільше технологічні (рис. 1 та 4). 
Вони кріпляться на вібраторі установки в “точці”, 
тобто гвинтом малого діаметра. 

При виборі розмірів зразків виходили із заданої 
частоти випробувань f , яка відповідає робочій час-
тоті магнітострикційної установки, і товщині зразка 
h, яка відповідає товщині листового матеріалу, що 
досліджувався. Довжина зразка l попередньо виби-
рається з припущення, що зразок-балка закріплений 
шарнірно одним кінцем, а інший кінець – вільний, 
та визначається за формулою: 

1
22 2 h EL

2 f 12
 

     
, 

де λ – безрозмірний параметр частоти. 
У процесі налагодження досліджень ця довжи-

на експериментально коректується так, щоб руйну-
вання зразка від втоми відбувалося на віддаленні від 
зони закріплення. Ширину зразка вибрано зі спів-
відношення b=1,5...15 h. Напруги в місці руйнування 
від втоми визначаються за формулою (4) [7], у якій 

необхідно внести відповідне значення другої похід-
ної від функції W. Щоб установити характер цієї 
функції для даного зразка, необхідно вирішити рів-
няння (1) [7] і, як зазвичай, задовольнити граничним 
умовам. 

Для балки із закріпленням у “точці” виникають 
труднощі при спробі встановлення граничних умов 
у місці закріплення і тому тут проблема у визначен-
ні W вирішується непрямим шляхом. Враховується, 
зокрема, що при експерименті використовуються 
форми коливань із вузловими перетинами, що пара-
лельні торцю зразка. 

У цьому випадку вважаємо, що уздовж перети-
нів, які паралельні вузловим, прогини Wcost, по-
перечні сили Qcost і моменти Мcost, що згина-
ють, будуть розподілені рівномірно, тобто як у кла-
сичній балці. Виходячи з цього, приймаємо схему 
розрахунку за методом перетинів. Розглядаємо ко-
ливання робочої (лівої) ділянки балки довжиною, а 
без опори під дією деяких сил Qcost і моментів 
Мcost (рис. 5). 

Прийнявши початок координат на вільному кі-
нці цієї ділянки, рішення рівняння (1) записуємо у 
вигляді, що тотожно задовольняє умовам 
W W 0    при х=0, тобто: 

 

BW A S(kx) T(kx)
A

    
,               (5) 

 

де S і T – функції Крилова. 
Враховуючи, що S"(kx)=k2U(kx) та 

T"(kx)=k2V(kx),  то вираз (5) прийме вигляд: 
2 BW" k A U(kx) V(kx)

A
    

, 

 

Рис. 4. Схема закріплення призматичного зразка 

h 

a 
Mcosωt 

Qcosωt 

l 
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Рис. 5. Принцип навантаження призматичного зразка та розподіл у ньому прогинів W напружень σ  

при коливаннях за третьою формою коливань 
 

де  1U(x) chkx cos kx
2

  , 

 1V(x) shkx sin kx
2

  .  

Або для розрахунку більш зручно використо-
вувати наступні системи часткових рішень рівнянь: 

 1S(x) chkx cos kx
2

  , 

 1T(x) shkx sin kx
2

  . 

Якби моменти Мcost і сили Qcost були ві-
домі (яким-небудь чином визначені), то задовольни-
вши умові 

EJW (a) M  ; EJW (a) Q  , 

можна було б вирішити питання про напруження 
(5), визначивши параметри А, В, k. Через відсут-
ність такої можливості використовуються результа-
ти експерименту. Так, якщо амплітуда коливань на 
вільному краї х=0, що вимірюється звичайно, мікро-
скопом, має величину Wо, то згідно (5) одержимо:  

А=W0,                                   (6) 

Частотний параметр k обчислюється за форму-
лою (3), якщо відома резонансна частота f, що вимі-
рюється електронним частотоміром. Останнє неві-
доме – постійну В можна виразити через амплітуду 
W(b) якого-небудь перетину x=b. В результаті з (5) 
із врахуванням (6), отримаємо: 

 0W(b) W S(kb)
B

T(kb)


 . 

Якщо b – координата вузла коливань х1 або х2 
(рис. 5), то W(b)=0 і тому одержимо: 

o
S(kb)B W
T(kb)

 . 

При відомих А, В, k і b легко розрахувати ве-
личину прогину W і напруги  на розглянутій діля-
нці зразка за формулами (4) та (5). 

На основі отриманих результатів будуються 
криві втоми матеріалів для параметрів, що характе-
ризують змінний цикл навантаження в умовах під-
вищених температур та впливі конструктивних і 
технологічних факторів. 

Викладена методика відрізняється очевидною 
простотою як за конструкцією зразка, що викорис-
товується в процесі дослідження, так і за способом 
його закріплення. Це у свою чергу дозволяє більш 
раціонально використовувати потужність резонанс-
ної установки, оскільки тут не потрібно використан-
ня спеціальних пристроїв і додаткових деталей крі-
плення, що не є активними елементами, що здатні 
резонувати в робочому режимі, та вимагають додат-
кової витрати енергії, яка підводиться до вібратора. 

 

Висновки 
 

Визначено порядок та методики проведення 
комплексу досліджень щодо визначення значень ме-
ханічних властивостей іонноазотованих поверхневих 
шарів та їх структурно-фазового складу, рівня й роз-
поділу залишкових напружень у зміцнених шарах. 
Розроблено методику термомеханічних високочасто-

 l 
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тних випробувань на втому в умовах одночасного 
впливу температур до 1000 0С та частоти наванта-
ження до 10 кГц. В основі методики покладено метод 
нагрівання шляхом фокусування променевої енергії в 
оптичних пристроях замкнутого типу. 

Данні експериментальні випробуваня та ком-
плекс фізико-хімічних досліджень може дати най-
кращі результати щодо забезпечення оптимальних 
механічних властивостей. Необхідно здійснювати 
комплексний підхід за етапами: матеріал – техноло-
гія – режими – структура – властивості.  
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РАЗРАБОТКА ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОГО КОМПЛЕКСА ДЛЯ ТЕРМОМЕХАНИЧЕСКИХ  

ИСПЫТАНИЙ МАТЕРИАЛОВ ПО КРИТЕРИЮ ЦИКЛИЧЕСКОЙ ПРОЧНОСТИ 
А.Ю. Нежведилов 

В статье разработан экспериментальный комплекс для термомеханических испытаний материалов по 
критерию циклической прочности – предел усталостной прочности и приведены методики исследования 
механических свойств. Представлена блок-схема магнитострикционной установки и описан принцип ее дей-
ствия. Была проведена модернизация магнитострикционной установки У-10, что позволило одновременно 
циклически нагружать и нагревать образец. Проведен анализ последних исследований и публикаций, разра-
ботана методика термомеханических высокочастотных испытаний на усталость стальных материалов, и 
проведенные математические расчеты. 

Ключевые слова: установка, образец, высокочастотные испытания, амплитуда колебаний, цикличе-
ские нагрузки, напряжения. 

 
DEVELOPMENT OF EXPERIMENTAL SET FOR TESTING MATERIALS  

THERMOMECHANI BY STRENGTH REGULAR 
A.Y. Nezhvedilov 

The article developed an experimental system for thermo-mechanical tests of materials under cyclic strength 
criteria - beyond endurance and technique are studies of mechanical properties. The following block diagram of 
magnetostrictive installation and describes the principles of its action. It was upgraded magnetostrictive installation 
U-10, which allowed both cyclically loaded and heated sample. An analysis of recent research and publications, the 
method of high thermomechanical fatigue tests on steel materials, and made mathematical calculations. 

Key words: installation, sample, high-frequency testing, amplitude fluctuations, cyclic loading, stress. 
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ОПРЕДЕЛЕНИЕ КОЭФФИЦИЕНТОВ ПОЛЯ СКОРОСТНЫХ НАПОРОВ ВБЛИЗИ 

ВРАЩАЮЩЕГОСЯ РОТОРА ВЕРТИКАЛЬНО-ОСЕВОЙ СХЕМЫ 
 

Представлены результаты экспериментальных исследований поля скоростных напоров перед рото-
ром, внутри и за вращающимся ротором вертикально-осевой схемы с прямыми лопастями, проведен-
ных в дозвуковой аэродинамической трубе АТ–3 ХАИ. Записаны выражения для относительных нор-
мальной и касательной компонент скоростей, полученных с помощью модели проницаемого цилиндра. 
Показано сравнение экспериментальных и теоретических зависимостей относительной результи-
рующей скорости от азимутального угла внутри и за ротором и относительной компоненты скоро-
сти xV  от координаты z перед ротором.  

 
Ключевые слова: ротор вертикально-осевой схемы, комбинированный насадок, коэффициент быстро-
ходности, окружной коэффициент заполнения, коэффициент проницаемости. 
 
В настоящее время представлено большое ко-

личество работ, посвященных экспериментальным 
исследованиям моделей вертикально-осевой схемы, 
однако крайне редко можно найти результаты ис-
следований взаимодействия набегающего потока с 
вращающимся ротором. 

В лаборатории дозвуковых скоростей ХАИ в 
аэродинамической трубе малых скоростей замкну-
того типа с открытой рабочей частью АТ–3 ХАИ 
проведены экспериментальные исследования мас-
штабных моделей роторов вертикально-осевой схе-
мы с прямыми лопастями. 

Диаметр выходного сечения сопла аэродина-
мической трубы равен cD 1,5 м . Максимальная 
скорость потока в рабочей части аэродинамической 
трубы равна max мV 45 с  . Начальная степень 

турбулентности потока в рабочей части аэродина-
мической трубы АТ–3 ХАИ равна 0,68%  . Длина 
рабочей части аэродинамической трубы L 2050 мм . 

Для определения взаимодействия вращающе-
гося ротора вертикально-осевой схемы с набегаю-
щим потоком в аэродинамической трубе АТ–3 ХАИ 
были измерены скорости внутри и за ротором. 

Модель ротора вертикально-осевой схемы диа-
метром D 1,12 м  монопланной схемы имела две 
лопасти с профилем NACA 0018  и хордой 

лb 0, 08 м , высота ротора H 0,574 м . 
Измерения проводились с помощью комбини-

рованного насадка (рис. 1) в трех точках внутри 
вращающегося ротора и в трех точках за вращаю-
щимся ротором на расстоянии 10 мм  от описывае-
мой лопастями окружности, по высоте комбиниро-
ванный насадок устанавливался на расстоянии 

58 мм  от конца лопасти. Расположение исследуе-
мых точек показано на рис. 2 для азимутальных уг-
лов   равных 0 , 30 , 150 , 210 , 330     .  

 
Рис. 1. Схема экспериментальной установки  
для определения скоростного напора внутри  

и за ротором вертикально-осевой схемы 

 
Рис. 2. Расположение исследуемых точек  

при определении скоростного напора внутри  
и за ротором вертикально-осевой схемы 

 И.А. Ганган, И.Д. Еремеев, П.Н. Соляник, М.Л. Сургайло, В.В. Чмовж 
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С помощью комбинированного насадка 1  оп-
ределялся скоростной напор невозмущенного пото-
ка vq  на расстоянии 150 мм  от среза сопла. С по-
мощью комбинированного насадка 2  определялся 
скоростной напор внутри ротора (за ротором) iq . 

Здесь индекс « i » принимает значения: внутр.1 , 

внутр.2 , внутр.3 , внеш.1 , внеш.2 , внеш.3  в соответствие 

с обозначениями на рис. 2. При измерении частота 
вращения ротора изменялась от maxn  до minn , что 
соответствует коэффициентам быстроходности 

maxz  (при коэффициенте использования ветра 

pC 0 ) и minz  (при максимальном коэффициенте 

использования ветра p maxC ). Коэффициент быст-

роходности z  определялся как  

 z R
V

 , (1) 

где R  – радиус ротора, м ;  

2 n
60

  , 
1c  – угловая скорость вращения 

ротора;  
n  – частота вращения ротора, 1мин ; 

V  – скорость набегающего потока, м
с . 

Экспериментально величины скоростного на-
пора в исследуемых точках можно определить по 
показаниям микроманометров, подключенных к 
комбинированным насадкам 

 ж
v v v

э
q k l g

 


,    ж
i n n i

э
q k l g

 


, (2) 

где   и n  – коэффициенты насадка (для комби-
нированных насадков 1  );  

э  – плотность эталонной жидкости (спирта), 

э 3
г0,8095

см
  ;  

ж  – плотность рабочей жидкости в микрома-

нометре, 3
г

см
;  

vk  и nk  – фактор микроманометра, 3
г

см
;  

vl  и il  – показания микроманометров, подклю-
ченным к комбинированным насадкам, мм ; 

2
мg 9,81

с
  – ускорение свободного падения.  

Скоростной напор набегающего потока, внутри 
ротора (за ротором) представляет собой соответст-
венно 

 
2

v
Vq
2


 , 
2
i

i
Vq
2


 ,  (3) 

где   – плотность воздуха, 3
кг

м
; 

V  – скорость набегающего потока, м
с ; 

iV  – скорость внутри (за ротором), м
с . 

С учетом выражений (2) и (3) величины отно-
сительных скоростей внутри (за ротором) можно 
определить как  

 i i i
i

v v

V q lW
V q l

   . (4) 

В таблице 1 приведены результаты экспери-
ментальных исследований поля скоростных напоров 
при различных частотах вращения ротора n  для 

характерных точек в отношения i
v

l
l . 

В ранее опубликованных работах [1, 2] была 
показана возможность представления вращающего-
ся ротора вертикально-осевой схемы в виде прони-
цаемого цилиндра. 

Теоретические выражения для относительных 
нормальной и касательной составляющих скорости 
снаружи и внутри проницаемого цилиндра имеют 
вид 
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где r1r1
VV V

 и 11
VV V





  – относительные 

нормальная и касательная составляющие скорости 
для внешнего течения; 

r2r2
VV V

  и 22
VV V





  – относительные 

нормальная и касательная составляющие скорости 
для внутреннего течения; 
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p  – безразмерный параметр; 
K – коэффициент проницаемости, определяемый 

выражением 

 
  окрокр z

окр

1
K e

1



 

, (9) 

где окр  – «окружной» коэффициент заполнения, 

представляющий собой отношение «длины» лопа-
стей к длине ометаемой окружности [2]: 

 л
окр

i b
D

 


. (10) 

На рис. 3 – 4 показаны зависимости относи-
тельных скоростей внутри ротора и за ротором от 
азимутального угла  W f  . Точками показаны 
значения, полученные экспериментально, кривыми 
– теоретические зависимости, полученные с помо-
щью модели проницаемого цилиндра. 
 

 
Рис. 3. Зависимости  W f   внутри ротора 

 
Из рис. 3 видно, что внутри ротора зависимо-

сти  W f   мало отличаются для minz  и maxz . 
Характер зависимостей, полученных теоретически и 
экспериментально, одинаков. 
 

 
Рис. 4. Зависимости  W f   за ротором  

 
Экспериментальные и теоретические зависимо-

сти  W f   за ротором (рис. 4) также имеют оди-

наковый характер, но 
теор.minW  отличаются от экс-

периментальных в пределах 38 % , кроме того, по-

ложение минимума 
теор.minW смещено по отноше- 

Таблица 1  
Результаты экспериментальных исследований  

для точек внутри и за ротором 
 

1n, мин  vl , мм  мV , с  il , мм  i
v

l
l  

Точка № внеш.1  
652 35,0 9,60 4,5 0,129 
643 35,0 9,60 4,5 0,129 
632 35,0 9,60 4,0 0,124 
625 35,0 9,60 4,5 0,129 
619 35,0 9,60 5,0 0,143 
610 35,0 9,60 5,5 0,157 
605 35,0 9,60 6,0 0,171 
601 35,5 9,75 6,5 0,183 
590 35,5 9,75 7,0 0,197 
580 35,5 9,75 7,5 0,211 

Точка № внеш.2  
662 35,5 9,75 10,0 0,282 
648 35,5 9,75 10,5 0,296 
642 36,0 9,83 11,0 0,305 
631 36,0 9,83 11,5 0,319 
602 35,0 9,60 11,5 0,328 
596 35,0 9,60 12,0 0,343 
582 35,0 9,60 12,5 0,357 

Точка № внеш.3  
650 35,0 9,60 4,5 0,128 
644 35,0 9,60 4,5 0,128 
638 35,0 9,60 4,5 0,128 
629 35,0 9,60 4,5 0,128 
621 35,0 9,60 5,0 0,143 
607 35,5 9,75 5,0 0,141 
600 35,5 9,75 5,5 0,155 
586 35,5 9,75 6,5 0,183 

Точка № внутр.1  

670 35,5 9,75 24,5 0,690 
665 35,5 9,75 24,5 0,690 
659 35,5 9,75 25,0 0,704 
649 35,5 9,75 26,0 0,732 
644 36,0 9,83 26,5 0,736 
634 36,5 9,95 27,0 0,740 
627 36,5 9,95 27,5 0,753 
614 37,0 10,40 28,5 0,716 

Точка № внутр.2  

652 35,0 9,60 25,0 0,714 
647 35,0 9,60 25,0 0,714 
637 35,5 9,75 25,0 0,704 
624 36,0 9,83 25,0 0,694 
618 36,0 9,83 25,5 0,708 
607 36,5 9,95 25,5 0,700 

Точка № внутр.3  

658 35,0 9,60 25,0 0,714 
647 35,0 9,60 25,0 0,714 
640 35,0 9,60 25,0 0,714 
630 35,0 9,60 25,0 0,714 
614 35,5 9,75 25,0 0,704 
605 35,5 9,75 25,0 0,704 
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нию эксп.minW  на 30    . Это объясняется тем, 
что результаты для проницаемого цилиндра были 
получены для потенциального течения. Здесь уже 
значительно проявляется различие зависимостей для 

minz  и maxz . 
Для учета влияния загромождения потока мас-

штабными моделями роторов вертикально-осевой 
схемы измерялось поле скоростных напоров перед 
моделью вращающегося ротора в вертикальной 
плоскости, расположенной на расстоянии 150 мм  от 
среза сопла аэродинамической трубы АТ–3 ХАИ 
(рис. 1), для коэффициентов быстроходности maxz  
(при коэффициенте использования ветра pC 0 ) и 

minz  (при максимальном коэффициенте использо-
вания ветра p maxC ). 

Модель ротора имела 3 лопасти с профилем 
NACA 0016M , хордой лb 0, 08 м , диаметром 
D 1 м , высота ротора H 0, 7 м . 

Измерения проводились для сечений 
Iy 0 мм , II,Vy 200 мм  , IIIy 400 мм , 

IVy 600 мм  с шагом по оси 0z  z 100 мм  . 
В ходе исследований определялся коэффициент 

поля в точке 

 n
i

v

q
q

  , (11) 

где nq  – скоростной напор, измеренный с помощью 
комбинированного насадка в исследуемом сечении в 
плоскости y0z ;  

vq  – скоростной напор набегающего потока. 
На рис. 5 показаны зависимости коэффициен-

тов поля  f z   в плоскости y0z , расположенной 

на расстоянии x 150 мм  от среза сопла (или на 
расстоянии x 1,36 R   от оси ротора) для шести 
сечений по оси 0y . 

На рис. 6 представлено сравнение графиков 
распределения относительной скорости  xV f z  

( zz R ) в сечении, удаленном на расстояние 

x 1,36 R   от оси симметрии, перед вращающимся  

ротором и перед проницаемым цилиндром для мак-
симального и минимального значений коэффициен-
та быстроходности. 

 

 

Рис. 5. Определение коэффициентов поля в точке  
в исследуемом сечении ( x 1,36 R  ) 

 
Окружной коэффициент заполнения 

окр 0,076  , значения коэффициентов быстроход-

ности: maxz 3,97  и minz 2,94 . Параметр p  при-
нимал значение p 0,35 . 

 

 

Рис. 6. Сравнение распределений относительной  
скорости  xV f z  при x 1,36   и Iy 0 мм  

 
Таблица 2 

Экспериментальные значения коэффициента поля в точке  
для сечения x 1,36  , Iy 0  при maxz  и minz  

 
z , мм  –600 –500 –400 –300 –200 –100 0 100 200 300 400 500 600 

maxz  1,116 1,039 0,962 0,885 0,808 0,770 0,770 0,789 0,828 0,885 0,943 1,020 1,078 

minz  1,157 1,079 1,020 0,942 0,863 0,843 0,840 0,880 0,920 0,960 1,020 1,060 1,120 
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Из рис. 6 видно, что минимальные значения 
относительной компоненты скорости minxV  для 

minz  и maxz  теоретических и экспериментальных 
практически совпадают, а координаты z , соответст-
вующие минимальным значениям minxV , смещены 

в среднем на z 0, 2  . Однако характер теоретиче-
ских зависимостей повторяет экспериментальные. 

Результаты исследований кинематической кар-
тины обтекания ротора могут использоваться при 
проектировании роторов вертикально-осевой схемы, 
выборе оптимальных геометрических параметров и 
режимов работы роторов, а также для оценки рабо-
ты роторов вертикально-осевой схемы. 
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ВИЗНАЧЕННЯ КОЕФІЦІЄНТІВ ПОЛЯ ШВИДКІСНИХ НАТИСКІВ ПОБЛИЗУ РОТОРА 
ВЕРТИКАЛЬНО-ОСЬОВОЇ СХЕМИ, ЩО ОБЕРТАЄТЬСЯ 

І.А. Ганган, І.Д. Єремєєв, П.М. Соляник, М.Л. Сургайло, В.В. Чмовж 
Представлені результати експериментальних досліджень поля швидкісних натисків перед ротором, 

усередині і за ротором вертикально-осьової схеми, що обертається, з прямими лопатями, проведених в до-
звуковий аеродинамічній трубі АТ-3 ХАІ. Записані вирази для відносних нормальної і дотичної компонент 
швидкостей, отриманих за допомогою моделі проникного циліндра. Показане порівняння експерименталь-
них і теоретичних залежностей відносної результуючої швидкості від азимутного кута усередині і за рото-
ром і відносної компоненти швидкості xV  від координати z перед ротором. 

Ключові слова: ротор вертикально-осьової схеми, комбінований насадок, коефіцієнт швидкохідності, 
окружний коефіцієнт заповнення, коефіцієнт проникності. 

 
DETERMINATION OF VELOCITY FIELD COEFFICIENTS NEAR-BY REVOLVED  

VERTICAL AXIS SCHEME ROTOR 
I.A. Gangan, I.D. Eremeev, P.N. Solyanik, M.L. Surgaylo, V.V. Chmovzh 

The results of experimental researches of velocity field are presented before a rotor, inwardly and after the re-
volved vertical axis scheme rotor with direct blades, performed in the low speed wind tunnel of АТ–3 KhAI. Expres-
sions are written for relative normal and tangent components of the velocity got by means of permeable cylinder 
model. Comparison of experimental and theoretical dependences of relative resulting velocity from an azimuthal angle 
inwardly and after a rotor and relative component of velocity xV  from the coordinate of z before a rotor is shown. 

Key words: vertical axis scheme rotor, Pitot-static tube, tip speed ratio parameter, circle solidity, coefficient of 
permeability. 

 
 
Ганган Игорь Арестович – старший научный сотрудник каф. аэрогидродинамики, Национальный аэро-

космический университет им. Н.Е. Жуковского «Харьковский авиационный институт», Харьков, Украина. 
Еремеев Игорь Дмитриевич – старший научный сотрудник каф. аэрогидродинамики, Национальный 

аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского «Харьковский авиационный институт», Харьков, Украина. 
Соляник Павел Николаевич – старший преподаватель каф. аэрогидродинамики, Национальный аэ-

рокосмический университет им. Н.Е. Жуковского «Харьковский авиационный институт», Харьков, Украи-
на, e-mail: 160690123@qip.ru . 

Сургайло Мария Леонидовна – ассистент каф. аэрогидродинамики, Национальный аэрокосмический 
университет им. Н.Е. Жуковского «Харьковский авиационный институт», Харьков, Украина, e-mail: 
smpv@mail.ru. 

Чмовж Виталий Витальевич – канд. техн. наук, доцент, заведующий каф. аэрогидродинамики, На-
циональный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского «Харьковский авиационный институт», 
Харьков, Украина, e-mail: v.chmovzh@khai.edu. 



Аэродинамика, динамика, баллистика и управление полетом летательных аппаратов 55 

УДК 533.666.2: 629.7 
 
П.И. ИВАНОВ 
 
Херсонский национальный технический университет, Украина  
 

ПОСТРОЕНИЕ УДАРНОЙ ПОЛЯРЫ  
ДЛЯ ВОГНУТОГО КРИВОЛИНЕЙНОГО СКАЧКА УПЛОТНЕНИЯ 

 
Проблема связана с разработкой методов расчета аэродинамических характеристик вогнутых тел 
типа «парашют», обтекаемых сверхзвуковым потоком газа. В данной работе, опираясь на результа-
ты, полученные в свое время А. Буземаном для выпуклого криволинейного скачка уплотнения, сделан вы-
вод уравнения ударной поляры для вогнутого криволинейного скачка. При выводе уравнения ударной по-
ляры использован тот же алгоритм, что и у А. Буземана с отличием только в записи соотношения для 
касательной составляющей скорости потока до скачка уплотнения. Приведены примеры поведения 
ударной поляры для вогнутого скачка уплотнения при различных значениях приведенных скоростей на-
бегающего потока. Обсуждаются проблемные вопросы, связанные с ударной полярой. 
 
Ключевые слова: скачок уплотнения, парашют, ударная поляра, проектирование, оптимизация. 

 
Введение 

 
Построение ударной поляры при обтекании 

сверхзвуковым потоком выпуклого объекта, напри-
мер, головной части летательного аппарата, было в 
свое время выполнено А. Буземаном [1 – 3]. Что 
касается построения ударной поляры для случая 
обтекания сверхзвуковым потоком вогнутого объек-
та, то, насколько известно автору, таких работ не 
встречалось. Тем не менее, практика требует реше-
ния этой задачи [4 – 11], в частности, для расчета 
характеристик обтекаемых тел типа «парашют».  

 
Постановка проблемы 

 
В последнее время, в связи с интенсивным раз-

витием аэрокосмической техники существенно воз-
росли требования к средствам и системам спасения, 
в частности, к аэродинамическим характеристикам 
парашютов, работающих на сверхзвуковых и гипер-
звуковых скоростях. Это, в свою очередь, требует 
совершенствования существующих и разработки 
новых методов расчета характеристик с целью по-
следующего внедрения их в процессы проектирова-
ния при обязательном обеспечении условия сохра-
нения высокого уровня надежности функциониро-
вания парашютной системы.  

Анализ последних исследований и публикаций  
показал, что ранее, с целью решения аналогичной  
задачи для парашюта, уже проводился ряд экспери-
ментальных исследований [10, 11].  

Целью настоящей работы является построе-
ние ударной поляры при обтекании сверхзвуковым 
потоком вогнутого объекта, обсуждение результа-
тов, полученных для семейства ударных поляр при 

различных значениях величины набегающего пото-
ка, алгоритма и специфических особенностей про-
блемы. Это позволит сконцентрировать дальнейшие 
усилия на исследованиях именно этих особенно-
стей, что будет способствовать быстрейшему реше-
нию задач улучшения аэродинамических характери-
стик сверхзвуковых парашютных систем.  

 

Основная часть 
 

Криволинейные вогнутые скачки уплотнения 
(СУ) встречаются при обтекании вогнутых криво-
линейных поверхностей, возникающие как огибаю-
щие семейства множества прямолинейных СУ [4-
11]. Криволинейный вогнутый СУ может возникать 
перед телом с протоком, например, перед перфори-
рованным раскрытым парашютом. В этой связи воз-
никает задача определения скоростей потока за СУ, 
т.е. задача построения ударной поляры для вогнуто-
го СУ. На рис. 1 представлен фрагмент вогнутого 
СУ, скорости и их компоненты до  и после СУ.  

 
 

Рис. 1. К выводу уравнения для поляры  
вогнутого СУ 

 П.И. Иванов 
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Здесь индексы 1 соответствуют параметрам по-
тока до СУ, 2– после СУ. Угол наклона СУ  – угол 
между вектором скорости внешнего набегающего 
потока 1V  и направлением касательной к СУ  – 
тупой и изменяется от 900 в центральной части сим-
метричного СУ, до 1800 на периферии. Угол – 
угол поворота вектора скорости потока 2V  за СУ.  

Из рис. 1 можно записать следующие соотно-
шения для нормальных и касательных составляю-
щих скоростей потока до и после СУ:  

n1 1V V sin  ;  1 1V V cos    ;    

n2 2V V sin( )   ;  2 2V V cos( )   .    (1) 
Уравнение изменения полного импульса в про-

екции на направление элемента СУ с учетом урав-
нения расхода для струйки газа при переходе через 
СУ дает условие [4]:  

1 2V V V    ,                         (2) 
где V – касательная составляющая скорости к скач-
ку уплотнения. Т.е. проекция вектора скорости на 
направление СУ до и после скачка одинакова.  

Соотношение скоростей течения газа до и после 
СУ также получено в работах [1-4]:  

2 2
n1 n2 кр

k 1V V a V
k 1 


 


,                  (3) 

где k = 1,41 – показатель адиабаты, крa – критическая 

скорость звука. Объединяя уравнения (1) с учетом (2) 
и подставляя в (3), получим систему уравнений:  

1 2

2 2 2
1 2 кр 1

V cos V cos( );
k 1V sin V sin( ) a V cos .
k 1

    

 

     

   (4) 

Здесь обычно известно 1V  и крa . Задавшись 

углом наклона СУ  , можно найти 2V  и  .  

Из рис. 1 следует, что: 1 x2

n1 n2

V V
sin

V V


 


, 

откуда 1 x2
n2 n1

V V
V V

sin


 


, или же: 

1 x2
2 1

V V
V sin( ) V sin

sin


    


.          (5) 

Подставляем полученное выражение (5) во вто-
рое уравнение системы (4), получим:  

1 x2
1 1

2 2 2
кр 1

V VV sin V sin
sin
k 1a V cos .
k 1

 
     


  



 

Раскрывая скобки и выполняя преобразования, 
получим окончательно: 

2 2 2
1 x2 кр 1

2kV V a V cos
k 1

   


.  

Умножаем левую и правую части последнего 
равенства соответственно на левую и правую части 
тригонометрического тождества:  

2
2

11 ctg
sin

  


 , 

получим:  
2 2 2 2

1 x2 кр 1
2k(V V a )(1 ctg ) V ctg

k 1
     


. 

Разрешая это уравнение относительно 2ctg  , 
получим:   

2
1 x2 кр2

2 2
кр 1 1 x2

V V a
ctg

2ka V V V
k 1


 

 


. 

С другой стороны, из рис.1 следует:  

y2

1 x2

V
ctg

V V
  


. 

Приравнивая правые части, получим:  
2 2
y2 1 x2 кр

2 2 21 x2 кр 1 1 x2

V V V a
2k(V V ) a V V V

k 1




  


, 

откуда 
2

1 x2 кр2 2
y2 1 x2

2 2
кр 1 1 x2

V V a
V (V V )

2ka V V V
k 1


 

 


. 

Введем безразмерные приведенные скорости:  

1
1

кр

V
a

  , x2
x2

кр

V
a

  , y2
y2

кр

V
a

  . 

Подставляя в последнее уравнение, получим 
окончательно параметрическое уравнение ударной 
поляры вогнутого СУ: 

2 2 1 x2
y2 1 x2

2 2
кр 1 1 x2

1
( )

2ka
k 1

  
    

    


.    (6) 

Здесь параметром выступает 1 – безразмерная 
скорость до СУ. Отметим, что уравнение ударной 
поляры выпуклого СУ из работ [1-11]: 

2 2 1 x2
y2 1 x2

2 2
кр 1 1 x2

1
( )

2a
k 1

  
    

    


,   (6, а) 

свойства которой подробно были рассмотрены в 
работе [4], отличается от уравнения поляры (6).  

Из уравнения (6) вытекает, что y2 = 0 при 

x2 11/   . Это соответствует фрагменту прямого СУ 
в центральной части криволинейного СУ.  

На риc. 2 представлены графики ударных поляр 
для различных значений величины набегающего пото-
ка 1 . Исследуем свойства ударной поляры (6) вогну-
того СУ.  
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    а –  = 1                                                                           б –  = 1,5 

               
                              в –  = 2                                                                        г –  =2,426 

Рис. 2. Ударная поляра для для различных значений величины набегающего потока 
 

Ударная поляра представляет собой годограф 
вектора скорости потока за СУ, начало которого 
помещено в начало декартовой системы координат. 

Отрезок, соединяющий начало координат с лю-
бой точкой поляры, является вектором скорости 2 
за СУ, а угол   между вектором скорости 2 и 
осью x2 , совпадающей с направлением скорости 

1  до СУ – угол поворота потока на СУ.  
Окружность радиуса  = 1 представляет собой 

линию звуковых скоростей (ЛЗС).  
Фрагмент ударной поляры внутри линии зву-

ковых скоростей соответствует дозвуковым скоро-
стям за СУ, вне ЛЗС – сверхзвуковым скоростям.  

При выполнении условия 2 1    СУ вырожда-
ется в волну слабых возмущений.  

При выполнении условия 2 1    из точек 
ударной поляры, соответствующих этому условию 
(точки перегиба), формируются ветви, уходящие в 
бесконечность.  

Эти ветви соответствуют скачку разрежения, 
который в адиабатическом течении существовать не 
может.  

Таким образом, ударной полярой вогнутого СУ 
является только разомкнутая кривая между правой 
крайней точкой оси симметрии и верхней и нижней 
точками перегиба, рис. 2, б, в. 
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При скорости потока 1 = 1 ударная поляра вы-
рождается в точку.  

Для предельного значения  приведенной скоро-

сти 1
k 1
k 1


 


 ударная поляра принимает форму 

окружности.  
Предельный угол поворота max  вектора ско-

рости за СУ определяется как угол между осью 
x2O  и вектором 2 , когда конец этого вектора 

совпадет с точкой перегиба поляры.  
По ударной поляре можно найти угол наклона 

СУ  , т.е. точку на вогнутом СУ, которой соответ-
ствует вектор скорости за СУ в соответствии со сле-
дующим алгоритмом. 

1. В декартовой системе координат x2 y2O   

ударной поляры построить вектор 2 .  
2. От начала координат вдоль оси x2O  отло-

жить вектор 1 .  
3. Симметрично (зеркально) отразить вектор 

2  относительно оси x2O . 
4. Поскольку проекции векторов скорости на 

направление СУ до и после СУ одинаковы, то концы 
векторов скорости 1  и отраженного 2  должны 
лежать на линии, перпендикулярной к линии каса-
тельной к СУ в данной точке СУ (для которой опре-
делен вектор 2 ).  

Соединяем концы вектора 1  и зеркально от-
раженного 2 , получаем линию.  

5. Из начала координат опускаем перпендику-
ляр на данную линию.  

6. Измеряем угол   (против часовой стрелки, 
т.к. он отрицательный) между осью x2O  и перпен-
дикуляром. Отметим, что  

y2

1 x2
arcctg

 
       

. 

7. Вычисляем угол наклона СУ  
   . 

По ударной поляре можно решить и обратную 
задачу: по данному углу наклона   в точке СУ оп-
ределить соответствующий ему вектор скорости 2  
за скачком.  

1. От вектора 1 , отложенного вдоль оси x2O , 
против часовой стрелки отложить угол наклона СУ 
  и через начало системы координат O  провести 
касательную   к СУ под этим углом. 

2. Из конца вектора 1 , отложенного вдоль оси 

x2O , вниз под ось x2O  провести перпендикуляр 
к направлению касательной к СУ.   

Точка пересечения этого перпендикуляра с 
нижней ветвью поляры и будет являться концом 
зеркально отраженного относительно оси x2O  
вектора скорости за СУ, соответствующего данному 
углу наклона СУ  . 

3. Зеркально отразить этот вектор относительно 
оси x2O  и получить вектор 2  за скачком уплот-
нения в данной точке поляры, соответствующей 
углу наклона  . 

 
Заключение 

 
Опираясь на ранее выполненные работы [1 – 

11], построена ударная поляра для СУ, который 
может образоваться при обтекании тела типа па-
рашют.  

В перспективе планируется по заданному урав-
нению геометрии обтекаемого сверхзвуковым пото-
ком парашюта получить уравнение скачка уплотне-
ния с тем, чтобы затем можно было бы к точкам 
скачков уплотнения (по их координатам) привязать 
углы наклона   СУ. Откуда уже по углам наклона 
  привязать вектора скорости 2  за СУ к каждой 
его точке, поскольку ударная поляра сама по себе 
еще не дает возможности связать вектора 2  с ко-
ординатами СУ.  
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ПОБУДОВА УДАРНОЇ ПОЛЯРИ  
ДЛЯ УВІГНУТОГО КРИВОЛІНІЙНОГО СТРИБКА УЩІЛЬНЕННЯ 

П.І. Іванов 
Проблема зв'язана з розробкою методів розрахунку аеродинамічних характеристик увігнутих тіл типу 

"парашут", обтічних надзвуковим потоком газу. У даній роботі, спираючись на результати, отримані у свій 
час А. Буземаном для опуклого криволінійного стрибка ущільнення, зроблений вивід рівняння ударної по-
ляри для увігнутого криволінійного стрибка. При висновку рівняння ударної поляри використаний той же 
алгоритм, що й в А. Буземана з відмінністю тільки в записі співвідношення для дотичної складової швидко-
сті потоку до стрибка ущільнення. Приведено приклади поводження ударної поляри для увігнутого стрибка 
ущільнення при різних значеннях приведених швидкостей  потоку, що набігає. 

Ключові слова: парашут, надзвуковий потік газу, криволінійний стрибок ущільнення, ударна поля-
ра. 

 
CONSTRUCTING OF SHOCK POLAR  

FOR THE CONCAVE CURVED SHOCK  
P.I. Ivanov 

The problem is related to the development of the methods of the figuring of aerodynamic characteristics of  
concaved bodies “parachute” type, streamlined by supersonic gas stream. In the present work based on the results 
for convex curved shock, achieved in due time by A. Busemann, the shock polar equation for concave shock has 
been made up. When developing the equation of shock polar, the same algorithm that was applied by A. Busemann, 
was used, with the difference only in connection record for peripheral component of air flow rate up to compressive 
wave. The examples of shock polar behavior for concave curved shock at different rates of quoted upstream velocity 
have been provided.  

Key words: parachute, supersonic gas stream, curved shock, shock polar. 
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РОЗПОДІЛ НЕСТАЦІОНАРНОГО ТИСКУ НА КРИЛІ З ГЕНЕРАТОРАМИ ВИХРІВ 
 

Робота присвячена дослідженню нестаціонарних аеродинамічних характеристик крила з генератора-
ми вихрів. Наведено опис експериментальної установки, параметрів експерименту та результатів до-
слідження розподілу миттєвих коефіцієнтів тиску на крилі з генераторами вихрів в умовах нестаціо-
нарного обтікання. Показано збільшення амплітуди піку розрідження при коливанні крила з генерато-
рами вихрів у порівнянні з гладким контрольним крилом, що свідчить про більший прояв ефектів аеро-
динамічної нестаціонарності, та більший динамічний гістерезис аеродинамічних коефіцієнтів, що 
з’являється при коливаннях крила. 
 
Ключові слова: аеродинамічна труба,  нестаціонарна аеродинаміка, генератори вихрів 

 

Огляд літератури,  
постановка проблеми 

 
Розвинена конкуренція на ринку авіації змушує 

авіапромисловість шукати нові рішення в аеродина-
міці літальних апаратів. Одним з напрямків, що роз-
вивається, є організація керованого вихрового обті-
кання на крилі [1, 2]. Використання генераторів ви-
хрів, дозволяє поліпшити злітно-посадочні характе-
ристики ЛА, використовувати крила більшої товщи-
ни, більшого паливного об’єму [3]. Генератори ви-
хрів збільшують критичний кут атаки, що позитивно 
впливає на безпеку польоту [4]. 

Однак відкритим питанням дотепер залиша-
ються характеристики крил із установленими гене-
раторами вихрів в умовах нестаціонарного обтікан-
ня - при інтенсивних просторових маневрах ЛА або 
при польоті в неспокійній атмосфері [5]. Дослі-
дження в області нестаціонарної аеродинаміки від-
кривають складні ефекти, що проявляються при 
переорганізації обтікання крила [6, 7]. В таких умо-
вах аеродинамічні характеристики значно відрізня-
ються від умов стаціонарного обтікання, що вима-
гає їхнього обліку в системах керування, при розра-
хунку навантажень на конструкцію ЛА, при рішен-
ні прямих і зворотних задач динаміки польоту [8].  

Для обліку нестаціонарних аеродинамічних 
ефектів на крилах з генераторами вихрів, потрібно 
докладно вивчити взаємовплив поздовжніх вихро-
вих структур породжених генераторами вихрів і 
поперечної вихрової структури, що утворилася в 
результаті обтікання крила нестаціонарним пото-
ком. Експериментальні дослідження цієї задачі на-
дадуть необхідні дані для уточнення існуючих і роз-
витку майбутніх теоретичних моделей нестаціонар-
ної аеродинаміки, а також розвитку концепції орга-
нізованого вихрового обтікання крила. 

Мета роботи – експериментально отримати 
дані розподілу нестаціонарного тиску на крилі з ге-
нераторами вихрів, що коливається. 

 
Експериментальна установка 

 
Експеримент проводився в аеродинамічному 

комплексі ТАД-2 НАУ [9]. В якості досліджуваної 
моделі використовувалась модель відсіку крила з 
профілем Р-301 з відносною товщиноюс =14%. 
Площа крила становить S = 0,5656 м², хорда ba=0,51 
м, кут стріловидності дорівнює нулю. Відсік крила  
складається з основної частини, елерона (lе = 0,795 
м, bе = 0,1655 м, Sе = 0,132 м²) та закінцівки Для 
аналізу нестаціонарної течії повітря на профілі кри-
ла, а саме для вимірювання розподілу тиску, в 
центральній частині був розташований відсік з дре-
нажними отворами і датчиками тиску. Всього в цен-
тральному відсіку було встановлено 56 датчиків 
тиску MPXV5004G, що направлені уздовж повітря-
ного потоку (40 датчиків всередині основного відсі-
ку крила – групами по 8, 16 та 16 штук і 16 всереди-
ні елерона). 

Генератори вихрів виконано у вигляді напли-
ву на передній кромці крила [1, 10]. Утворювальні 
поверхні генераторів вихрів мають той же про-
філь, що й на самому крилі. Данні генератори ви-
хрів не мають гострих кромок на яких утворюєть-
ся зрив потоку, а утворення вихору відбувається в 
кутовій області завдяки інтерференції об’ємного 
напливу та крила.  

На рис. 1 представлено зовнішній вигляд моде-
лі крила з установленими генераторами вихрів.  

На рис. 2 приведено схему дренажу моделі 
крила. Конструкція моделі не дозволяла дренувати 
крило та закрилок поблизу задніх кромок. Тому дані 
розподілу тиску на проміжках:х = 0,6873  0,7490 

 О.Г. Щербонос 
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для верхньої тах = 0,67450,7490 для нижньої по-
верхні крила, а такожх = 0,9569  1 для верхньої, та 
х = 0,9461  1 для нижньої поверхні закрилка, 
отримані екстраполяцією. 
 

 
 

Рис. 1. Загальний вигляд моделі  
з установленими генераторами вихрів 

 

Вимушені гармонійні коливання відбувались з 
амплітудою 2,5 в околі кутів атаки 9,9 для лінійної 
області залежності Суа = f(), та 22,6 для колокрити-
чних режимів. Вісь обертання знаходилась на відста-
ні 0,25ba від носка крила. Експеримент проводився в 
діапазоні чисел Рейнольдса Re=5*1051*106, чи-
сел Cтрухаля St=ba*f /V=0,020,14 (f – частота 
коливань). Результати калібрування показали доста-
тню точність вимірювання тисків, що лежить на рів-
ні σ < 0,08 мм Н20 для середньо квадратичного зна-
чення похибки апроксимації, що вказує на високу 
сходимість результатів вимірювань при проведені 
циклів калібрування. Максимальне значення похиб-
ки вимірювання тиску не перевищує ∆ = 0,25 мм 
Н2О. Таким чином при діапазоні 250 мм значення 
відносної зведеної похибки вимірювання тисків не 
перевищуватиме величини γ < 0,1%.  

 
Рис. 2. Розташування дренажних отворів відсіку крила 

 
Оцінка систематичних похибок визначення ко-

ефіцієнтів тиску показала, що інструментальна зве-
дена відносна похибка визначення коефіцієнтів по-
вітряного тиску не перевищує рівень 1%. 

 
Результати дослідження 

 
На рис. 3, 4 представлені хордові діаграми розпо-

ділу коефіцієнту тиску за один період коливання для 
крила з установленими генераторами вихрів та гладко-
го контрольного крила. Частота коливань f = 5,8 Hz, 
швидкість повітряного потоку V = 27 м/с, число Рей-
нольдса Re = 9,6105, число Струхаля St = 0,11.  

Під час експерименту фіксувались розподіли тис-
ку кожні через 3,60 фази  коливання, на рис 3, 4 пред-
ставлена вибірка через кожні 43,2 фази коливання.  

Результати інтегрування епюр коефіцієнтів  
тиску у вигляді залежностей Суа= f() представлені 
на рис 5, 6. 

 
Висновки 

 
В досліджуваному перетині, генератори вихрів 

змінюють розподіл тиску вздовж хорди збільшуючи 
розрядження на передній кромці. 

У крила з генераторами вихрів що коливається, 
амплітуда піку розрядження значно більша ніж у гла-
дкого контрольного крила, це свідчить про більший 
динамічний гістерезис коефіцієнта підіймальної сили. 
А враховуючи зміщення цього піку в сторону перед-
ньої кромки крила, більший динамічний гістерезис 
проявляється і у коефіцієнта моменту тангажу. 
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Рис. 3. Хордові діаграми розподілу коефіцієнту тиску за один період коливання   
f = 5,8 Hz, V = 27 м/с, Re = 9,6105, St = 0,11, 0 = 9,9,  = 2,5:  

 крило з установленими генераторами вихрів; --- гладке контрольне крило  
а – фаза коливання  = 0; б – фаза коливання  = 43,2;  

в – фаза коливання  = 86,4; г – фаза коливання  = 129,6; 
д – фаза коливання  = 172,8; е – фаза коливання  = 216,0; 

ж – фаза коливання  = 259,2 
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Рис. 4. Хордові діаграми розподілу коефіцієнту тиску за один період коливання   
f = 5,8 Hz, V = 27 м/с, Re = 9,6105, St = 0,11, 0 = 22,6,  = 2,5:  

 крило з установленими генераторами вихрів; --- гладке контрольне крило;  
а – фаза коливання  = 0; б – фаза коливання  = 43,2; в – фаза коливання  = 86,4;  

г – фаза коливання  = 129,6; д – фаза коливання  = 172,8; е – фаза коливання  = 216,0;  
ж – фаза коливання  = 259,2; з – фаза коливання  = 302,4 
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Рис. 5. Динамічний гістерезис коефіцієнту Суа,  
що з’являються в коливальному русі з різною  
частотою на гладкому контрольному крилі,  

V = 27 м/с, Re = 9,6105:  
 –– St = 0,11; – – St = 0,09; –.– St = 0,06;  

 St = 0,04; –– St = 0,02 
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Рис. 6. Динамічнийо гістерезису коефіцієнту Суа,  

що з’являються в коливальному русі з різною  
частотою на тестовому крилі з генераторами вихрів,  

V = 27 м/с, Re = 9,6105: 
   –– St = 0,11; – – St = 0,09; –.– St = 0,06; 

  St = 0,04; –– St = 0,02 
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Результати експериментального дослідження 
нестаціонарного обтікання крила з профілем Р-301-
14% показують збільшення прояву ефектів нестаці-
онарності на крилі з генераторами вихрів в порів-
нянні з гладким крилом. 
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РАСПРЕДЕЛЕНИЕ НЕСТАЦИОНАРНОГО ДАВЛЕНИЯ  
НА КРЫЛЕ С ГЕНЕРАТОРАМИ ВИХРЕЙ 

А.Г. Щербонос 
Работа посвящена исследованию нестационарных аэродинамических характеристик крыла с генерато-

рами вихрей. Приведено описание экспериментальной установки, параметров эксперимента и результатов 
исследования распределения мгновенных коэффициентов давления на крыле с генераторами вихрей в усло-
виях нестационарного обтекания. Показано увеличения амплитуды пика разрежения при колебании крыла с 
генераторами вихрей в сравнении с гладким контрольным крылом, что свидетельствует о большем проявле-
нии эффектов аэродинамической нестационарности, и большем динамическом гистерезисе аэродинамиче-
ских коэффициентов, который появляется при колебаниях крыла. 

Ключевые слова: аэродинамическая труба,  нестационарная аэродинамика, генераторы вихрей. 
 

DISTRIBUTION OF UNSTEADY WING PRESSURE  
WITH VORTEX GENERATORS 

O.G. Shcherbonos 
Paper is devoted to the study of unsteady aerodynamic characteristics of wing with vortex generators. A de-

scription of the experimental setup, the experimental parameters and results of investigating the distribution of the 
instantaneous pressure coefficients on the wing vortex generators in conditions of unsteady flow. Shown to increase 
the amplitude of the peak rarefaction swing-wing vortex generators in comparison with smooth control wing, which 
indicates a greater manifestation of the effects of unsteady aerodynamic, and more dynamic hysteresis of aerody-
namic coefficients, which appears in the oscillations of the wing. 

Key words: a wind tunnel, non-steady aerodynamics, vortex generators. 
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ИССЛЕДОВАНИЕ СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ МАЛОГАБАРИТНОГО  

ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА ВЕРТИКАЛЬНОГО ВЗЛЕТА И ПОСАДКИ 
 

В данной работе представлен новый класс малогабаритных летательных аппаратов (МЛА) верти-
кального взлета и посадки, а также предложены алгоритмы управления, которые обеспечивают за-
данные показатели качества полета исследуемого аппарата, как в номинальном режиме, так и при 
возникновении сформированного множества нештатных ситуаций. Представлен ряд моделей, отра-
жающие особенности функционирования малогабаритных летательных аппаратов, как номинальном 
режиме так и при возникновении нештатных ситуаций связанной с отказами в работе аэродинамиче-
ских управляющих поверхностей. 
 

Ключевые слова: малогабаритный летательный аппарат, система координат, матрица преобразова-
ния, микроконтроллер, акселерометр, датчик угловых скоростей. 
 

Введение 
 

Беспилотные летательные аппараты (БПЛА) 
вертикального взлета и посадки обладают неоспо-
римым преимуществом по сравнению с другими 
типами летательных аппаратов, требующих наличие 
взлетно-посадочной полосы. Так же малогабарит-
ные БПЛА позволяют решать широкий круг задач в 
ограниченном пространстве  закрытых помещени-
ях. Несмотря на то, что беспилотные вертолеты 
имеют ту же самую эксплуатационную характери-
стику, что и БПЛА вертикального взлета и посадки, 
они имеют ряд недостатков: ограничения скорости 
полета, низкая манёвренность и ряд других. Тради-
ционный класс БПЛА обеспечивает вертолетные 
эксплуатационные характеристики только путем 
изменения либо ориентации в пространстве вектора 
силы тяги, либо геометрии самого летательного ап-
парата, что сопровождается значительным усложне-
нием конструкции аппарата, добавлением непро-
стых дополнительных устройств. Именно поэтому, 
создание малогабаритных беспилотных летательных 
аппаратов (МЛА), свободных от указанных недос-
татков и обладающих положительными характери-
стиками вертолетных и самолетных схем, а также 
способных выполнять поставленные задачи, как в 
открытом воздушном пространстве, так и в закры-
тых помещениях, представляет собой актуальную 
научно-практическую задачу. 

МЛА вертикального взлета и посадки, пред-
ставляет собой сравнительно новый класс летатель-
ных аппаратов, для которого отсутствуют конструк-
тивные и хорошо структурированные аналитические 
методы  определения аэродинамических и тяговых 
характеристик, что обуславливает создание дейст-
вующих макетов подобных аппаратов. Кроме того, 

эти характеристики аппарата могут значительно от-
личаться от образца к образцу или изменяться в 
процессе эксплуатации, что не позволяет перело-
жить уже существующие разработки систем управ-
ления более размерных летательных аппаратов на 
МЛА. Это определяет необходимость решения на-
учно-технической задачи обеспечения МЛА угловой 
стабилизацией на различных режимах полета, путем 
создания аппаратно-алгоритмических средств сис-
темы угловой стабилизации.  

В работе рассматривается синтез системы ста-
билизации одновинтового МЛА вертикального 
взлета и посадки (рис. 1) и ее отработка в режиме 
висения над определенной точкой пространства [1]. 
Предлагаемая компоновка МЛА отличается простой 
механикой, которая в свою очередь упростила кон-
струкцию, а следовательно, его производство и экс-
плуатацию. Кроме того, в компоновку введены оп-
ределенные структурные особенности, позволяю-
щие улучшить устойчивость аппарата к внешним 
воздействиям, а также обеспечить отказоустойчи-
вость системы во всех режимах полета. 

 

 
 

Рис. 1. Внешний вид МЛА 

 А.С. Кулик, С.Н. Фирсов, Ван Тхинь Нгуен 
 



Аэродинамика, динамика, баллистика и управление полетом летательных аппаратов 67 

Для синтеза системы угловой стабилизации 
МЛА необходимо получить ряд моделей аппарата, 
провести их параметрическую идентификацию с 
последующим уточнением параметров моделей при 
проведении натурных экспериментов. 

 
1. Физическая модель МЛА 

 
В конструкцию действующего лабораторного об-

разца введена избыточность рулевых поверхностей [2], 
что позволит в дальнейшем обеспечить устойчивость 
конструкции к внешним и внутренним не расчетным 
воздействиям  живучести аппарата (рис. 2). 

 

 
 

Рис. 2. Конструкция МЛА 
 

Такое усовершенствование конструкции позво-
ляет снизить нагрузки на приводные элементы, а так 
же обеспечить работоспособность канала при нали-
чии нештатной ситуации в одном из избыточных 
каналов управления и стабилизации во всевозмож-
ных режимах работы МЛА. 

 

2. Математическая модель МЛА 
 

Для аналитического описания динамики МЛА 
введем связанную систему координат Oxyz (рис.2), 
которая совместно с МЛА совершает все эволюции 
и ее положение относительно земной нормальной 
системы координат Oxgygzg определяется тремя уг-
лами: рыска (ψ), тангажа () и крена (γ). 

Сложившаяся методика разработки функцио-
нальных алгоритмов определения угловых парамет-
ров заключатся в выборе информационной системы 
координат, отвечающей порядку их введения, вы-
числения соответствующей матрицы направляющих 
косинусов (ориентации) и определения на основе ее 
элементов требуемых угловых параметров. Матрица 
ориентации используется в алгоритме определения  

 углов положения по отношению к наземной систе-
ме координат. Значения элементов этой матрицы 
отражают ориентацию МЛА в пространстве и име-
ют вид представленный на рис. 3. 

Для описания пространственного движения 
центра масс МЛА и углового движения корпуса 
МЛА относительно центра масс применяем стан-
дартные векторные уравнения Ньютона-Эйлера [1], 
которые покрывают весь спектр движений твердого 
тела в пространстве: 

mV mV F  ,                       (1) 
I I M   ,                         (2) 

где F и М являются соответственно полной силой и 
моментом, действующим на центр массы МЛА; m = 
= diag(m); m – масса МЛА; Ω = (ωx, ωy, ωz)T – вектор 
угловой скорости МЛА относительно центра массы; 
V = (Vx, Vy, Vz)T - вектор скорости центра массы 
МЛА; I – тензор инерции МЛА. 

Поступательное движение. Вектор силы тяги 
винта Т в связанной системе координат описывается 
вектором T = (Tх, 0, 0)T. Выполнив подстановку век-
тора тяги в уравнение (1), получено 

g gmV mVy y  = В-1 mG  + T ,             (3) 

где G=(-g, 0, 0)T - вектор силы тяжести. 
Поступательное движение центра масс МЛА 

относительно неподвижной земной системы коор-
динат описывает выражением: 

 Tx y z    =  Tg g gV V Vx y z ,           (4) 

gmVy  = mМg + ВT, 

тогда                  x  = Tхcos()cos(ψ)–mg, 
y  = Tхsin(),                                    (5) 
z  = Tх cos()sin(ψ).  

Таким образом, получены аналитические зави-
симости, отражающие изменение положения центра 
масс МЛА в пространстве. 

Управляющие моменты это моменты, созда-
ваемые органами управления, и описываемые сле-
дующим векторным выражением: 

CM l F 


,                                   (6) 

где МC =     Tl (f f ) l f f l f fp a aa1 a2 a1 a2 a1 a2   ;  

fa1 и fa2  аэродинамические силы поверхностей 
управления МЛА; 

 
сos( )сos( )   -sin( )sin( )-сos( )sin( )сos( )   cos( )sin( )+sin( )sin( )сos( )

B      sin( )                          сos( ) cos( )                                - sin( ) cos( )
сos( )sin( )    sin( )

           
     

   cos( )+сos( )sin( )sin( )   cos( )cos( )-sin( )sin( ) sin( )

 
 
 
          

 

 

Рис. 3. Элементы матрицы ориентации 
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lp, la – расстояние от центра массы до управляющей 
поверхности и аэродинамического центра давления 
управляющей поверхности (см. рис. 2); 

Гироскопический момент - это момент, вызван-
ный вращающимся винтом. Аналитически значение 
этого момента представимо в следующем виде: 

Мg = −Iв(Ω × ωв)                           (7) 
или в раскрытом виде 

Мg =  T0 V Vz в y в   , 

где Iв – момент инерции винта, ωв – угловая ско-
рость вращения винта. 

Из (6) и (7), получаем результирующий внеш-
ний момент в связанной системе координат: 

М = Мс + Мg =  TT T TM L N .       (8) 

Следовательно, вращательное движение в зем-
ной системе координат из уравнения (2) может быть 
представлено в следующем виде: 

  1 (sin( )сos( )
сos( )сos( )

   
 

   +  

сos( ) sin( ) сos( ) sin( ) )              +

1
I cos( )cos( )z


  

[-qr(Iz – Iy)+TM]; 

 = 1
cos( )

[−sin(γ)sin(ψ)   + cos(γ)cos(ψ)   +  

+ sin(ψ)    + cos(γ)sin(ψ) ] + 

+ 1
I cos( )y 

[−pr(Iz − Ix) + TL];                         (9) 

  =−cos(γ)    - sin(γ)   + 
x

1
I

 [−pq(Iy − Iz) + TN]. 

Значения TM, TL, TN определяются по зависи-
мости (8): 

TM = uϑ; TL = uγ + Vzωв; TN = uψ - Vyωв, 
где uϑ = la(fa1+fa2), uγ = la(fa1 - fa2) и uψ = - la(fa1+fa2). 

Итак, получили математическую модель МЛА в 
земной системе координат. 
 

3. Линеаризация математической модели 
 

Для анализа МЛА и последующего синтеза па-
раметров законов системы стабилизации необходи-
мо нелинейные модели (2) и (4) линеаризовать. При 
этом необходимо принять во внимание, что сила 
лобового сопротивления по модулю значительно 
меньше подъемной силы. Подъемной силой, созда-
ваемой аэродинамическими крыльями в режиме ви-
сения вполне обоснованно пренебрегаем. Учитыва-
ем в этом режиме только аэродинамические силы, 
создаваемые поверхностями управления. Учитывая 
все выше сказанной, уравнения (4) и (9) вполне до-
пустимо разбить на три подсистемы: боковую, про-

дольную и осевую, описывающие динамику соот-
ветствующих каналов. 

Боковой канал. По этому каналу осуществляет-
ся управление вращением вокруг оси Oy связанной 
системы координат. Систему уравнений, которая 
описывает движение МЛА в этом канале, с учетом 
того, что  =0, γ = 0,  представим в следующем виде: 

x  = Txcos(ψ) – mg; 
z  = Txsin(ψ);                                    (10) 
  = uψ . 

Продольный канал. Это канал предназначен для 
управления вращением вокруг оси Оz. Система 
уравнений, описывающая движение МЛА в этом 
канале, с учетом ограничений ψ = 0, γ = 0. имеет 
следующий вид: 

x  = Txcos() – mg; 
y  = Txsin();                                    (11) 

 = uϑ . 
Движение в осевом канале или канал управле-

ния вращением вокруг оси Oх связанной системы 
координат, запишем следующим уравнением, с уче-
том  = 0, ψ = 0: 

  = uγ .                                    (12) 

Уравнения (10) – (12) описывают динамику 
движения МЛА в соответствующих каналах. 
 

4. Синтез системы угловой  
стабилизации МЛА 

 
Не нарушая общности изложения, с целью уп-

рощения, рассмотрим синтез законов стабилизации 
МЛА для представленных каналов отдельно. Такая 
декомпозиция с учетом рассматриваемого режима 
полета и ограничений не нарушит общности резуль-
тата для пространственного движения. 

Анализ уравнений, описывающих движение 
МЛА в боковом канале (10), показал, что для целе-
направленного изменения переменных состояний, 
характеризующих движение в этом канале, необхо-
димо формировать управляющее воздействие сле-
дующего вида: 

Тх = 
mgx

cos( )
 


,                         (13) 

где δх – входной сигнал управления, определяемый 
следующим аналитическим выражением: 

δх = -kx1 x  - kx2(x-xз),                (14) 
m – масса МЛА; kx1, kx2 – коэффициент управления; 
хз – заданная высота полета. 

Выполнив подстановку выражений (13), (14) в 
(11) и принимая во внимание, что х → xd, x → 0 и  
δх → 0 при t → ∞, получим 

z  = mgtg(ψ);   = uψ .               (15) 
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При ψ ≈ 0, tg(ψ) ≈ ψ, уравнение (15) примет 
вид: 

z  = mgψ;   = uψ .                   (16) 

С учетом полученных уравнений изменение 
переменных состояния в боковом канале, предста-
вим следующей системой уравнений: 

1 2

2 1

1 2

2

z z ;
z mg ;

;
u .


  
  
 



                          (17) 

Анализ системы уравнений (17) показывает, 
что сигнал управления u  необходимо формиро-

вать на основании следующей аналитической зави-
симости: 

u = – k1zz1 – k2zz2  – k3ψ ψ1 – k4ψψ2 .         (18) 

С учетом уравнения (18) систему (17) предста-
вим в следующем виде 

z z0 1 0 01 1
0 0 mg 0z z2 2
0 0 0 11 1
k k k k1z 2z 3 42 2

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






. (19) 

Для обеспечения устойчивой стабилизации 
МЛА, необходимо определить коэффициенты зако-
на стабилизации k1z, k2z, k3ψ, k4ψ, таким образом, 
чтобы предыдущая матрица была матрицей Гурвица 
[3], где (z1, z2, ψ1, ψ2)T – векторы состояния подсис-
темы, описывающей движение МЛА в боковом ка-
нале. 

Аналогичным образом решается задача для 
продольного канала (11): 

uϑ = − (k4ϑ2) − (k3ϑ1) − (k2yy2) − (k1yy1) ,  (20) 

где (y1, y2, 1, 2)T – вектор состояния подсистемы;  
2 = 1 , х2 = x1 . 

Для решения задачи стабилизации МЛА по 
осевому каналу, входной сигнал управления форми-
руется следующим образом: 

uγ = − k1γ   − k2γγ ,                      (21) 

где k1γ и k2γ – положительные коэффициенты. 
Выполнив подстановку (21) в (12), получим: 

  = −k1γ   − k2γγ .                       (22) 

Уравнениями (18), (20), (22) определяются за-
коны управления соответствующих каналов. На ос-
нове этих законов построились алгоритмы управле-
ния для стабилизации МЛА в режиме висения. Ре-
зультаты совершения алгоритмов обеспечивают ус-
тойчивый полет, как в номинальном режиме, так и 
при возникновении нештатных ситуаций. 

5. Результаты экспериментального  
исследования 

 
Результат моделирования. В этой части пред-

ставлены результаты моделирования системы угло-
вой стабилизации МЛА в режиме висения. Парамет-
ры законов стабилизации для моделирования, сле-
дующие: k4ϑ = 1; k3ϑ = 0,7; k2z = 2; k1z = 1,5; k4ϑ = 1; 
k3ϑ =1; k2y = 2; k1y = 1,8; k1γ = 0,8; k2γ = 1; . k2x = 1;  
k1x = 1,5. Начальные условия x(0) = 0; y(0) = 0,2;  
z(0) = 0,3; ψ(0) = 0,3; (0) = 0,2; γ(0) = 0,1; xз = 2м. 
Результаты моделирования представлены на рис. 4. 

 

 
Рис. 3. Изменение координат МЛА 

 

 
Рис. 4. Углы положения МЛА 

 
Результаты эксперимента. На рис.5 представ-

лен полет МЛА, автономно работающий в режиме 
висения. Стабилизация осуществлялась при тех же 
значениях параметров закона управления, что и при 
моделировании и подтвердили работоспособность 
полученных законов и требуемое их качество. 
 

 
 

Рис. 5. Полет в режиме висения 
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Заключение 
 

В результате проведенных исследований син-
тезированы алгоритмы стабилизации МЛА в режиме 
висения, способные парировать разнообразные воз-
мущения. С целью расширения функциональных 
возможностей МЛА, необходимо его дальнейшее 
исследования в различных режимах функциониро-
вания и при наличии сформированного множества 
нештатных ситуаций. 
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ДОСЛІДЖЕННЯ СИСТЕМИ УПРАВЛІННЯ МАЛОГАБАЛИТНОГО ЛІТАЛЬНОГО АПАРАТУ  
ВЕРТИКАЛЬНОГО ЗЛЬОТУ ТА ПОСАДКИ 

А.С. Кулік, С.М. Фірсов, Ван Тхінь Нгуен 
Наведено новий клас малогабаритних літальних апаратів (МЛА) вертикального зльоту і посадки, а та-

кож запропоновано алгоритми управління, які забезпечують задані показники якості польоту досліджувано-
го апарату, як у номінальному режимі, так і при появі з сформованої множини позаштатних ситуацій. Пред-
ставлений ряд моделей, що відображають особливості функціонування малогабаритних літальних апаратів, 
як у номінальному режимі так і при виникненні позаштатних ситуацій пов'язаних з відмовами в роботі аеро-
динамічних керуючих поверхонь. 

Ключові слова: малогабаритний  літальний апарат, системи координат, матриця перетворювання, мікроко-
нтролер, акселерометр, датчик кутової швидкості. 
 

A STUDYING CONTROL SYSTEM  
FOR A SMALL VERTICAL TAKEOFF AND LANDING AIRCRAFT 

A.S. Kulik, S.N. Firsov, Van Thinh Nguyen 

This paper presents a new class of small vertical takeoff and landing (VTOL) aircraft, also the control algo-
rithms were proposed, which provide a given quality of performance of the studied flying vehicle in nominal condi-
tion as well as in presence of abnormal situations. Although it presents a series of models, which reflect the peculi-
arities of the small vertical takeoff and landing aircraft in the nominal condition and during abnormal situations, that 
are related to the faults on the aerodynamic control surfaces. 

Keywords: small-sized aircraft, the coordinate system, transformation matrix, microcontroller, accelerometer, 
angular velocity sensor. 

 
 
Кулик Анатолий Степанович – д-р техн. наук, проф., заведующий кафедрой систем управления лета-

тельными аппаратами Национального аэрокосмического университета им. Н.Е.Жуковского «ХАИ», Харь-
ков. 

Фирсов Сергей Николаевич – канд. техн. наук, доцент, доцент кафедры систем управления летатель-
ными аппаратами Национального аэрокосмического университета им. Н.Е.Жуковского «ХАИ», Харьков. 

Нгуен Ван Тхинь – аспирант кафедры систем управления летательными аппаратами Национального 
аэрокосмического университета им. Н.Е.Жуковского «ХАИ», Харьков, e-mail: thinh_kq@yahoo.com. 



Двигатели и энергоустановки аэрокосмических летательных аппаратов 71 

УДК 639.7.05 
 
П.С. БОНДАРЧУК  

 
Казённое предприятие специального приборостроения «Арсенал». Украина 

 
РЕЗОНАНСНЫЙ РУЛЕВОЙ ЭЛЕКТРИЧЕСКИЙ ПРИВОД.  

ТЕПЛОВАЯ МОДЕЛЬ ИСПОЛНИТЕЛЬНОГО ДВИГАТЕЛЯ 
 

Экспериментально исследован трёхфазный безколлекторный двигатель постоянного тока с гладким 
статором, используемый как исполнительный двигатель электрических рулевых приводов летатель-
ных аппаратов и построены его аналитическая и компьютерная модели, учитывающие происходящие 
в нём тепловые процессы. Исследование электрического двигателя проведено по упрощённой методи-
ке, позволяющей существенно снизить затраты средств и времени выполнения работ. Проведено про-
верочное имитационное моделирование, подтверждающее достаточную точность созданной тепло-
вой модели исполнительного двигателя. 
 
Ключевые слова:  резонансный электрический рулевой привод, исполнительный двигатель, тепловая 
модель. 
 

Введение 
 

В настоящее время имитационное моделирова-
ние является мощным инженерным инструментом 
разработки новых и анализа существующих рулевых 
приводов летательных аппаратов (ЛА). Этот инст-
румент позволяет не только осуществить выбор оп-
тимальных параметров электрических приводов, но 
и оценивать их энергетические характеристики, сте-
пень тепловой нагрузки на их элементы, прежде 
всего на исполнительный двигатель (ИД). Для ре-
шения такой задачи необходимо иметь математиче-
скую модель ИД, учитывающую происходящие в 
нём тепловые процессы.  

Как правило, построение такой модели пред-
ставляет собой определённую проблему, связанную 
отчасти с тем, что разработчики и изготовители ИД 
не всегда предоставляют достаточное для построе-
ния такой модели количество сведений о своих дви-
гателях. Зачастую часть этих сведений приходится 
добывать экспериментально. 

Проблеме построения тепловой модели трёх-
фазного безколлекторного двигателя постоянного 
тока с гладким статором с возбуждением от посто-
янных магнитов, применяемого в качестве ИД резо-
нансных электрических рулевых приводах (ЭРП) и 
посвящена данная работа. 

Как было указано в [1], в современных ЭРП ле-
тательных аппаратов (ЛА) применяются быстродей-
ствующие электродвигатели постоянного тока серий 
МИК (коллекторные) и ЭМУ (безколлекторные), 
вытеснив двигатели известной серии ДПР с полым 
якорем. 

Электродвигатели серии МИК представляют 
собой ряд однотипных быстродействующих коллек-

торных исполнительных двигателей различной 
мощности, предназначенные для работы в устройст-
вах автоматики, в том числе, таких как рулевые при-
воды ЛА, в том числе, резонансных. 

Главное конструктивное отличие двигателей 
этой серии – это гладкая конструкция якоря. Свой-
ства и особенности таких двигателей, вопросы их 
проектирования, и тепловые режимы рассмотрены 
в [2]. Двигатели имеют улучшенные коммутацион-
ные свойства, обеспечивают высокую перегрузоч-
ную способность по току до 8-12 кратных значений, 
причём зависимость момента вращения от тока при 
этом линейная.  

Как указано в [2], работа двигателей с гладким 
якорем в режимах кратковременной перегрузки по 
току характеризуется тем, что тепловые процессы 
локализуются в якоре двигателя при весьма нерав-
номерном распределении температуры. Объясняется 
это тем, что основными потерями в режимах пере-
грузок являются потери в меди. Самыми нагретыми 
оказываются лобовые части обмоток, которые, бу-
дучи не прижаты к стали якоря, оказываются в наи-
худших условиях по тепловым режимам. В связи с 
этим применение двигателей с гладким якорем в 
режимах кратковременных токовых перегрузок ог-
раничено температурой лобовых частей якорных 
обмоток, которая не должна превысить допустимую 
температуру для класса изоляции применённого 
обмоточного провода. Кроме того, соизмеримо с 
обмоткой якоря нагревается щёточный контакт. 

Для расчёта температуры перегрева самых на-
гретых частей обмоток гладкого якоря, которыми 
оказались лобовые части, тот же источник [2] пред-
лагает упрощённую методику, предполагающую по 
кривым разогрева обмоток двигателя построение 

 П.С. Бондарчук 
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некоей результирующей зависимости интегрального 
эквивалентного коэффициента учёта теплопередачи, 
учитывающего и теплопередачу по меди. Указанная 
методика позволяет с достаточной степенью точно-
сти и довольно просто определять кривую нагрева, 
как при однократных перегрузках, так и при более 
сложных режимах. При этом, для проведения иссле-
дований тепловых процессов пришлось изготавли-
вать специальные макетные образцы двигателей со 
встроенными датчиками температуры. 

Основное отличие двигателей серии ЭМУ со-
стоит в том, что это двигатели безколлекторные. 
Они содержат в себе обмотку статора с тремя сек-
циями, соединёнными звездой и датчики положения 
ротора. Ротор представляет собой постоянный маг-
нит на валу. Обмотки статоров этих двигателей вы-
полнены также по беззубцовой технологии, поэтому 
двигатели имеют свойства, подобные свойствам 
двигателей с гладким якорем. Они имеют почти та-
кое же высокое быстродействие, высокую перегру-
зочную способность. Отсутствие коллектора позво-
ляет безболезненно многократно форсировать дви-
гатели по напряжению. 

Технические характеристики исполнительного 
двигателя ЭМУ-5 приведены в табл. 1.  

 

Таблица 1  
Характеристики ЭМУ-5 

Характеристики Зна-
чение 

Сопротивление обмоток двух фаз R2ф, Ом 5,35 
Индуктивность обмоток двух фаз L2ф, 
мкГн 

600 

Номинальное напряжение Uн, В 27 
Скорость холостого хода nхх, об/мин 19000 
Момент инерции ротора Jр, ×10-6 кг·м2 0,17 
Коэффициент момента Kм, ×10-2 Н·м/А 1,4 
Электромеханическая постоянная Tэм, мс 4,8 
Масса ИД mид, кг 0,07 
Габариты D × L, мм×мм 22×35 
Номинальная мощность Pном, Вт 30 

 
Существенной для анализа тепловых процессов 

особенностью двигателей серии ЭМУ является то, 
что в их конструкции отсутствует источник боль-
шой неравномерности нагрева различных частей 
проводов: обмотки полностью прижаты к корпусу 
двигателя, в том числе и лобовыми частями. Эта 
особенность избавляет от необходимости учёта теп-
лопередачи в меди и позволяет производить измере-
ние температуры обмоток косвенным методом по 
падению напряжения на растущем от нагрева сопро-
тивлении обмоток при протекании постоянного ста-
билизированного тока известной величины. то есть 
методика построения тепловой модели может быть 
существенно упрощена. 

Постановка задачи 
 
В режимах многократной кратковременной то-

ковой перегрузки кроме проводов фазных обмоток и 
их изоляции за время 20 секунд работы привода 
другие части двигателя сколько-нибудь существен-
но нагреться не успевают. Поэтому при применении 
двигателей в таких режимах задачей теплового про-
ектирования является обеспечение температуры 
проводов фазных обмоток в заданных пределах при 
заданной средней нагрузке двигателя по моменту. А 
потому для нас наибольший интерес представляют 
как раз сведения о том, при каких средних токах 
(или средних моментах нагрузки) температура про-
водов обмоток достигнет максимальной допустимой 
за заданное время. Температурные режимы других 
частей исполнительного двигателя никакого прак-
тического интереса не представляют. 

Однако сведения о конкретных допустимых 
режимах кратковременной нагрузки в описании 
двигателей серии ЭМУ отсутствуют. С целью выяс-
нения нагрузочной способности двигателя ЭМУ-5 
из этой серии, используемого в резонансных ЭРП 
была проведена расчётно-экспериментальная рабо-
та. В результате этой работы построены его анали-
тическая и компьютерная модели, учитывающие 
происходящие в нём тепловые процессы. 

Работа проведена с использованием методики, 
изложенной в [2] с учётом упрощений в части про-
ведения измерений и отсутствия учёта теплопереда-
чи по меди проводов, основанная на косвенном из-
мерении температуры обмоток при протекании тока 
различных заданных значений.  

 
Построение тепловой модели ИД 

 
Ниже на рис. 1 приведены результаты измере-

ний температуры перегрева обмоток исследуемого 
двигателя при протекании токов значениями 1,47 А, 
2,35 А, 2,97 А и 4,32 А. 

Приведенные кривые разогрева показывают 
качественный характер тепловых процессов в об-
мотках двигателей в режимах больших токовых пе-
регрузок. Чтобы получить приемлемые по точности 
количественные характеристики рассматриваемых 
процессов необходимо учесть наличие обмотки 
третьей фазы. Фактически снятые данные соответ-
ствуют худшему случаю, при котором вал двигателя 
заторможен, обмотки не переключаются. Такой ре-
жим в нашем случае не реален. В наших устройст-
вах, даже при зажатом выходном валу привода, дви-
гатель совершает вращательные движения более чем 
на один оборот в пределах мёртвого хода и упругого 
люфта редуктора, не говоря о нормальных условиях 
работы. Поэтому практически можно считать, что 
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Рис. 1. Экспериментальные кривые разогрева двух фаз обмоток двигателей ЭМУ-5  

при различных токах 
 

потери в обмотках статора распределены равномер-
но между тремя фазными обмотками, а мощность 
потерь определяется выражением 

ф2
2

п RIP  ,                            (1) 

где I -  указанный на рис. 1 ток, R2ф - текущее сопро-
тивление двух последовательно включённых фаз-
ных обмоток. 

Процесс нагрева проводов описывается диффе-
ренциальным уравнением 

пм PA
dt
dC 


 ,                       (2) 

где См – теплоёмкость медных проводов (Дж/ºС), 
  – превышение температуры проводов над 

температурой окружающей среды, перегрев (ºС), 
А – теплоотдача (Вт/ºС), 
Рп – мощность тепловых потерь в меди. 

Напомним, что при проведении эксперимента 
нагреву подвергались только две из трёх фаз, по-
этому при обработке экспериментальных данных 
необходимо использовать теплоёмкость двух фаз 
обмоток. 

При расчёте температуры проводов обмоток 
трудности вызывает теплоотдача, которая очень 
трудно поддаётся расчёту по физическим данным, 
так как зависит от очень многих факторов. Осталь-
ные операнды уравнения известны и легко рассчи-
тываются. 

Поскольку нагреву подвергались только две из 
трёх фаз обмоток двигателя, то и теплоотдача шла 
от двух фаз. Теплоотдача двух фаз обмоток А2ф свя-
зана с полной теплоотдачей соотношением 

 

2ф1,5·А А  .                           (3) 
 

У исследованного образца двигателя ЭМУ-5 
сопротивление двух фаз обмоток составило 
R2ф=5,35 Ом при температуре +20ºС. 

Масса меди в трех фазах обмоток двигателя 
ЭМУ-5 составляет 13,8 г. Учитывая, что удельная 
теплоёмкость меди 383 Дж/кг·ºС, общая теплоём-
кость медных проводов двигателя ЭМУ-5 
См = 5,29 Дж/ºС, теплоёмкость двух фаз обмоток 
См2ф = 3,52 Дж/ºС - две трети общей теплоёмкости. 

Теплоотдача А2ф для каждой эксперименталь-
ной кривой строится как отнесенная к измеренной 
текущей температуре перегрева   разность энергии 
потерь в меди 

  tRIЭ ф2
2

п                         (4) 

и энергии перегрева проводов  
ф2мрр СЭ                            (5) 

для элементарного отрезка времени Δt . 

  





tСRI
А ф2мрф2

2

ф2 ,      (6) 

где р  – элементарная разность температуры пе-

регрева для элементарного отрезка времени Δt . 
На рис. 2 приведен результат такого построе-

ния для исследуемого двигателя: 
Как видим, теплоотдача мало зависит от вре-

мени, поэтому в расчётах при моделировании мож-
но принять её константой для фиксированных зна-
чений тока. Для рассмотрения зависимости тепло-
отдачи от тока возьмём отношение средней тепло-
отдачи к  квадрату тока потерь и назовём это отно-
шение коэффициентом теплоотдачи по квадратич-
ному току. Ниже на рис. 3 приведена диаграмма 
полученной зависимости. 

Оказалось, что этот коэффициент имеет линей-
ную зависимость от тока потерь и с высокой степе-
нью точности может быть аппроксимирован указан-
ным на рис. 3 линейным уравнением  

 

  0,0781  0,0102·I -  IKa    [Дж/°С·А2].      (7) 
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Рис. 2. Зависимости теплоотдачи А2ф при различных значениях тока потерь 

 

 
Рис. 3. Зависимость коэффициента теплоотдачи  

по квадратичному току  от тока потерь 
 
Полученная зависимость позволяет описать те-

пловые процессы, происходящие при эксперименте 
нагрева двух фаз обмоток двигателя ЭМУ-5. Для 
того, чтобы перейти к тепловой модели всего двига-
теля следует учесть отличия: 

1) энергия потерь в меди будет распределе-
на между тремя обмотками вместо двух. Поэтому 
в расчёте следует брать полную теплоёмкость 
меди Cм. 

2) поскольку в эксперименте процесс теплоот-
дачи шёл с поверхности двух обмоток, а в реально-
сти идёт с трёх, то для расчёта полной теплоотдачи 
следует использовать выражение (3). 

Чтобы составить модель двигателя с учётом 
тепловых процессов перепишем уравнение (2) в 
виде: 




MM

п
C
A

C
P

dt
d .                     (8) 

С учётом (4) и (1) 

 2
2ф

M

I R 1 0,004d
dt C

   
   

2

M

1,5 ( 0,0102 I 0,0781) I .
C

     
            (9) 

Модель исполнительного двигателя соответст-
вует системе уравнений движения и равновесия 
ЭДС, приведенные в [3, стр. 229], дополненной 
уравнением (7), описывающим тепловую модель 
проводов  обмоток: 

 

 

м c p

д e 2ф

2ф

2
2ф

M
2

M

K I M J d dt ;

U K I R 1 0,004
L dI dt;

I R 1 0,004d
dt C
1,5 ( 0,0102 I 0,0781) I .

C

    

       
 

    

 

      




     (10) 

По этим зависимостям в среде имитационного 
моделирования Simulink, входящего в математиче-
ский пакет MATLAB создана компьютерная модель 
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исполнительного двигателя ЭМУ-5, которая пред-
ставлена на рис. 4 – 6.  Блок Saturation на рис. 5 мо-
делирует работу схемы ограничения тока. 

На рис. 7 представлены результаты модельного 
эксперимента нагрева двигателя при заторможенном 
роторе, проведенного для верификации модели, для 
тех же значений тока, при которых проводился фи-
зический эксперимент, результаты которого были 
представлены на рис. 1. Сравнивая результаты этих 
экспериментов видно, что они совпадают с высокой 

степенью точности. Время достижения температуры 
перегрева 120 градусов отличается на 3,2%, 3,6% и 
на 9,6% для токов 4,32 А, 2,97 А, 2,35 А соответст-
венно. Такую точность тепловой модели ИД можно 
оценить как достаточную для решения инженерных 
задач по разработке и анализу устройств автоматики 
с применением двигателя ЭМУ-5. Технологические 
разбросы основных параметров ЭМУ-5 достигают 
20%, поэтому создавать более точную модель для 
наших задач не имеет смысла. 

 

 
Рис. 4. Модель двигателя постоянного тока ЭМУ-5 с учётом тепловых процессов 

 

 
Рис. 5. Подсистема вычисления теплоотдачи А 

 

 
Рис. 6. Подсистема вычисления  

сопротивления обмоток Ra 
 
Токовая нагрузочная способность двигателя 

для 20-ти секунд работы и 120°С температуры пере-
грева обмоток составила 2,59 А. 

Токовая нагрузочная способность двигателя 
есть максимальный средний ток двигателя, при 
котором за время работы температура перегрева 
обмоток достигает предельного значения. Она тем 
выше, чем больше температурная стойкость изоля-
ции проводов обмоток. При снижении времени 
работы нагрузочная способность двигателя также 
увеличивается. 

Представляют интерес результаты модельно-
го эксперимента разогрева обмоток двигателя 
ЭМУ-5 при вращающемся роторе, приведенные на 
рис. 8. Как видим, если ограничиться температу-
рой перегрева 120°С, то его токовая нагрузочная 
способность для 20-ти секунд работы составила 
3,74 А. 

Сравнивая эти результаты экспериментов для 
заторможенного и вращающегося ротора, очевидно, 
что токовая нагрузочная способность вращающего-
ся двигателя значительно превышает нагрузочную 
способность заторможенного двигателя. 

Это свойство является отличительной особен-
ностью трёхфазного безколлекторного двигателя с 
соединением обмоток звездой.  
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Рис. 7. Модельные кривые разогрева обмоток двигателей ЭМУ-5  

при заторможенном роторе 
 

 
 

Рис. 8. Модельные кривые разогрева обмоток двигателя ЭМУ-5  
при вращающемся роторе 

 
Выводы 

 

Созданная тепловая модель исполнительного 
двигателя ЭМУ-5 обладает достаточно высокой 
точностью и может быть использована для решения 
научных и инженерных задач моделирования уст-
ройств на базе указанного ИД с оценкой тепловой 
нагрузки на него.  

Заключение 
 
Используя результаты проделанной работы на 

основе построенной тепловой модели ЭМУ-5 воз-
можно исследовать вопрос загруженности ИД в ре-
зонансном ЭРП.  

Полученная оценка нагрузки позволит оценить 
запасы основных элементов рулевого привода, оп-
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ределяющих его массогабаритные характеристики: 
ИД и источника питания. 

Это позволит определить предельно достижи-
мые удельные характеристики привода. В этом на-
правлении будут проводиться дальнейшие работы 
по теме. 
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РЕЗОНАНСНИЙ КЕРМОВИЙ ЕЛЕКТРИЧНИЙ ПРИВОД.  
ТЕПЛОВА МОДЕЛЬ ВИКОНАВЧОГО ДВИГУНА 

П.С. Бондарчук 
Експериментально досліджено трифазний безколекторний двигун постійного струму з гладким стато-

ром, що використовується як виконавчий двигун електричних кермових приводів літальних апаратів і побу-
довані його аналітична та комп’ютерна моделі, які враховують теплові процеси, що протікають у ньому. 
Електричний двигун досліджено за спрощеною методикою, яка дозволила суттєво знизити витрати та час 
виконання робіт. Проведено перевірочне імітаційне моделювання, що підтвердило достатню точність розро-
бленої теплової моделі виконавчого двигуна. 

Ключові слова: резонансний електричний кермовий привод, виконавчий двигун, теплова модель. 
 

RESONANT STEERING ELECTRIC DRIVE.  
THERMAL MODEL OF THE EXECUTIVE ENGINE 

P.S. Bondarchuk 
It is experimentally investigated three-phase brushless DC motor with a smooth stator, used as the executive 

engine of electric steering drives of flying machines and its analytical and computer models considering thermal 
processes occurring in it are constructed. Electric motor research is spent by the simplified technique allowing es-
sentially reduce the cost and time performance of works. The verifying imitating modeling confirming sufficient 
accuracy of created thermal model of the executive engine is spent. 
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ПОДХОД К ПРОЕКТИРОВАНИЮ ТЕПЛОВОЙ ТРУБЫ  
ВАКУУМИРОВАННОГО СОЛНЕЧНОГО КОЛЛЕКТОРА 

 
Предложен подход к расчету основных проектных параметров тепловой трубы (ТТ). Описаны пре-
имущества использования ТТ в солнечной энергетике, приведены существующие конструкции этих 
теплопередающих устройств. В качестве примера предложен расчет тепловой трубы для солнечного 
вакуумированного коллектора. Расчет проводился на основании данных по энергоприходу солнечного 
излучения на наклонную поверхность гелиоколлектора, а также на основании теплофизических 
свойств теплоносителя. Данный подход является универсальным для тепловых труб с гомогенной 
внутренней структурой (в виде сетки) и позволяет сравнивать теплопередающие характеристики ТТ 
при использовании различных материалов и теплоносителей. 
 
Ключевые слова: тепловая труба, солнечный коллектор, энергоприход солнечный, капиллярная струк-
тура, теплоноситель. 
 

Введение 
 

Применение тепловых труб в аэрокосмической 
технике является важным при решении вопросов 
теплообмена, особенно в энергосистемах космиче-
ских аппаратов [1]. Однако, уникальные свойства 
тепловых труб позволяют применять их не только в 
холодильниках излучателях космических аппаратов, 
но и в других областях техники, включая наземную 
солнечную энергетику. Конверсия тепловой трубы в 
вакуумный коллектор позволяет значительно повы-
сить эффективность энергоустановки, но при этом 
приходится несколько модифицировать подходы к 
проектированию тепловых труб. 

Основные преимущества тепловых труб: 
1. Высокая эффективная теплопроводность.  
2. Изотермичность теплообменных поверхно-

стей тепловой трубы. 
3. Способность передавать теплоту при плот-

ности теплового потока в осевом направлении на 
несколько порядков выше, чем в устройствах, где 
теплота передается за счет изменения энтальпии 
теплоносителя. 

4. Относительная простота конструкции. 
Цель статьи состоит в подходе к расчету со-

временных типов тепловых вакуумированных кол-
лекторов с тепловыми трубами основанном на аэро-
космических технологиях, и решении обратной за-
дачи обеспечения минимальных теплопотерь при 
максимальном энергоприходе. 

 

1. Анализ существующих решений 
 
Тепловая труба является устройством, которое 

обладает очень высокой теплопередающей способ-

ностью. Если характеризовать ее эквивалентным 
коэффициентом теплопроводности, то он оказыва-
ется в сотни раз больше, чем у меди. Конструктивно 
тепловая труба представляет собой герметичный 
сосуд (чаще всего цилиндрическую трубу), запол-
ненный жидкостью-теплоносителем. Высокая теп-
лопередающая способность ее достигается за счет 
того, что в тепловой трубе осуществляется конвек-
тивный перенос тепла, сопровождаемый фазовыми 
переходами (испарением и конденсацией) жидко-
сти-теплоносителя. При подводе теплоты к одному 
концу тепловой трубы жидкость нагревается, заки-
пает и превращается в пар (испаряется). При этом 
она поглощает большое количество теплоты (тепло-
та преобразования), которое переносится паром к 
другому более холодному концу трубы, где пар кон-
денсируется и отдает поглощенную теплоту. Далее 
сконденсированная жидкость опять возвращается в 
зону испарения. Самый простой способ возврата 
заключается в использовании силы тяжести. При 
вертикальном расположении тепловой трубы, когда 
зона конденсации находится выше зоны испарения, 
жидкость стекает вниз непосредственно под дейст-
вием силы тяжести. Такой вариант тепловой трубы 
называется термосифоном. Эффективность работы 
термосифона зависит от его ориентации относи-
тельно направления силы тяжести. Для исключения 
этого недостатка в тепловых трубах для возврата 
жидкости в зону испарения используются капилляр-
ные эффекты. Для этого на внутренней поверхности 
тепловой трубы располагают слой капиллярно-
пористой структуры (фитиль), по которому под дей-
ствием капиллярных сил и происходит обратное 
движение жидкости. 

 Т.Г. Михаленко, С.В. Губин 
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Принципиальная схема тепловой трубы с фи-
тилем изображена на рис. 1. 

 
Рис. 1. Схема тепловой трубы: 

1 - медный цилиндр; 2 - капиллярная структура. 
 

По характеру капиллярной структуры фитили 
можно разделить на три принципиальных типа [2]: 

1. Фитиль с пористой структурой и взаимосвя-
занными порами (гомогенные). Под этот тип подхо-
дят тканевые (в том числе, фитили из многослойных 
проволочных сеток), войлочные и спеченные фитили. 

2. Фитиль с открытыми канавками. 
3. Фитиль с закрытыми каналами, т.е. сечение 

для прохода жидкости отделено от паровой фазы 
мелкоячеистой капиллярной структурой.  

Поперечные сечения перечисленных фитилей 
представлены на рис. 2 и 3. 

 

 

 

Рис. 2. Поперечные сечения однородных фитилей: 
а – многослойная сетка; б – спеченный металличе-

ский порошок; в – открытые осевые канавки; 
г – кольцевой фитиль; д – серповидный фитиль; 

е–артерия. 
 

 
 

Рис. 3 Поперечные сечения составных фитилей: 
а – составной фитиль; б – каналы, покрытые сеткой. 

 
Использование тепловых труб в солнечных 

коллекторах повышает надежность их вцелом, так 
как выход из строя отдельных элементов не пре-
кращает передачу энергии, также неосуществима 
возможность сброса тепла из системы. Гелиокол-
лектор с тепловыми трубами имеет средние энерге-

тические характеристики выше, чем у конвективно-
го с автоматическим регулированием расхода теп-
лоносителя. 

 
2. Постановка задачи 

 
Будем проводить расчет тепловой трубы для 

солнечного коллектора, установленного под углом 
широты местности, равной 48°. Установка должна 
обеспечивать горячей водой (Tгор = 60°С) небольшой 
загородный дом. Емкость накопительного бака 100 л. 

Вначале проведем предварительный расчет 
солнечного коллектора, который начинается с опре-
деления энергоприхода на его поверхность согласно 
методике, представленной в [3]. 

Для расчета количества солнечной энергии, по-
ступающей на наклонную поверхность, необходимо 
знать углы падения солнечных лучей на горизон-
тальную и наклонную поверхности в данной мест-
ности, а также среднемесячное среднее дневное зна-
чение плотности солнечного излучения. Данные для 
расчета взяты из [3]. График энергоприхода пред-
ставлен на рис. 4. 

 

 
 

Рис. 4. Энергоприход на коллектор 
 

Суммарная суточная энергия, требуемая для 
водоснабжения рассматриваемого жилого объекта 
равна [3]: 

в в
в в в вых вхQ m c (t t ),                    (1) 

где вm = 100 кг – масса воды; 

вс = 4190 Дж/(кг С)   – теплоемкость воды;  
в
выхt = 60 С – температура воды на выходе из 

бака-накопителя;  
в
вхt = 12 С  – температура воды на входе в бак. 
Получаем: 

вQ =100 4190 (60-12) 20 МДж.    
Условимся, что 100 л воды должны нагреваться 

за 8 часов, тогда мощность коллектора равна: 
6Q 20 10вQ 700Вт.k 8 3600


  

   
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Следовательно, для обеспечения дома горячей 
водой, мощность коллектора должна составлять 
700 Вт. 

 
3. Конструктивный расчет  

тепловой трубы 
 
Основой расчета тепловой трубы является оп-

ределение потока передаваемой мощности при за-
данной температуре пара. Из условий удобства экс-
плуатации принимаем, что длина тепловой трубы 
равна 1,8 м (1,7 м – длина испарителя, 0,1 м – длина 
конденсатора), наклон трубы – 48°. Давление внутри 
трубы 0,01МПа. Рабочая температура пара от 298 до 
353 К. 

В качестве материала корпуса выбрана медь, 
фитиль образован из двух слоев медной сетки в 
200 меш на внутренней стенке трубы. Выбор схемы 
фитиля обусловлен простотой его изготовления. В 
качестве рабочей жидкости выбрана вода.  

Конструкция вакуумной колбы с тепловой тру-
бой внутри показана на рис.5. 

 
Рис. 5. Сечение вакуумной колбы: 

1 – стеклянная колба; 2 – тепловая труба; 
 3 – пластина поглотителя 

 
Для того чтобы тепловая труба работала, необ-

ходимо, чтобы удовлетворялось соотношение [4]: 
 k g п жmaxp p p p ,                    (2) 

где  k maxp – максимальный капиллярный напор; 

gp – гравитационная составляющая полного 

падения давления; 

пp – перепад давления в потоке пара; 

жp – перепад давления в потоке жидкости. 
Для определения минимального проходного 

сечения по жидкости, обеспечивающего передачу 
заданной мощности, перепадом давления в паровом 
потоке можно пренебречь. 

 k g жmaxp p p ,                          (3) 

ж
к

и

2
p cos ,

r


                              (4) 

где ж – поверхностное натяжение; 

иr – радиус поры фитиля; 
 – краевой угол смачивания. 

g жp gl sin ,                              (5) 

где ж – плотность жидкости; 
g – ускорение свободного падения; 
l  – длина трубы; 
  – угол наклона трубы. 

ж max
ж

ж

lQ
p ,

KA L


 


                         (6) 

где ж  – вязкость жидкости; 
Qmax – максимальный тепловой поток; 
K – проницаемость фитиля; 
A – площадь поперечного сечения трубы; 
L – скрытая теплота парообразования. 

max maxQ m L.                           (7) 
Согласно расчету освещенности, величина сол-

нечного излучения Рпср составляет 409 Вт/м2. C уче-
том оптического КПД коллектора η=0,9, на погло-
щательную поверхность (площадь Fпп=0,1 м2) ва-
куумированной колбы в среднем приходиться:  

ср пср ппQ P F .                            (8) 

срQ 409 0,9 0,1 35 Вт.   
 

Определим расход жидкости в фитиле mmax из 
формулы (7), принимая ср maxQ Q : 

6
max 6

35m 14 10  кг/с.
2, 4 10

  


          (9) 

Определим максимальную теплопередающую 
способность трубы при максимальной температуре 
пара. 

Выражение для максимального потока массы 
mmax можно получить, если принять следующие до-
пущения: 

– свойства жидкости не меняются вдоль тру-
бы; 

– фитиль является однородным; 
– перепадом давления в паровом потоке мож-

но пренебречь. 
Тогда: 

ж
max ж

ж и

KAm ( cos glsin ),
l r

 
  


    (10) 

где rи=6 мкм – радиус поры в испарителе [4]; 
10 2К 8, 4 10 м .   

Диаметр проволоки равен 36 мкм, толщина 
двух слоев сетки составит 144 мкм. Внутренний 
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диаметр корпуса трубы 6 мм. Тогда поперечное се-
чение фитиля А будет равно: 

6 3 6 2А 144 10 6 10 2, 7 10  м .            (11) 
Допустим наличие идеального смачивания 

( 0 )   , с учетом физических свойств воды, приве-
денных в табл. 1, определим максимальные расход 
жидкости и тепловой поток в фитиле. 

 
Таблица 1 

Физические свойства воды при Т=353 К 

L, МДж/кг ρж, кг/м3 ϻж, мН/м  ,Н/м 

2,3 972 0,36 0,0628 
 
Пользуясь формулой (10) определяем, что 

6
maxm 22 10  кг/с.  22 10-6кг/с . 

Подставив значение mmax в уравнение (7), по-
лучаем величину максимального теплового потока в 
фитиле: Qmax = 51 Вт. 

Используя методику расчета [4], определяем 
параметры ТТ. 

Термическое сопротивление стенки тепловой 
трубы в испарителе: 

вн
р,и

и м

r t
R ,

2l





                        (12) 

где м = 390Вт/м2К – теплопроводность меди;  
lи – длина испарителя; 
t = 10-3 м – толщина стенки трубы; 
rвн = 0,004 м – внутренний радиус испарителя. 

Термическое сопротивление насыщенного 
жидкостью пара в испарителе: 

внутр

2
вн ф

ф,и
и ф,э

r t
R ,

2l r



 

                 (13) 

где rвнутр = 0,003 м – радиус парового канала; 
tф = 144 мкм – толщина фитиля. 

Эффективная теплопроводность насыщенного 
фитиля: 

в в м в м
ф,э

в м в м

( (1 )( )
,

( ) (1 )( )
         

 
        

        (14) 

где 2
в 0, 668 Вт / (м К)  – теплопроводность воды; 

ε = 0,549 – проницаемость фитиля. 
Термическое сопротивление парового потока: 

вн п п и к
п

п

1r T F ( (l l ))
6R ,
L

 



          (15) 

где пT  – температура пара; 

пF  – сопротивление пара; 

кl – длина конденсатора; 

п – плотность пара. 

Термическое сопротивление насыщенного 
жидкостью фитиля в конденсаторе: 

2
вн ф

ф,к
к к ф

r t
R ,

2l r




 
                    (16) 

где rk = 0,007 м – радиус конденсатора. 
Термическое сопротивление стенки тепловой 

трубы в конденсаторе: 

вн
р,к

к м

r t
R .

2l





                         (17) 

Коэффициент теплопередачи тепловой трубы: 

ТТ
р,и ф,и п ф,к р,к

1 .
R R R R R

 
   

    (18) 

Перепад температуры между испарителем и 
конденсатором отнесенный к поперечному сечению 
трубы: 

max

TT TTср

Q
T ,

A
 

 
                         (19) 

где TTсрA – среднее поперечное сечение по длине 
трубы. 

Полученные расчетные величины представле-
ны в табл. 2. 

Таблица 2 
Сводная таблица расчетных величин 

Параметры Величины 
Rр,и,К/Вт 93, 01 10  

Rф,и,К/Вт 71, 5 10  

Rп,К/Вт 81,17 10  
Rф,к,К/Вт 61, 06 10  
Rр,к,К/Вт 65,12 10  

λф,э,Вт/(м2К) 1,5 
λТТ, Вт/(м2К) 50, 88 10  

∆Т, К 12 
 
По результатам расчета минимальный перепад 

температур ∆Т между испарителем и конденсатором 
для начала работы тепловой трубы должен равнять-
ся 12 К. Тепловой поток, передаваемый одной теп-
ловой трубой при среднем значении освещенности, 
составил 35 Вт, следовательно, количество тепло-
вых труб для обеспечения требуемой мощности 
коллектора равно: 

к
T

max

Q
n ,

Q
                               (20) 

T
700n 20 шт.
35

    

Расчет показал, что для полноценного обеспе-
чения дома горячей водой, необходимое количество 
труб должно составлять – 20 штук.  
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Заключение 
 

Предложенный в публикации подход к проек-
тированию позволяет определить основные характе-
ристики тепловых труб и их количество для обеспе-
чения дома горячей водой, что в свою очередь дает 
возможность оценить эффективность и преимуще-
ства солнечного теплового коллектора на тепловых 
трубах, в сравнении с другими установками в сис-
теме горячего водоснабжения. Он является универ-
сальным и подходит для расчета любых видов труб 
с гомогенными фитилями. 
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ПІДХІД ДО ПРОЕКТУВАННЯ ТЕПЛОВОЇ ТРУБИ ВАКУУМОВАННОГО  
СОНЯЧНОГО КОЛЕКТОРА 

Т.Г. Михаленко, С.В. Губін 
Запропонований підхід до розрахунку основних проектних параметрів теплових труб (ТТ). Описані ос-

новні переваги використання ТТ у сонячній енергетиці, наведені існуючі конструкції цих пристроїв для теп-
лопередачі. В якості прикладу був запропонований розрахунок теплової труби для сонячного вакуумованого 
колектору. Розрахунок проводився на основі даних енергоприходу сонячного випромінювання на похилу 
поверхню геліоколектора, а також на основі теплофізичних властивостей теплоносія. Наведений підхід є 
універсальним для теплових труб з гомогенною внутрішньою структурою (у вигляді сітки) і дає змогу порі-
внювати можливість передачі тепла ТТ при використанні різних матеріалів та теплоносіїв. 

Ключові слова: теплова труба, сонячний колектор, енергоприхід сонячний, капілярна структура, теп-
лоносій. 

 
APPROACH TO DESIGNING THE THERMAL TUBE  

OF VACUUMED SOLAR COLLECTOR  
T. G. Mikhalenko, S. V. Gubin 

This paper proposes an approach of calculation of heat pipe (HP) main technical characteristics. There are ob-
served the advantages of HP using in solar energy, and are given the samples of existing design of the heat-transfer 
devices. As a sample it is provided the calculation of heat pipe for solar vacuumed collector. The calculation is 
based on data of energy income of solar radiation to inclined surface of solar collectors, as well as on the basis of 
thermophysical properties of coolant. This approach is universal for the heat pipes with a homogeneous internal 
structure (in the form of a grid) and allows us to compare heat transfer characteristics of the HP by using different 
materials and coolant.  

Key words: heat pipe, solar collector, solar energy income, microvascular structure, coolant. 
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РОЗРОБКА ХАРАКТЕРИСТИЧНИХ КАРТ КЕРУВАННЯ КУТОМ  
ВИПЕРЕДЖЕННЯ ЗАПАЛЮВАННЯ В ВОДНЕВОМУ ДВИГУНІ 

 
Робота присвячена дослідженню з розробки раціональних характеристичних карт керування кутом  
випередження запалювання в водневому двигуні на основі обраних критеріїв оптимізації. Проаналізо-
вано вплив кута випередження запалювання на показники  двигуна та визначено принципові особливо-
сті його вибору залежно від режиму роботи водневого двигуна із якісним регулюванням складу суміші. 
Запропоновано чотири характеристичні карти керування кутом випередження запалювання за умови 
забезпечення найкращої паливної економічності та балансу між паливною економічністю та токсич-
ністю викидів двигуна. 

 
Ключові слова:альтернативні джерела енергії, водень,кут випередження запалювання, Характерис-
тична карта керування, критерій оптимізації. 

 
Вступ 

 
Скорочення природних запасів традиційних 

палив і екологічні проблеми, пов'язані з їх викорис-
танням, гостро ставлять питання впровадження аль-
тернативних джерел енергії. Одним з найбільш пер-
спективних альтернативних палив для двигунів вну-
трішнього згоряння (ДВЗ) є водень, який має високі 
енергетичні показники, унікальні кінетичні характе-
ристики, хороші моторні властивості, екологічну 
чистоту, необмеженість сировинних запасів, тощо  
[1 – 9]. Тому дослідженням з використання водню в 
ДВЗ у світі присвячується велика увага.  

Для кожного конкретного двигуна при його 
конвертації для використання водню необхідно ви-
рішити ряд проблем, пов’язаних зі зберіганням па-
лива, організацією сумішоутворення і згоряння, ви-
бором раціональних конструктивних і регулюваль-
них параметрів. 

В роботі розроблено характеристичні карти ке-
рування кутом випередження запалювання для вод-
невого двигуна Honda GX390. 

 
Аналіз останніх досліджень і публікацій 

 
Питанням дослідження процесів у водневих 

ДВЗ, вибору їх раціональних параметрів присвячено 
ряд робіт [1 – 9]. Аналіз публікацій показує, що ва-
жливим регулювальним параметром, який суттєво 
впливає на показники двигуна, є кут випередження 
запалювання θ.  

Як правило, в бензинових ДВЗ кут θ регулю-
ють залежно від зміни частоти обертання n і наван-
таження, що оцінюється розрідженням у впускному 

колекторі Р. Принципова схема (так звана «мапа» 
або карта) регулювання кута  θ залежно від n і Р на-
ведена на рис. 1 [10]. Видно, що із зменшенням на-
вантаження (збільшенням розрідження на впуску Р)  
і збільшенням частоти обертання кут випередження 
запалювання θ збільшують.  

 

 
 

Рис. 1. Принципова схема регулювання кута  
випередження запалювання в бензинових ДВЗ 

 
При збільшенні частоти обертання зростає пе-

ріод затримки запалювання, виражений в град. по-
вороту колінчастого валу. Процес згоряння в циклі 
починається пізніше.  

Крім того, збільшується тривалість догоряння 
паливної суміші в ході процесу розширення продук-
тів згоряння [11]. Отже робоче тіло треба запалюва-
ти раніше, і кут θ збільшують. При зменшенні нава-
нтаження у циліндрі збільшується частка залишко-
вих відпрацьованих газів. Це також призводить до 
росту періоду затримки запалювання і збільшенню 

 О.О. Осетров, С.С. Кравченко 
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тривалості догоряння паливної суміші [11]. Тому 
кут θ також збільшують.  

Деякі дослідники при розробці характеристич-
них карт керування кутом θ враховують температу-
ру двигуна (на «холодному» двигуні кут  θ збіль-
шують) , детонацію (при її виникненні кут θ змен-
шують), а також інші параметри [10, 12].  

Певну специфіку на вибір кута випередження 
запалювання накладає спосіб регулювання потуж-
ності двигуна. Водень на відміну від більшості аль-
тернативних палив має широкі межі займання: α = 
0,15…10 [5]. Це дозволяє здійснити якісне регулю-
вання потужності двигуна, отже забезпечити високу 
паливну економічність у широкому діапазоні екс-
плуатаційних навантажень.  

В роботах [4, 6, 8] представлено карту керуван-
ня кутом θ, розроблену для водневого двигуна  
GM 454 (8Ч 10,795/10,160) залежно від навантажен-
ня (вісь Y) і частоти обертання колінчастого валу 
(вісь X). Навантажувальний пристрій моделював 
сигнал датчика розрідження на впуску таким чином, 
що 2000 mBar відповідало максимальному наванта-
женню, а 0 mBar – відсутності навантаження (холос-
тий хід).  

 

 
 

Рис. 2. Карта керування водневого  
двигуна GM454 (8Ч 10,795/10,160) 

 
Видно, що при зменшенні навантаження кут 

випередження запалювання на більшості режимів 
збільшують. Це пояснюють зростанням тривалості 
згоряння водню: при зменшенні навантаження при 
якісному регулюванні потужності зростає коефіці-
єнт надлишку повітря α, що призводить до збіль-
шення тривалості згоряння. Отже кут θ необхідно 
також збільшувати. Виключенням є режими малих і 
високих навантажень і малих частот обертання, де 
кут θ приймають постійним в певному діапазоні 
навантажувальних режимів. Пояснення цьому в ро-
ботах не надано. 

Вплив частоти обертання на вибір кута θ наба-
гато менший [4, 6, 8]. На режимах малих і високих 

навантажень кут θ приймають постійним у всьому 
діапазоні (або на певній ділянці діапазону) частот 
обертання і змінюють тільки на середніх наванта-
женнях.  Пояснення необхідності збільшувати кут θ 
із ростом частоти обертання на означених режимах 
в жодній з проаналізованих робіт не наведено. 

Параметр θ найчастіше призначають, виходячи 
із забезпечення найкращої паливної економічності 
двигуна. В деяких випадках намагаються урахувати 
токсичність відпрацьованих газів, проте методика 
вибору компромісного рішення в публікаціях не 
наводиться. Складність представляє також вибір 
критерію оптимізації, який дозволяє врахувати як 
показники паливної економічності, так і токсичності 
відпрацьованих газів (ВГ) ДВЗ. 

З аналізу робіт видно, що не достатньо висвіт-
леними в технічній літературі є питання обґрунту-
вання вибору кута випередження запалювання в 
водневому двигуні залежно від потужності і частоти 
обертання, методики такого вибору, обґрунтування 
оптимізаційного критерію   

Метою роботи є розробка і обґрунтування ха-
рактеристичних карт керування кутом випереджен-
ня запалювання в водневому двигуні в діапазоні 
експлуатаційних навантажень на основі обраних 
оптимізаційних критеріїв.  

 
Результати досліджень 

 
На кафедрі ДВЗ НТУ «ХПІ» спільно із вченими 

університету міста Труа Рівьер (Канада) виконані 
розрахунково-експериментальні дослідження з ви-
користання водню в чотиритактному одноциліндро-
вому двигуні Honda GX390 (1Ч 8,8/6,4). В ході цих 
досліджень розроблено і веріфіковано математичні 
моделі газообміну, згоряння водню і утворення ок-
сидів азоту у циліндрі двигуна [9]. Програмний код 
написано в системі MATLAB. Створені математичні 
моделі дозволяють виконувати широкий спектр роз-
рахункових оптимізаційних досліджень, зокрема з 
вибору раціональних значень кута θ. 

 
Експлуатаційні режими 

 
Згідно паспортних даних двигуна Honda 

GX390 частота обертання n при роботі на бензині 
на режимах швидкісних характеристик змінюється 
в діапазоні 2000…3600 хв-1, а крутний момент Мкр 
в діапазоні 2,5…25Н·м. Експериментальні дослі-
дження двигуна показали, що внаслідок витиснен-
ня частини повітря воднем максимальний крутний 
момент і потужність двигуна зменшуються при-
близно на 10%. Тому для розрахункового дослі-
дження обраний інший діапазон зміни крутного 
моменту  Мкр – від 2,5 до 20 Н∙м. При проведенні 
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розрахункового дослідження задавали крок по час-
тоті обертання 100 хв-1, та крок по моменту – 
1,25 Н·м.  

Таким чином, вибір раціонального значення 
кута випередження θ проводився для 255 режимів 
роботи двигуна.  

 
Діапазон зміни кута  

випередження запалювання 
 
Для визначення діапазону зміни кута θ були 

виконані попередні розрахунки.  
Мінімальні значення θ задавали поблизу верх-

ньої мертвої точки (θ = 6 град. п.к.в. після верхньої 
мертвої точки (ВМТ)). Розрахунки показали, що при 
більш пізніх кутах θ суттєво зменшується індикато-
рна робота і ростуть температури відпрацьованих 
газів, отже зменшується надійність деталей випуск-
ного тракту. 

Максимальні значення θ залежать від режиму 
роботи двигуна (рис. 3).  

Так, на режимах високих навантажень (Мкр = 
20 Н·м) максимальні значення θ знаходяться в ме-
жах 22…26 град. п.к.в. до ВМТ. При більших θ зме-
ншення індикаторної роботи призводить до того, що 
навіть збільшуючи циклову подачу палива (до α = 1) 
не вдається забезпечити задану потужність (або кру-
тний момент) двигуна.  

На режимах малих навантажень  (Мкр = 2,5 
Н·м) зростає тривалість згоряння, що дає змогу збі-
льшувати кут випередження запалювання до 
64…68 град. п.к.в. до ВМТ.  

Таким чином, із зменшенням навантаження 
збільшується діапазон регулювання кута випере-
дження запалювання з 28..32 град. п.к.в. до 70… 
74 град. п.к.в. 
 

 
Рис. 3. Максимальні значення кута випередження 

запалювання для двигуна Honda GX390 

Критерії оптимізації 
 

Найбільше поширення як критерій якості про-
тікання робочого процесу отримала питома ефекти-
вна витрата палива ge. Тому цей параметр був при-
йнятий у якості першого оптимізаційного критерію. 

Останнім часом все більше застосування зна-
ходять також екологічні критерії – питомі викиди 
шкідливих речовин з ВГ, зокрема оксидів азоту gNOх,  
монооксиду gСO і діоксиду gСO2, вуглецю, вуглевод-
нів gСН, твердих частинок gТЧ  тощо. Аналіз відпра-
цьованих газів водневого двигуна показав, що осно-
вним шкідливим компонентом продуктів згоряння є 
оксид азоту NO. Викиди інших шкідливих речовин у 
ВГ майже відсутні. Незначний вміст СО і твердих 
частинок у ВГ пояснюється потраплянням  мастила 
в камеру згоряння двигуна. Отже питомий викид 
оксиду азоту gNO доцільно також врахувати при оп-
тимізації. 

Аналіз розрахункових залежностей питомого 
викиду оксиду азоту gNO та питомої ефективної ви-
трати палива ge від конструктивних і режимних па-
раметрів робочого процесу показує, що в деяких 
випадках ці критерії змінюються у протилежних 
напрямках. Забезпечити компроміс між показника-
ми паливної економічності і токсичності відпрацьо-
ваних газів двигуна можливо використанням палив-
но-екологічного критерію, запропонованого в роботі 
[7]: 
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де ge, gввk, - відповідно питома ефективна витрата 
палива і питомий викид  к - го компоненту токсич-
них викидів з відпрацьованими газами;  

Ak – показник відносної агресивності k -го ком-
понента токсичних викидів; 

N – загальне число врахованих токсичних ком-
понентів, які викидаються в навколишнє середови-
ще з ВГ; 

σ – безрозмірний показник відносної небезпеки 
забруднення для різних територій; 

f – безрозмірний коефіцієнт, що враховує харак-
тер розсіювання ВГ в атмосфері; 

Qн – нижча теплота згоряння палива.  
Залежність (1) можна модифікувати для ураху-

вання тільки двох показників двигуна – питомих 
витрати палива і викидів оксиду азоту: 

e
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Таким чином, в роботі запропоновано проводи-

ти оптимізацію кута випередження запалювання θ за 
двома критеріями: питомою витратою палива ge і 
комплексним паливно-екологічним критерієм Кте.  
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Аналіз впливу зміни кута випередження  
запалювання на показники роботи  

дослідного двигуна 
 

На рис. 4 та 5 наведені регулювальні характе-
ристики дослідного двигуна на режимах великих і 
малих навантажень (крутного моменту) при постій-
ній частоті обертання (рис. 4), а також високої і ма-
лої частоти обертання при постійному навантаженні 
(крутному моменті) (рис. 5). При кожному значенні 
кута θ варіювали циклову подачу палива за умови 
забезпечення заданої потужності (крутного момен-
ту) двигуна. 

 

 
 

 
 

Рис. 4. Регулювальні характеристики дослідного 
двигуна: n = 2800хв-1;  - Мкр = 20Н·м;  

 - Мкр = 7,5Н·м 

З рис. 4 та  5 видно, що із збільшенням кута ви-
передження запалювання θ в циліндрі, як правило, 
зростають максимальні температура ТZ і тиск РZ 
згоряння. Це призводить до підвищення механічної і 
термічної напруженості деталей двигуна, а також 
збільшення викидів оксиду азоту gNO. Термодинамі-
чна ефективність циклу (індикаторний ККД) з рос-
том кута θ спочатку збільшується, а потім починає 
різко зменшуватися. Максимум ηі (і відповідно мі-
німум ge) досягається у момент, коли робота розши-
рення є максимальною, а робота стиску – мінімаль-
ною.  
 

 
 

 
 

Рис. 5. Регулювальні характеристики дослідного 
двигуна: Мкр = 12,5Н·м;  - n = 3600хв-1;  

- n = 2000хв-1 
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Зі зменшенням навантаження максимум інди-
каторного ККД ηі, паливно-екологічного критерію  
KТЕ і мінімум питомої витрати палива gЕ зміщають-
ся в сторону більших кутів випередження запалю-
вання θ (рис. 4). 

Це пов’язано зі збільшенням коефіцієнту над-
лишку повітря (рис. 5) і зростанням тривалості зго-
ряння, отже необхідністю більш раннього запалю-
вання робочої суміші. На режимах малих і середніх 
навантажень максимуми індикаторного ККД ηі, па-
ливно-екологічного критерію і мінімум питомої ви-
трати палива ge співпадають. Це пов’язано з тим, що 
при коефіцієнтах надлишку повітря α більше 2 вміст 
оксидів азоту у ВГ (складова токсичності в компле-
ксному критерії) надзвичайно низький, отже зміна 
паливно-екологічного критерію віддзеркалює зміну 
питомої витрати палива.  

В області високих навантажень викиди оксидів 
азоту сягають 50 г/(кВт∙год) і більше, тому макси-
мум паливно-екологічного критерію приходиться на 
2…7 град. менші кути випередження запалювання, 
ніж максимум індикаторного ККД (відповідно міні-
мум питомої витрати палива). 

Вплив частоти обертання n на вибір θ істотно 
менше, ніж вплив навантаження (рис. 5). Слід від-
значити те, що найкращі показники робочого проце-
су двигуна із збільшенням n досягаються при більш 
пізніх кутах випередження запалювання θ. Це мож-
на пояснити тим, що із збільшенням частоти обер-
тання погіршується наповнення циліндра, зменшу-
ється коефіцієнт надлишку повітря і зменшується 
тривалість згоряння. Тому кут θ доцільно збільшу-
вати.  

Вплив частоти обертання на вибір кута θ більш 
суттєвий на режимах малих навантажень і менш 
суттєвий – на режимах високих навантажень. На 
режимах високих навантажень і малих α робочий 
процес двигуна дуже чутливий до зміни кута θ (рис. 
4). Навіть незначна зміна θ на цих режимах дозволяє 
забезпечити задані показники двигуна. Проте на 
режимах малих навантажень вплив зміни кута θ не 
суттєвий. Тому для забезпечення заданих показників 
роботи двигуна кут випередження запалювання слід 
регулювати у більших діапазонах.  

Вказані особливості вибору кута випередження 
запалювання покладені в основу розробки характе-
ристичних карт керування цим параметром. 

 
Характеристичні карти керування 

 
На рис. 6 а, показані карти керування кутом θ 1 

і 2, оптимізовані як за навантаженням, так і за час-
тотою обертання. Карта 1 забезпечує найкращу па-
ливну економічність, карта 2 – як високу паливну 

економічність, так і низьку токсичність (максималь-
ний паливно-екологічний критерій).  

Вище показано, що вплив частоти обертання n 
на вибір кута випередження запалювання θ не сут-
тєвий, отже θ можна приймати постійним у всьому 
діапазоні n. Карти керування 3 і 4, що відповідають 
характеристичним картам 1 і 2  не враховують вплив 
частоти обертання на вибір θ, наведені на рис. 6 б.  

Також показано, що на режимах малих і серед-
ніх навантажень, викиди оксидів азоту є надзвичай-
но низькими, отже оптимізовані за ge і Кте характе-
ристичні карти керування (відповідно 1 і 2, 3 і 4) на 
цих режимах співпадають. На режимах високих на-
вантажень оксиди азоту сягають значних рівнів, от-
же характеристичні карти керування 1 і 2, 3 і 4 на 
3…6 град. п.к.в. відрізняються. 

 

 
а 

 
б 
 

Рис. 6. Характеристичні карти керування кутом  
випередження запалювання: 1, 3 – оптимізовані  
за паливною економічністю; 2, 4 – оптимізовані  

за паливно-екологічним критерієм 
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При малих навантаженнях Мкр і частотах обер-
тання раціональні рівні θ співпадають з максималь-
но допустимими значеннями кута випередження 
запалювання для дослідного двигуна (див. рис. 3). В 
роботі запропоновано на цих режимах встановлюва-
ти дещо менші значення θ = 50 град. п.к.в. до ВМТ.  

Це призначено для забезпечення стабільної і 
рівномірної роботи двигуна. Такий самий підхід до 
регулювання θ на режимах малих навантажень при-
йнятий і в роботах [4, 6, 8]. 

Для порівняння ефективності керування кутом 
θ за розробленими характеристичними картами ви-
значено середні експлуатаційні значення питомої 
ефективної витрати палива ge, викиду оксиду азоту 
gNO та паливо – екологічного критерію КТЕ в дослі-
джуваному діапазоні режимів. При цьому спрощено 

прийнято, що двигун на всіх режимах працює одна-
кову кількість часу. Результати порівняння предста-
влені в табл. 1. З табл. 1 видно, що при використанні 
усіх розроблених карт забезпечується приблизно 
однакова середньо-експлуатаційна витрата палива – 
різниця складає менше одного відсотка. Проте сере-
дні експлуатаційні викиди оксидів азоту при вико-
ристанні карт 1 і 2, 3 і 4 відрізняються приблизно на 
13%, що в сучасних умовах жорстких обмежень то-
ксичності вихлопу є дуже суттєвим. 

На наш погляд, раціонально використовувати 
характеристичні карти керування 2 і 4, оптимізовані 
за паливно-екологічним критерієм, що дозволить 
суттєво знизити токсичність викидів при майже не-
змінній витраті палива. 

Таблиця 1 
Порівняння ефективності застосування карт   
керування кутом випередження запалювання 

 

№ Характеристичні карти  керування KTE ge, 
г/(кВт год) 

gNO, 
г/(кВт год) 

1 Оптимізована за ge 0,199 0,135 4,93 
2 Оптимізована за КТЕ 0,201 0,136 4,33 
3 Оптимізована за ge без урахування впливу n 0,197 0,136 5,04 
4 Оптимізована за КТЕ без урахування впливу n 0,200 0,137 4,41 

 

Висновки 
 

В результаті розрахункового дослідження 
отримані такі результати: 

1. Визначено діапазони керування кута випере-
дження запалювання залежно від режимів роботи 
дослідного двигуна. 

2. Запропоновано проводити оптимізацію кута 
θ за модифікованим виразом комплексного паливно-
екологічного критерію, що враховує витрату палива 
двигуна і викиди оксиду азоту з продуктами згорян-
ня. 

3. Проаналізовано вплив кута випередження 
запалювання на показники дослідного двигуна. Ви-
значено принципові особливості вибору кута θ за-
лежно від режиму роботи водневого двигуна із якіс-
ним регулюванням складу суміші. 

4. Запропоновано чотири характеристичні кар-
ти керування кутом θ за умови забезпечення най-
кращої паливної економічності (перша і третя карта) 
та балансу між паливною економічністю та токсич-
ністю викидів двигуна (друга і четверта карта). Пе-
рша і друга карта оптимізовані як за частотою обер-
тання, так і за навантаженням двигуна, друга і чет-
верта – тільки за навантаженням без урахування 
впливу частоти обертання. 
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РАЗРАБОТКА ХАРАКТЕРИСТИЧЕСКИХ КАРТ УПРАВЛЕНИЯ УГЛОМ ОПЕРЕЖЕНИЯ  
ЗАЖИГАНИЯ В ВОДОРОДНОМ ДВИГАТЕЛЕ 

А.А. Осетров, С.С. Кравченко 
Работа посвящена исследованию разработки рациональных характеристических карт управления углом 

опережения зажигания в водородном двигателе на основе избранных критериев оптимизации. Проанализи-
ровано влияние угла опережения зажигания на показатели  двигателя и определенно принципиальные осо-
бенности его выбора в зависимости от режима работы водородного двигателя с качественной регулировкой 
состава смеси. Предложены четыре характеристические карты управления углом опережения зажигания при 
условии обеспечения наилучшей топливной экономичности и баланса между топливной экономичностью и 
токсичностью выбросов двигателя. 

Ключевые слова: альтернативные источники энергии, водород, угол опережения зажигания, характе-
ристическая карта управления, критерий оптимизации. 
 

APPLICATION OF DEVELOPING CONTROL MAPS CHARACTERISTIC  
ANGLE IGNITION TIMING IN THE HYDROGEN ENGINES 

А.А. Osetrov, S.S. Kravchenko 
The work is devoted to research to develop the characteristic maps of rational control of ignition timing angle 

in the hydrogen engine based on the selected optimization criteria. The influence of the angle of ignition timing on 
engine performance and defined the basic features of his choice depending on the mode of hydrogen engine with 
quality control of the mixture. A four characteristic maps control of ignition timing angle, provided that the best fuel 
economy and the balance between fuel economy and emissions of toxic engine. 

Key words: alternative energy, hydrogen, ignition timing, the characteristic map control, the criterion of opti-
mization. 
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ПРИМЕНЕНИЕ ГОЛОГРАФИЧЕСКОГО КОНЦЕНТРАТОРА  
СОЛНЕЧНОГО ИЗЛУЧЕНИЯ В ГИБРИДНОМ СОЛНЕЧНОМ ПРИЕМНИКЕ 

 
Рассмотрены существующие виды концентраторов, их преимущества и недостатки, принцип их ра-
боты. Приведена классификация концентраторов, по разным параметрам. Предложен гибридный ге-
лиоприемник как решение повышения эффективности солнечного элемента и как вариант автономно-
го энергоснабжения потребителя. Обосновано основное назначение концентратора солнечного излу-
чения и преимущества его использования в гибридном солнечном приемнике. Изучен принцип работы 
голографического концентратора. Сделаны выводы о совместной работе голографического концен-
тратора и гибридного солнечного приемника. 
 
Ключевые слова: концентраторы солнечного излучения, плотность солнечного потока, комбиниро-
ванный гелиоприемник, голографический концентратор солнечного излучения, автономное энерго-
снабжение. 

 

Введение 
 
Солнечное излучение представляет собой прак-

тически неисчерпаемый источник энергии. Оно 
поступает во все уголки околоземного пространства 
и Земли. По сравнению с другими видами энергети-
ки солнечная энергетика в целом является одним из 
наиболее чистых в экологическом отношении видов 
энергии в космосе и на земле. Существенный недос-
таток солнечной энергетики связан с малой плотно-
стью солнечного излучения, что в сочетании с отно-
сительно высокой стоимостью полупроводниковых 
солнечных элементов (СЭ) приводит к значитель-
ным затратам при изготовлении солнечных энерго-
установок. Применение концентраторов солнечного 
излучения позволяет во много раз уменьшить тре-
буемую для получения заданной электрической 
мощности площадь полупроводниковых фотоэле-
ментов, повысить их устойчивость к действию 
внешних факторов и в результате значительно сни-
зить стоимость получаемой электроэнергии. 

Применение комбинированного гелиоприемни-
ка с фотоэлектрическими преобразователями и ге-
лиоколлектором позволяет реализовать на борту 
космического аппарата как повышенную энергоот-
дачу так и организовать терморегулирование внут-
ренних объектов космического аппарата. Наземное 
применение является конверсией комбинированного 
гелиоприемника и создает ряд дополнительных 
эффектов в энергоснабжении автономных объектов. 
Это характеризуется особенностями наземной сол-
нечной энергетики. 

В настоящее время такие особенности заклю-
чаются в том, что практически во всех развитых 

странах формируются и реализуются программы 
развития возобновляемых источников энергии, при-
чем интерес к этой проблеме связан с экологией, 
осознанием того факта, что быстрый экспоненци-
альный рост негативных антропогенных воздейст-
вий на окружающую среду ведет к существенному 
ухудшению среды обитания человека. 

Истощение ископаемых энергоресурсов и на-
растающие трудности решения экологических про-
блем развития энергетики приводят к необходимо-
сти поиска новых, нетрадиционных методов полу-
чения энергии, среди которых одним из наиболее 
перспективных является фотоэлектрический метод 
преобразования солнечной энергии. 

Целью статьи является показать преимущество 
использования голографического концентратора в 
гибридном солнечном приемнике наземного и кос-
мического применения. 
 

Постановка задачи 
 
Серьезным препятствием на пути эффективной 

реализации высоко энергетического потенциала 
солнечного излучения является его низкая плот-
ность, обусловленная большой удаленностью Земли 
от Солнца. Преодолеть это можно путем концентра-
ции излучения. Применение концентраторов позво-
ляет не только поднять энергетическую эффектив-
ность солнечных фотоэлектрических установок, но 
также улучшить их энерго-экономические и экс-
плуатационные показатели за счет уменьшения 
расхода дефицитных материалов, снижения стоимо-
сти и массы, повышения устойчивости к действию 
внешних факторов. При этом, однако, возникает 

 Е.В. Юревич, С.В. Губин 
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необходимость оптимального согласования пара-
метров концентраторов и фотопреобразователей, в 
связи с чем повышаются требования  к точности 
расчетных оценок характеристик концентрирующих 
систем. 

Основное функциональное назначение концен-
трирующей системы в общем случае –повышение 
плотности потока солнечного излучения до уровня, 
обеспечивающего его эффективное и экономичное 
преобразование в энергию требуемого вида [1]. 
Интегральным показателем, характеризующим эту 
функцию системы, является средний коэффициент 
концентрации: 

 ,
E

E
K

П

KCP
C   (1) 

где   ЕКСР – среднее значение плотности сконцен-
трированного лучистого потока на приемник; 

     ЕП – плотность солнечного излучения в плос-
кости, перпендикулярной направлению его распро-
странения. 

Характерные для солнечных фотоэлектриче-
ских установок (СФЭУ) значения КС лежат в диапа-
зоне от единиц до сотен крат. 

При концентрации солнечного излучения уве-
личивается тепловая нагрузка на солнечный эле-
мент, что требует создания эффективной системы 
теплоотвода, так как с повышением рабочей темпе-
ратуры фотопреобразователя уменьшается его эф-
фективность. Такая система может быть реализова-
на в гибридном солнечном приемнике. 

Гибридный солнечный приемник представляет 
собой систему, в которой объединены фотоэлектри-
ческий преобразователь солнечного излучения и 
гелиоколлектор. При концентрации солнечного 
излучения рабочая температура солнечного элемен-
та значительно увеличивается, расположенный с 
тыльной стороны абсорбер поглощает тепло от фо-
топреобразователей, тем самым не допуская паде-
ния эффективности фотопреобразрвателей. 

Фотоэлектрический преобразователь содержит 
множество последовательно и параллельно соеди-
ненных солнечных элементов, которые должны 
работать в одинаковых условиях, с целью уменьше-
ния схемных потерь необходимо обеспечивать рав-
номерное облучение всех элементов. 

Таким образом задача заключается в выборе 
концентратора солнечного излучения для гибридно-
го приемника солнечного излучения.  

 
Решение задачи 

 
При концентрации солнечного излучения не 

только повышается его плотность, но изменяется 
распределение в пространстве, а следовательно, и на 

лучевоспринимающих поверхностях элементов 
преобразователя. Поверхностная облученность ЕПОВ 
в общем случае характеризуется функцией вида: 

  ,z,y,xЕЕ nnnППОВ   (2) 

где xn,yn,zn –координаты точки приемника, либо 
соответствующим распределением значений ло-
кального коэффициента концентрации солнечного 
излучения: 

  .z,y,xК
E

EK nnnЛ
П

ПОВ
Л    (3) 

Это распределение является основной энерге-
тической характеристикой концентрирующей сис-
темы. 

Требования к распределению плотности скон-
центрированного излучения существенно зависят от 
типа преобразователя, особенностей организации 
рабочих процессов в его элементах и их конструк-
ции. 

Cистемы концентрирования солнечного излу-
чения (КСИ) предназначенные в общем случае для 
повышения плотности потока лучистой энергии при 
его одновременном пространственном и спектраль-
ном перераспределении. По уровню повышения 
плотности солнечного излучения или степени его 
концентрирования, характеризуемой значением КС, 
системы КСИ с определенной условностью можно 
разделить на слабоконцентрирующие (КК<100) и 
cильноконцентрирующие (КК>100) системы. 

Дополнительным классификационным призна-
ком здесь может служить степень равномерности 
распределения плотности сконцентрированного 
излучения ЕК или локального коэффициента кон-
центрации КЛ на приемнике, которая характеризует-
ся соответствующими производными по направле-
ниям (dEК/dx, dKЛ/dx и т. п.). По этому признаку 
различают системы КСИ, обеспечивающие равно-
мерную и неравномерную облученность СЭ. 

Из существующих концентраторов солнечного 
излучения можно выделить следующие: 

1. Отражающие: 
– зеркальные (отражают весь или большинст-

во падающего спектра солнечного излучения); 
– линзовые (преломляют и отражают падаю-

щий спектр солнечного излучения); 
2. Поглощающие: 
– селективные (отражают избирательный 

спектр); 
– диспергирующие (концентрируют весь по-

ток и затем разлагают его на спектральные состав-
ляющие); 

Концентраторы могут обеспечивать не только 
интегральное, но и спектральное перераспределе-



ISSN 1727-7337. АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2012, № 2 (89) 92 

ние солнечного излучения в пространстве при на-
несении на их поверхности соответствующим об-
разом подобранных оптических покрытий. В дан-
ном случае речь идет о так называемых селектив-
ных и диспергирующих концентраторах, первые из 
которых обеспечивают избирательное (селектив-
ное) концентрирование излучения, относящегося к 
одному или нескольким участкам солнечного спек-
тра, а вторые концентрируют весь падающий на 
них поток солнечного излучения, но одновременно 
разлагают (диспергируют) его на спектральные 
составляющие. Требования к характеристикам 
распределения сконцентрированного излучения в 
этом случае зависят от спектральной чувствитель-
ности используемых преобразователей солнечной 
энергии. Такие концентраторы несомненно пер-
спективны для применения в СФЭУ вследствие 
сильно выраженной селективности полупроводни-
ковых фотоэлементов по отношению к солнечному 
излучению.  

Оптические схемы зеркальных концентрирую-
щих систем различают по следующим признакам: 

1) расположению приемника в совпадающем 
по направлению (проходящем) или встречном по 
отношению к солнечному потоке сконцентрирован-
ного излучения (в первом случае приемник облуча-
ется не только отраженным, но и прямым солнеч-
ным светом);  

2) форме образующей отражающей поверхно-
сти (прямая, ломаная, ступенчатая или кривая 2-го 
порядка);  

3) кратности отражения излучения от элемен-
тов концентрирующей системы (с одно- и много-
кратным отражением);  

4) форме в плане (линейная, многогранная, 
круглая). 

Слабоконцентрирующие системы применяются 
главным образом для повышения освещенности 
модулей (групп) или панелей СЭ, в связи с чем важ-
ным требованием к их выходным энергетическим 
характеристикам является обеспечение равномерно-
го распределения плотности лучистого потока на 
приемной поверхности. С этой точки зрения весьма 
привлекательными являются концентраторы с пло-
скими отражающими поверхностями. В группе сис-
тем с расположением приемника в проходящем 
потоке и прямолинейными образующими к их числу 
относятся двухгранные концентраторы, получившие 
название плоских фоклинов, и многогранные (пре-
имущественно четырехгранные) системы. При этом, 
если образующая концентратора является прямой 
линией, их называют односекционными а если ло-
маной, то многосекционными. 

Основной недостаток пирамидальных концен-
траторов — неравномерность распределения скон-

центрированного ими излучения по поверхности 
приемника. 

Одно из важных достоинств систем с плоскими 
отражающими поверхностями связано с возможно-
стью поддержания равномерной облученности при-
емника при неточной ориентации системы на Солн-
це и деформации отражающих поверхностей. 

Один из основных недостатков односекцион-
ных плоских концентраторов связан с тем, что при 
использовании многократного отражения для дос-
тижения более чем трехкратной концентрации излу-
чения существенно возрастают потери на поглоще-
ние и соответственно увеличивается требуемая вы-
сота (глубина) концентраторов. Более эффективны-
ми с этой точки зрения являются многосекционные 
плоские концентраторы, образующая отражающей 
поверхности которых представляет собой ломаную 
линию, где каждый отрезок соответствует одной из 
секций боковой грани. Угол наклона и ширина сек-
ций выбираются таким образом, чтобы отраженные 
от секции лучи попадали на поверхность приемника 
после однократного отражения и полностью (рав-
номерно) освещали его. 

Использовать конические концентраторы с 
многоэлементными фотоэлектрическими преобра-
зователями нецелесообразно из-за большой вели-
чины схемных потерь. Недостатки, характерные 
для конических концентраторов, свойственны так-
же и концентраторам с криволинейными образую-
щими и расположением приемника в проходящем 
потоке излучения. К числу таких концентраторов 
относятся в первую очередь параболоторические 
фоконы и параболоцилиндрические фоклины. Од-
ним из недостатков фоконов и фоклинов является 
их сравнительно большая глубина. Повышение 
коэффициента концентрации за счет уменьшения 
параметрического угла приводит одновременно и к 
быстрому росту глубины отражателей, а следова-
тельно, к увеличению их массы и стоимости, за-
трудняет изготовление и эксплуатацию. Фоконы и 
фоклины обладают двумя основными положитель-
ными свойствами: они не требуют высокой точно-
сти изготовления зеркальной поверхности отража-
теля и, что особенно важно, сохраняют исходное 
значение среднего коэффициента концентрации 
при невысокой точности ориентации оси отражате-
ля на Солнце. В стационарных условиях они могут 
эффективно работать, оставаясь в течение дли-
тельного времени неподвижными по отношению к 
направлению солнечного излучения. Основным 
недостатком фоконов и фоклинов с параболиче-
ской образующей является значительная неравно-
мерность распределения плотности сконцентриро-
ванного излучения, усиливающаяся при неточной 
ориентации отражателя на Солнце. 
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Сильноконцентрирующие системы это концен-
траторы, у которых образующая отражающей по-
верхности является кривой второго порядка — ок-
ружностью, параболой, гиперболой и т. п., а также 
двухзеркальные концентрирующие системы. 

Идеальный параболоидный концентратор фо-
кусирует параллельный пучок лучей в точку, что 
соответствует бесконечно большой степени концен-
трирования. 

 Преимуществом двухзеркальных концентри-
рующих систем является возможность широкого и 
относительно независимого варьирования распреде-
лением освещенности на выходе оптической систе-
мы и соотношением между ее продольными и попе-
речными габаритными размерами. Двухзеркальные 
системы позволяют также концентрировать излуче-
ние с тыльной стороны зеркал, что упрощает реше-
ние задачи отвода тепла от СЭ и обеспечивает ряд 
других преимуществ. К наиболее распространенным 
двухзеркальным системам относятся системы, со-
стоящие из соосных поверхностей вращения второ-
го порядка: параболоида и эллипсоида (система 
Грегори), параболоида и параболоида (система Мар-
сена), параболоида и гиперболоида (система Кассег-
рена). 

Особенностью параболоцилиндрического зер-
кала является то, что солнечный поток концентри-
руется в фокусной линии. При этом конструкция 
зеркальной системы оказывается проще, чем у пара-
болического зеркала, однако степень концентрации 
не превышает 200 – 300 единиц. Системы разделяют-
ся на горизонтальнофокусные и эклиптикофокусные. 
Достоинством параболоцилиндрических зеркальных 
систем является простота слежения за Солнцем. Не-
достаток – неравномерность распределения темпера-
туры теплоносителя по фокусной линии. Для того 
чтобы это устранить, используется схема с эклипти-
ческим расположением теплообменника. 

Преломляющие системы (различного типа лин-
зы) имеют одно несомненное преимущество перед 
отражающими концентраторами в том, что прием-
нике излучения вынесен на тыльную сторону при-
нимающей солнечное излучение поверхности, т.е. 
не затеняется приемником и его опорами. Линзовые 
концентраторы [2]: 

– концентрические линзы Френеля (КЛФ), 
выполненные в виде набора концентрических пре-
ломляющих элементов с прямыми или кривыми 
образующими рабочих поверхностей; 

– линейные (цилиндрические) линзы Френеля 
(ЛЛФ) с преломляющими элементами в виде тре-
угольных призм; 

– дисперсионные линзы Френеля, главным 
принципом работы которых является разложение 
света в спектр, для чего подбирают фотоэлектриче-

ские приемники излучения с соответствующей 
спектральной чувствительностью; 

– голографические линзы Френеля. 
Преимущества линз Френеля: 
1. Высокая технологичность изготовления 

линз Френеля (пресовка, прокатка) и относительно 
низкая стоимость. 

2. Высокие конструктивные качества линз как 
компактных, плоских объектов, удобно монтируе-
мых в несущие конструкции с высокой степенью 
занимаемой площади. 

3. Удобное для эксплуатационных целей вза-
имное расположение приемника излучения на тыль-
ной стороне концентратора. 

4. Возможность формирования облученности 
фокальной плоскости по необходимому закону, что 
достигается соответствующим изменением профиля 
линзы Френеля. 

5. Меньшая, чем для зеркальных концентрато-
ров, необходимая точность слежения. 

Создание селективных гелиоконцентраторов 
возможно с использованием голограмм (дифранци-
онных решеток) для выделения и концентрирования 
заданной области спектра солнечного излучения. 
Голограмма представляет собой светочувствитель-
ный слой, в котором зарегистрирована интерферен-
ционная картина от двух когерентных пучков излу-
чения. Один из пучков имеет неискаженный фронт 
волны, обычно плоский или сферический, и называ-
ется опорным пучком. Другой пучок может иметь 
сложный фронт волны, он отражается от «фотогра-
фируемого» предмета или проходит через него, 
содержит информацию о яркости и рельефе этого 
предмета и называется предметным. Если получен-
ную голограмму осветить одним из этих пучков, то 
в точности восстанавливается второй пучок излуче-
ния – это основное свойство голограммы. Дифрак-
ционную эффективность 100 % -ю для фазовых 
объемных голограмм можно получить лишь при 
соблюдении закона Брэгга.  

 2 d sin ,        (4) 

где   d –расстояние между стратами; 
   θ –дифракционный угол; 
   λ –длина волны. 

Отклонение от угла Брэгга снижает дифракци-
онную эффективность. Для солнечных концентрато-
ров максимальное отклонение от угла Брэгга опре-
деляется половиной углового размера Солнца (око-
ло 16 минут). При таком отклонении от угла Брэгга 
дифракционная эффективность снижается незначи-
тельно (80%). Закон Брэгга определяет однозначную 
связь между периодом  следования страт, длиной 
волны излучения и углом падения  восстанавли-
вающего пучка лучей. Отсюда следует,  что голо-
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граммы, свойства которых описываются законом 
Брэгга, являются селективными по отношению к 
параметрам восстанавливающего пучка лучей. 
Энергетическая эффективность определяется из 
отношения энергии сконцентрированного излучения 
(в одной или нескольких областях спектра) к энер-
гии солнечного излучения на его приемной поверх-
ности. Коэффициент концентрации можно выразить 
как отношение площади концентратора к площади, 
занимаемой фотопреобразователями: 

 
,

S
S

k
ФЭП

k
k 

 
(5) 

где    kk –коэффициент концентрации;  
   Sk – площадь концентратора; 
   SФЭП – площадь фотопреобразователей. 

Голограммы регистрируються в светочувстви-
тельном материале. Когда толщина слоя намного 
превышает расстояние между изофазными поверх-
ностями интерференционной картины (характерные 
значения толщины 10-15 мкм), то получается объ-
емная гологромма.

   

 
Рис. 1. Схема работы голографического 

 концентратора 
 
При поступлении солнечного излучения λ1 и λ2 

на голографический концентратор под углом Брэгга 
(угол, при котором происходила запись голографи-
ческого концентратора) происходит разложение 
луча на спектры: видимый (λ11 и λ21), который отра-
жается и длинноволновой (λ12 и λ22), который прохо-
дит сквозь концентратор. 

В объеме регистрирующей среды образуется 
большое количество частично отражающих излуче-
ние поверхностей, называемых стратами, дейст-
вующих подобно отражательному интерференцион-
ному фильтру. Большое число содержащихся в го-
лограмме частично отражающих поверхностей обу-
славливает их высокую спектральную селектив-
ность, позволяющую восстанавливать записанное на 
них изображение в белом свете.

 Объемная голограмма будет только тогда вос-
станавливать изображение с высокой дифракцион-
ной эффективностью, когда она освещается под 

соответствующим углом светом с длиной волны, 
использованной при записи. 

Данный голографический концентратор [3] 
размещается между фотопреобразователями и аб-
сорбером гелиоколлектора, причем полосы голо-
граммы и полосы фотопреобразователей будут че-
редоваться. Когда солнечный свет падает на уста-
новку, его видимый спектр после многократного 
отражения от голографической пленки попадает на 
фотопреобразователи, длинноволновое излучение 
проходит сквозь голографический концентратор на 
абсорбер гелиоколлектора. 

 
Выводы 

 
При применении концентраторов повышаются 

требования к точности ориентации установок на 
Солнце, усложняются их конструкция и эксплуата-
ция, возникает необходимость в специальных меро-
приятиях для интенсификации отвода тепла от СЭ, 
чтобы не допустить повышения их рабочей темпе-
ратуры до уровня, приводящего к существенному 
снижению КПД. Все это в свою очередь приводит к 
увеличению массы и стоимости СФЭУ, затрудняет 
достижение требуемого уровня надежности устано-
вок и т. п. 

Данный концентратор обладает спектральной 
селективностью, что дает возможность создать уз-
кополосный фильтр-концентратор. Это свойство 
голографического концентратора является основ-
ным его преимуществом перед остальными сущест-
вующими концентраторами для применения его в 
данном гибридном приемнике. Так как он будет раз-
делять поступающее солнечное излучение на две 
составляющие: видимый спектр, концентрируя его на 
фотопреобразователи и «тепловой» спектр, который 
будет направляется на абсорбер гелиоколлектора.  

Таким образом нет необходимости в устройст-
ве слежения за Солнцем, так как при перемещении 
Солнца по небосводу, концентрации излучения 
падающего на приемник происходит с помощью 
системы страт записанной в толще голографической 
пленки. 

Такой приемник можно установить как на 
крышу любого здания, как составляющую солнеч-
ной системы энергоснабжения, так и создавать сол-
нечные электростанции. 
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ЗАСТОСУВАННЯ ГОЛОГРАФІЧНОГО КОНЦЕНТРАТОРА СОНЯНОГО ВИПРОМІНЕННЯ  
В  ГІБРИДНОМУ СОНЯЧНОМУ ПРИЙМАЧІ 

О.В. Юревич, С.В. Губін 
Розглянуто існуючі види концентраторів, їх переваги та недоліки,принцип їх роботи. Наведена класи-

фікація концентраторів за різними параметрами. Запропоновано гібридний сонячний приймач як рішення 
підвищення ефективності сонячного елемента і як варіант автономного енергопостачання споживача. Об-
ґрунтовано основне призначення концентратора сонячного випромінювання та переваги його використання 
в гібридному сонячному приймачі. Надано принцип роботи голографічного концентратора. Зроблено висно-
вки про спільну роботу голографічного концентратора і гібридного сонячного приймача. 

Ключові слова: концентратори сонячного випромінення, щільність сонячного потоку, комбінованний 
геліоприймач, голографічний концентратор сонячного випромінення, автономне енергопостачання. 
 

APPLICATION OF HOLOGRAPHIC CONCENTRATOR OF SOLAR RADIATION  
IN HYBRID SOLAR RECEIVER 

O.V. Iurevych, S.V. Gubin 
Considered the existent types of concentrators, their advantages and disadvantages, how they work. Presented 

the classification of concentrators, according to various parameters. We propose a hybrid solar absorber as a solution 
to improve the efficiency of the solar cell and as a variant of the autonomous power of the consumer. Substantiated 
the main purpose of the concentrator solar radiation and the benefits of its use in hybrid solar receiver. Studied the 
principle of holographic concentrator. Made the conclusions of the joint work of a holographic concentrator and 
hybrid solar receiver. 

Key words: solar concentrators, solar flux density, the combined solar absorber, the holographic concentrator 
solar radiation, independent power supply.  
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УДК 681.321 
 
Н.В. КУЗНЕЦОВА, Л.В. КАПИТАНОВА, А.Н. ДЖУРИНСКИЙ 
 
Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского «ХАИ», Украина 
 

ПРИНЯТИЕ РЕШЕНИЙ СРЕДСТВАМИ ИНФОРМАЦИОННЫХ ТЕХНОЛОГИЙ 
В УПРАВЛЕНИИ САМОЛЕТОМ НА ПОСАДОЧНОЙ ДИСТАНЦИИ 

 
Рассмотрен подход к применению информационной технологии для решения задачи управления движе-
нием самолета на наиболее скоротечном участке его посадочной дистанции на этапе «парашютиро-
вания». Рассматриваемая задача относится к классу слабоформализованных многопараметрических 
задач. Предложенный подход к решению поставленной задачи базируется на идеях и принципах искус-
ственного интеллекта и инженерии знаний, теории нечетких множеств и лингвистических перемен-
ных. Он позволит описать причинно-следственные связи на естественном языке между снижением пе-
регрузок при посадке самолета и коэффициентом нескомпенсированности, освобождая от трудоемких 
процедур сбора и обработки больших массивов экспериментальных данных. Применение предлагаемого 
подхода обеспечит существенное расширение возможностей параметров пилотирования на всех уча-
стках посадочной дистанции.  

 
Ключевые слова: система поддержки принятия решений, взлетно-посадочные характеристики, коэф-
фициент нескомпенсированности, нейронная сеть, нечеткая база знаний.  
 

Введение 
 

В последние годы развитие информационных 
технологий все чаще внедряется в управление та-
кими сложными динамическими объектами как 
современные самолеты. Несмотря на это, возмож-
ности информационных технологий в управлении 
самолетами еще недостаточно изучены. Установ-
лено, что в авиации с непрерывным увеличением 
крейсерских скоростей полета неизбежно ухудша-
ются взлетно-посадочные характеристики (ВПХ), 
которые играют существенную роль в конкурент-
ной способности современных самолетов. ВПХ 
определяют не только аэродромы базирования, 
технику пилотирования, но и безопасность само-
летов и пассажиров.  

Типичная посадочная дистанция самолета со-
стоит из таких участков как планирование, вырав-
нивание, непосредственное приземление, нетор-
мозного и тормозного пробегов. Наименее иссле-
дованным из них является участок непосредствен-
ного приземления, когда самолет с высоты «пара-
шютирует» с вертикальной скоростью и колеса 
опор шасси впервые соприкасаются со взлетно-
посадочной полосой (ВПП). Однако рост произво-
дительности вычислительной техники, в частности 
за счет использования нейро-нечетких моделей, 
позволит реализовать сложные алгоритмы управ-
ления на таком участке непосредственного при-
земления. 

В настоящей работе предлагается один из воз-
можных вариантов построения структуры инфор-

мационной технологии для системы поддержки 
принятия решений (СППР) при движении самолета 
на наиболее скоротечном участке его посадочной 
дистанции на этапе «парашютирования», описан-
ном в [1]. 

 

1. Постановка задачи исследования 
 
В настоящее время наиболее перспективным в 

улучшении ВПХ самолетов является применение 
СППР в управлении параметрами планера и шасси.  

Теория нечеткой логики и нейронные сети яв-
ляются двумя различными методологиями по-
строения СППР, каждая из которых имеют свои 
достоинства.  

Нечеткая логика была предложена изначально 
как мощное математическое средство формального 
описания действий человека-оператора, управляю-
щего технологическим процессом. Ее достоинством 
является то, что при использовании нечетких мно-
жеств для описания объекта исследования с одной 
стороны можно учесть качественный и неточный 
характер знаний эксперта, а с другой – обойтись без 
математического описания управления сложным 
динамическим объектом. Этот подход отличается 
тем, что описание процесса управления представля-
ется в явной форме – в виде совокупности продук-
ционных правил, связывающих входные и выход-
ные переменные параметры объекта. 

Главной же особенностью нейронных сетей 
является их способность к обучению. Она реализу-
ется с помощью специально разработанных алго-

 Н.В. Кузнецова, Л.В. Капитанова, А.Н. Джуринский 
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ритмов, среди которых наиболее эффективным яв-
ляется правило «обратного распространения ошиб-
ки».  

Объединение нечеткой логики с нейронными 
сетями для СППР дает принципиально новое каче-
ство. Полученная в результате такого объединения 
нейро-нечеткая сеть обладает двумя важнейшими 
человеческими свойствами: лингвистичностью, т.е. 
использование знаний на естественном языке и 
обучаемостью в реальном масштабе времени.  

Рассматриваемый ниже подход к построению 
нейро-нечеткой СППР предполагает нечеткую 
классификацию типовых ситуаций, возникающих 
при управлении самолетом во время посадки. 
Стратегия управления в каждой из этих ситуаций 
реализуется нейросетью с простой топологией. 

Поэтому разработка автоматизированных 
средств информационных технологий, обеспечи-
вающих улучшение ВПХ, является актуальной 
задачей в современной авиации.  

 
2. Решение поставленной задачи 
 
Предлагаемая структура информационной тех-

нологии для автоматизированной СППР при движе-
нии самолета на посадочной дистанции базируется 
на следующих двух основных положениях. 

1. При управлении самолетом на взлетно-
посадочной полосе необходимо выделить конеч-
ный набор эталонных нечетких ситуаций. Факти-
чески при этом происходит определение про-
странства состояний объекта управления. Такой 
подход характерен для нечетких систем. Таким 
образом, процесс управления самолетом рассмат-
ривается как переход из одного пространства ре-
шений в другой.  

2. Заранее неизвестная в каждой ситуации стра-
тегия управления реализуется за счет обучения ней-
росети с помощью предложенного выше алгоритма. 
Если для какой-то области пространства решений не 
удается добиться нужного качества управления, то 
эта область разбивается на две новые области.  

Таким образом, упростится структура нейросе-
ти за счет ее декомпозиции на отдельные достаточ-
но простые подсистемы, решающие локальные за-
дачи управления. 

Учитывая изложенные обстоятельства, решение 
поставленной задачи сводится к идентификации 
многопараметрического объекта управления ВПХ 
нечеткими базами знаний в комплексе с нейронны-
ми сетями.  

Формирование нечеткой базы знаний, в кото-
рой формализованы причинно-следственные связи 
между переменными «вход (хi) - выход (уi)» осуще-
ствляется в виде продукционных правил «ЕСЛИ-

ТО» на естественном языке. Зависимость с n входа-
ми и одним выходом, который характеризуется 3-мя 
возможными значениями { β 1, β 2, β 3} имеет сле-
дующий вид: 

у = βf (х1, х2, … хn). 

Как установлено в [2], значение β  (коэффи-
циент нескомпенсированности посадочной массы 
и подъемной силы крыла) оказывает решающее 
влияние на последующие перемещения при пер-
вых ударах самолета о взлетно-посадочную поло-
су (ВПП).  

В соответствии с рис. 1 показано, что процесс 
посадки самолета включает в себя три этапа, для 
каждого из которых характерен свой диапазон из-
менений коэффициента β :  

β 1 – на горизонтальном участке планирования 
и выравнивания самолета ( ПЛL , ВРL ),  

β 2 – на участке приземления и нетормозного 
пробега ( ПЗL , НТ.ПL ) ,  

β 3 – на участке тормозного пробега ( Т.ПL ). 
 

Lпд

Lтп Lнт.п Lпз Lвр Lпл

1.
..5

 м

15
 м

V

b=0 b=1 b >11b <0,53
Vy hп

0,5<b <12

 
 

Рис. 1. Значения нескомпенсированности массы  
самолета и подъемной силы крыла (коэффициент β ) 

на различных участках посадочной дистанции, где 
ПЛL - горизонтальная длина участка планирования; 
ВРL - горизонтальная длина участка выравнивания; 

ВДL - длина участка выдерживания; ПЗL - длина 
участка приземления; НТ.ПL - длина нетормозного 

пробега; ТПL - длина тормозного пробега;  

пh  -высота, с которой «парашютирует»самолет;  

уV  - вертикальная скорость;  
V – посадочная скорость. 

 
Учитывая, что параметры, описывающие дина-

мику посадки самолета, определяют коэффициент 
нескомпенсированности, значения которого влияют 
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на переходные процессы при приземлении, сформи-
руем нечеткую базу знаний, которая является обоб-
щением методов в работе [3]. Она будет соответст-
вовать следующей системе логических высказыва-
ний:  

 

ЕСЛИ (х1=а11
1) И (х2= а11

2)И… И (хn= а11
n) ИЛИ 

(х1=а12
1) И (х2= а12

2)И… И (хn= а12
n) ИЛИ… 

(х1=а1k
1) И (х2= а1k

2)И… И (хn= а1k
n), 

ТО у = β 1, ИНАЧЕ… 
ЕСЛИ (х1=а21

1) И (х2= а21
2)И… И (хn= а21

n) ИЛИ 
(х1=а22

1) И (х2= а22
2)И… И (хn= а22

n) ИЛИ… 
(х1=а2k

1) И (х2= а2k
2)И… И (хn= а2k

n), 
ТО у = β 2, ИНАЧЕ…     (1) 
ЕСЛИ (х1=а31

1) И (х2= а31
2)И… И (хn= а31

n) ИЛИ 
(х1=а32

1) И (х2= а32
2)И… И (хn= а32

n) ИЛИ… 
(х1=а3k

1) И (х2= а3k
2)И… И (хn= а3k

n), 
ТО у = β 3, ИНАЧЕ…, 

где хi ={ пос з.п,  , Х УV , V , у maxC ,  , ДP , Уn , K , 

В ,  , инт.к инт.з,  , пзh ,…} – входные переменные 

параметры, при  i=1, n : 

пос з.п,   – посадочный угол и угол захода на 
посадку; 

Х УV , V  – горизонтальная и вертикальная состав-
ляющие посадочных скоростей; 

у maxC  – коэффициент подъемной силы крыла на 
соответствующих участках посадочной дистанции; 

  – угол атаки крыла на соответствующих уча-
стках; 

ДP  – реверс тяги двигателей; 

Уn  – перегрузка по оси у; 
K  – аэродинамическое качество самолета; 

В  – угол отклонения руля высоты; 
  – плотность воздуха на уровне аэродрома при-

земления; 
инт.к инт.з,   – углы отклонения крыльевого (К) и 

в закрыльевых (З) интерцепторов; 
пзh  – высота парашютирования самолета при 

приземлении;  
β  – коэффициент нескомпенсированности; 
аjp

n – лингвистическая оценка входной перемен-
ной хi  в р-й строке j-й дизъюнкции, которая выби-
рается из соответствующего терм-множества Аi; 

kj – количество правил которые определяют зна-
чение выходной переменной у = β j; 

β j – лингвистическая оценка выходной перемен-
ной у, которая определяется из терм-множества В. 

Для формализации полученного решения вве-
дем функции принадлежностей, описанные в [4]: 

β 1(хi)=[µ 11
1

 (х1) µ 11
2

 (х2) µ11
3(х3)  ... 

 µ11
n (хn)] [ µ 12

1
 (х1) µ 12

2
 (х2) µ12

3(х3)  ... 
 µ12

n (хn)]  [ µ 13
1

 (х1) µ 13
2

 (х2) µ13
3(х3)  ... 

 µ13
n (хn)] [ µ 14

1
 (х1) µ 14

2
 (х2) µ14

3(х3)  ... 
 µ14

n (хn)] [ µ 1к
1

 (х1) µ 1к
2

 (х2) µ1к
3(х3)  ... 

 µ1к
n (хn)], 

... 
β 3(хi)=[µ 31

1
 (х1) µ 31

2
 (х2) µ31

3(х3)  ... 

 µ31
n (хn)] [ µ32

1
 (х1) µ 32

2
 (х2) µ32

3(х3)  ... 
 µ312

n (хn)] [ µ33
1

 (х1) µ33
2

 (х2) µ33
3(х3)  ... 

 µ33
n (хn)] [ µ34

1
 (х1) µ 34

2
 (х2) µ34

3(х3)  ... 
 µ34

n (хn)] [ µ3к
1

 (х1) µ 3к
2

 (х2) µ3к
3(х3)  ... 

 µ3к
n (хn)], 

 

где β n (хn) – функция принадлежности параметра 

хi   [х1  хn] к нечеткому терму аjp
n, i=1, n , j=1, m , 

p = i1, k ; 
µβ

3(х1  хn) – функция принадлежности вектора 
входных переменных значению выходной переме-
ной у = β j , j = 1, m . 

Несмотря на то, что каждая входная перемен-
ная х1  хn имеет свою собственную функцию при-
надлежности нечетким термам, для упрощения мо-
делирования используем для всех переменных толь-
ко одну форму функции принадлежности, показан-
ную на рис. 2.  

 
 

с3

с2

с1

с < с < с3 1 2

xb0

µ (x)T

1

 
Рис. 2. Вид формы функций принадлежности,  

где для нечеткого терма Т число b представляет 
наиболее возможное значение переменной х;  

с1, с2, с3 - коэффициенты концентрации-растяжения 
формы функции принадлежности в определенных 

выше диапазонах изменений коэффициента  
нескомпенсированности соответственно  

{ β 1, β 2, β 3} . 
 
Одновременно установим интервалы изменения 

каждой переменной к одному универсальному ин-
тервалу [0,1] в соответствии с единой шкалой каче-
ственных термов. Учитывая, что аналитическая мо-
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дель заданной формы функции принадлежности 
имеет следующий вид:  

T
i 2

1(x )
x b1

c

 =
   

 

,   (2) 

где b – координата максимума функции, с - коэффи-
циент концентрации-растяжения функции.  

Основными преимуществами функции принад-
лежности такого вида являются простота и удобство 
настройки, что немаловажно при использовании 
алгоритмов настройки.  

При введении каждому правилу матрицы базы 
знаний (1) весов правил из интервала [0,1] (меры 
уверенности) получим полносвязную нейронную 
сеть – аппроксиматор, обобщенную на основании 
работы [5], соответствующую нашему динамиче-
скому объекту при движении самолета на наиболее 
скоротечном участке его посадочной дистанции. 
Полученная структура нейронной нечеткой сети 
СППР для задачи снижения, торможения и призем-
ления показана на рис. 3. 

 

 
а 
 

 
б 

 

Рис. 3. Структура нейро-нечёткой сети:  
а – для задачи снижения,  

б – для задачи торможения и приземления  

Процесс посадки включает три основных этапа, 
показанные на рис. 1, в соответствии с которыми 
синтезируются две нейронных сети, отвечающие за 
решение задачи снижения, торможения и приземле-
ния. Предложенная структура состоит из двух одно-
слойных (L1) нейро-нечётких сетей. Каждая такая 
сеть сравнительно легко обучается по отдельности. 
В нужный момент времени активизируется только 
одна из нейро-нечётких сетей. 

 
Выводы 

 
На основе предложенной структуры информа-

ционной технологии для СППР реализуется управ-
ление выбором рациональной величины  - коэффи-
циента нескомпенсированности посадочной массы и 
подъемной силы крыла, оказывающего решающее 
влияние на последующие перемещения при первых 
ударах самолета о взлетно-посадочную полосу. 

Пилоту же, как лицу, принимающему решение 
за своевременное включение тормозной системы, 
СППР позволит сократить или полностью исклю-
чить нетормозной пробег на ВПП. 

Достоинством предложенного подхода является 
нейро-нечеткая сеть простой топологии. Ее работа 
является более надежной, так как поведение простой 
нейросети легче анализировать. 
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ПРИЙНЯТТЯ РІШЕНЬ ЗАСОБАМІ ІНФОРМАЦІЙНИХ ТЕХНОЛОГІЇ  
ДО КЕРУВАННЯ ЛІТАКОМ НА ПОСАДОЧНІЙ ДИСТАНЦІЇ 

Н.В. Кузнецова, Л.В.Капітанова, О.М. Джурінський 
Розглянутий підхід до застосування інформаційної технології для вирішення завдання управління ру-

хом літака на найбільш швидкоплинній ділянці його посадочної дистанції на етапі «парашутування». Дане 
завдання відноситься до класу слабоформалізованих багатопараметричних завдань. Запропонований підхід 
до рішення поставленої задачі базується на ідеях і принципах штучного інтелекту і інженерії знань, теорії 
нечітких множин і лінгвістичних змінних. Він дозволить описати причинно-наслідкові зв'язки на природній 
мові між зниженням перевантажень при посадці літака і коефіцієнтом нескомпенсованості, звільняючи від 
трудомістких процедур збору і обробки великих масивів експериментальних даних. Застосування пропоно-
ваного підходу забезпечить істотне розширення можливостей параметрів пілотування на всіх ділянках поса-
дочної дистанції.  

Ключові слова: система підтримки прийняття рішень, злітно-посадочні характеристики, коефіцієнт 
нескомпенсованості, нейрона мережа, нечітка база знань. 

 
DECISION FUNDS INFORMATION TECHNOLOGY TO CONTROL  

AEROPLANE ON LANDING DISTANCE 
N.V. Kuznetsova, L.V.Kapitanova, A.N.Djurinskiy 

Going near application of information technology is considered for the decision of task of traffic of airplane 
control on the most transitory area of his landing distance on the stage of «parachuting». The examined task behaves 
to the class of weakly formalize of much parametric tasks. Offered approach near the decision of the put task is 
based on ideas and principles of artificial intelligence and engineering of knowledge’s, theory of fuzzy sets and 
linguistic variables. He will allow to describe causal connections in human language between the decline of 
overloads at landing of airplane and coefficient of non-compensated, releasing from labour intensive procedures of 
collection and treatment of large arrays of experimental data. Application offered approach will be provided by 
substantial enhancement parameters of aviating on all of areas of landing distance.  

Key words: decision support system, takeoff and landing characteristics, coefficient of non-compensated, neu-
ral networks, fuzzy knowledge base. 
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ДЕТЕКТИРОВАНИЕ ГРАНИЦ НА ИЗОБРАЖЕНИЯХ  
С ПОМОЩЬЮ ИСКУССТВЕННОЙ НЕЙРОННОЙ СЕТИ 

 
Предложен метод совместного анализа выходных значений нескольких локальных детекторов границ 
на основе применения искусственной нейронной сети. Рассмотрена эффективность использования 
различных детекторов границ в нейросетевом обнаружителе. Установлено, что для улучшения ха-
рактеристик нейросетевого детектора границ необходимо применение только наиболее информа-
тивных локальных параметров. Описана процедура обучения нейросети и проведено сравнение эф-
фективности нейросетевого детектора с рядом известных. Сформулированы задачи и тематика 
дальнейших исследований.  
 
Ключевые слова: детектирование границ, нейронные сети, совместный анализ локальных параметров 
 

Введение 
 
Задача обнаружения границ является одной из 

основных при обработке изображений [1]. Надежное 
и точное обнаружение границ особенно актуально 
при обработке изображений, которые искажены по-
мехами высокой интенсивности. Таковыми являют-
ся, в частности, изображения, формируемые радио-
локторами с синтезированной апертуры (РСА) авиа-
ционного и комического базирования, которые в 
настоящее время используются для широкого круга 
приложений благодаря их всепогодности и высоко-
му разрешению [2], достигаемому при работе в од-
новзглядовом режиме.  

Однако именно одновзглядовые РСА-изобра-
жения искажены наиболее интенсивными помехами. 
Кроме того, шум на РСА-изображениях имеет нега-
уссово распределение (например, распределение 
Рэлея для амплитудных одновзглядовых изображе-
ний) и мультипликативный характер, что дополни-
тельно усложняет задачу обнаружения границ [2]. 
Напомним, что спекл-шум на РСА-изображениях 
связан со случайной интерференцией отражений от 
элементарных отражателей в элементе разрешения 
РСА, которые имеют случайные амплитуды и на-
чальные фазы, обусловленные неоднородностью 
снимаемой поверхности. На самих изображениях 
этот эффект проявляется в виде произведения неис-
каженного изображения со стационарным шумопо-
добным процессом (спеклом) [2], присутствие кото-
рого затрудняет решение большинства задач обра-
ботки РСА-изображений.   

Существующие популярные детекторы границ, 
такие как, например, детекторы Собеля или Кенни, в 
основном, предназначены для случаев воздействия 
аддитивной помехи. Поэтому они практически не-

применимы для обработки рассматриваемого типа 
изображений.  

Существуют также детекторы границ для слу-
чаев мультипликативных помех. Большинство таких 
детекторов представляют собой некоторые оценки 
статистических параметров изображения, получен-
ные в скользящем окне [3]. При этом часто исполь-
зуется нормировка рассчитываемого в скользящем 
окне локального параметра на локальное среднее 
или его квадрат для учета мультипликативного ха-
рактера помех. Размер скользящего окна обычно 
выбирается равным нечетному числу: 3х3, 5х5, реже 
7х7; при этом выходное значение получают для цен-
трального элемента (пикселя). 

Однако практически все известные детекторы 
границ имеют как достоинства, так и недостатки [1]. 
Так, например, такой параметр как относительная 
локальная дисперсия [4] достаточно чувствителен к 
малым контрастам, однако получаемый в результате 
контурный препарат имеет достаточно широкие ли-
нии, что затрудняет локализацию границ объектов. 
Другой локальный параметр – квазиразмах [3] – да-
ет более тонкие контурные препараты, однако обла-
дает более слабой чувствительностью к границам с 
малыми контрастами. В работах [5, 6] показано, что 
для устранения указанных недостатков и более эф-
фективного использования достоинств перечислен-
ных выше детекторов целесообразно использовать 
их совместную обработку с помощью нейросети. 
Однако разработанная в [5, 6] нейросеть применима 
при гауссовом распределении помех и ее тестирова-
ние выполнялось лишь для мультипликативных по-
мех невысокой интенсивности. Отметим, что имеет-
ся и ряд других публикаций, в которых анализиру-
ются возможности применения нейросетей для ре-
шения аналогичных задач [7, 8].  

 А.В. Науменко, В.В. Лукин 
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Поэтому целью данной статьи является разра-
ботка методов обнаружения границ на одновзглядо-
вых РСА-изображениях с использованием искусст-
венной нейронной сети.  

 
1. Анализ локальных параметров 
 
При разработке метода совместной обработ-

ки нескольких локальных параметров необходимо 
решить вопросы об их количестве, полезных 
свойствах локальных параметров, а также о ха-
рактеристиках самого метода, в данном случае – 
структуре нейросети, ее параметрах и способе 
обучения. 

Все используемые ниже локальные параметры 
вычислялись в прямоугольном скользящем окне, 
размером 5х5 пикселей. Для анализа работы детек-
торов границ, а также для формирования наборов 
обучающей выборки для обучения нейросети ис-
пользовалось тестовое изображение со смоделиро-
ванным шумом. Шум на тестовом изображении яв-
ляется пространственно-некоррелированным и име-
ет распределение Рэлея с относительной дисперсией 

273,02  . Само изображение имеет размер 

256х256 пикселей и представляет собой 8 верти-
кальных полос различных интенсивностей. В ре-
зультате имеются границы с различными контра-
стами.  

 

 
а     б 

Рис. 1. Незашумленное (а) и зашумленное (б)  
тестовое изображение 

 
Для первичного анализа нами были выбраны 

следующие детекторы границ. 
Относительная локальная дисперсия: 

)I( 2
ij

2
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ij



 ,   (1) 

где 2
ij  - локальная дисперсия в окне 5х5 пикселей с 

центром в ij-м отсчете, ijI -среднее в окне, 2
  дис-

персия мультипликативной помехи. 
Принцип работы данного детектора основан на 

предположении о том, что дисперсия в скользящем 

окне, попавшем на границу, значительно больше, 
чем в окне, попавшем на однородный участок. 

 
Квазиразмах: 
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ijI  - соответственно q-й и p-й  элемент 

(порядковая статистика) ранжированной выборки. В 
соответствии с рекомендациями [4, 9] q=20 и p=6 
для окна размером 5х5 пикселей.  

Квазиразмах (2) представляет собой нормиро-
ванную разность значений порядковых статистик в 
скользящем окне, где вместо нормировки на ло-
кальное среднее используется нормировка на 

ij
(p)
ij

(q)
ij I2II  . При попадании окна на границу 

разность (p)
ij

(q)
ij I-I  существенно возрастает по срав-

нению с ее значениями на однородном участке.  
Робастная оценка коэффициента асимметрии 

(РОКА) [10]: 

13

213
ij QQ

Q2QQSK



 ,  (3) 

где lQ  - l-й квартиль ранжированной выборки. Фак-
тически для скользящего окна размером 5х5 пиксе-
лей 321 Q,Q,Q  совпадают с порядковыми статисти-

ками. (20)
ij

(13)
ij

(3)
ij I,I,I  

РОКА (3) является еще одним статистическим 
параметром, который потенциально может исполь-
зоваться для обнаружения границ. Ее значения для 
выборок данных с распределением Рэлея (то есть на 
однородных участках) имеют значения в пределах 
0,1..0,19, а в окрестностях границ (особенно контра-
стных) заметно отличаются от этого значения. 

Две робастные оценки коэффициента эксцесса 
(РОКЭ) [10]: 

26
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где lE  - l-й октиль ранжированной выборки. Октили 
от 1-го до 7-го для выборки размером 25 элементов 
(в окне 5х5 пикселей) – это порядковые статистики, 

(23)
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Эти статистические параметры также учиты-
вают особенности выборок данных в скользящем 
окне для однородных и неоднородных участков. Их 
средние значения на однородных участках равны 
соответственно 0,44 и 3,32 для KR и PCK. Значения 
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же этих параметров при попадании скользящего 
окна на границы существенно отличаются от значе-
ний, которые имеют место на однородных участках.  

Отметим, что обычные оценки асимметрии и 
эксцесса являются достаточно неустойчивыми и 
реагируют на присутствие в выборке даже одного 
«аномального» значения, которое может быть обу-
словлено присутствием в скользящем окне малораз-
мерного объекта. Именно этими причинами обу-
словлено использование в данной работе устойчи-
вых оценок этих статистических параметров.  

Результаты работы рассмотренных детекторов 
границ для тестового изображения на рис. 1,б пред-
ставлены на рис. 2 и 3 в виде контурных препаратов. 
Пиксели, для которых значение на выходе детектора 
превосходит заданный порог, показаны белым цветом.  

 

 
а 

 
б 

Рис. 2. Контурные препараты для детекторов гра-
ниц: относительная локальная дисперсия (а),  

квазиразмах (б) 

 
а 

 
б 

 
в 

Рис. 3. Контурные препараты для робастных оценок 
коэффициента асимметрии (а) и коэффициентов 

эксцесса KR (б) и PCK (в) 
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Основным критерием эффективности работы 
обнаружителей границ является зависимость веро-
ятности правильного обнаружения от вероятности 
ложной тревоги. В этом плане важен выбор порога 
для любого детектора. Для приведенных на рис. 2 и 
3 контурных препаратов эти значения порогов соот-
ветственно равны 1,7 , 1,9, 2,0, 0,5, 6,0 для детекто-
ров (1)…(5). Характерным свойством является то, 
что уменьшение порога приводит к возрастанию 
вероятности правильного обнаружения и увеличе-
нию вероятности ложной тревоги. Поэтому на рис. 2 
и 3 приведены данные, которые примерно соответ-
ствуют приемлемому на практике компромиссу.  

Анализ контурных препаратов показывает сле-
дующее:  

1) границы с малыми контрастами (например, 
граница между 7-й и 8-й полосами) обнаруживаются 
гораздо хуже, чем границы с большими контрастами 
(например, между первой и второй полосой);  

2) для разных детекторов имеют место разные 
ширины линий контурных препаратов; в частности, 
хорошо видно указанное выше свойство относи-
тельной локальной дисперсии (1), (см. рис. 2,а), осо-
бенно по сравнению с контурными препаратами для 
KR и PCK (рис. 3,б,в);  

3) для KR и PCK наблюдаются разрывы линий 
контурных препаратов даже для границ с большими 
контрастами, что нежелательно.  

С учетом вышесказанного детекторы границ 
обычно характеризуют зависимостями правильного 
обнаружения от вероятности ложной тревоги, кото-
рые получают для тестовых данных путем варьиро-
вания порога. Для получения оценки вероятности 
правильного обнаружения рассчитывают количест-
во правильно детектированных пикселей Nc для 
границ всех контрастов на тестовом изображении. 
При этом правильно обнаруженными пикселями в 
наших экспериментах считались только по одному 
пикселю слева и справа от вертикальных границ. 
Полученное значение Nc нормируют на общее число 
пикселей на границах. Оценку вероятности ложной 
тревоги производят на однородных участках, где 
рассчитывают количество срабатываний детектора 
Nf и нормируют его на общее число пикселей на 
рассматриваемых участках изображения. 

Для приведенных выше локальных параметров 
эти зависимости имеют вид, показанный на рис. 5, б. 

Эти зависимости отображают, фактически, 
чувствительность детектора к шумам и его способ-
ность обнаруживать границы при фиксированной 
вероятности ложной тревоги. Чем выше проходит 
кривая, тем детектор эффективнее, т.е. он менее 
чувствителен к помехам и более эффективно распо-
знает границы. 

Анализ этих зависимостей показывает, что 
наиболее эффективным локальным параметром сре-
ди рассмотренных является относительная локаль-
ная дисперсия, близкие по эффективности результа-
ты обеспечивает квазиразмах. Детекторы (3)..(5) в 
большей степени чувствительны к помехам и их 
эффективность существенно ниже.  

 
2. Структура и параметры обучения 

нейронной сети 
 
Как уже было сказано выше, в качестве метода 

совместной обработки нескольких локальных пара-
метров нами предлагается использовать нейронную 
сеть, а именно – ее способность к распознанию об-
разов на основе совместной обработки разноплано-
вых входных параметров. Образом в данном случае 
является вектор из рассчитанных в скользящем окне 
параметров, а распознавать нейросети предстоит два 
класса: «граница» и «неграница». 

Для рассматриваемой задачи принято решение 
использовать персептрон. Это связано с тем, что для 
этого типа сети существуют хорошо апробирован-
ные методики и алгоритмы их обучения с учителем. 
Кроме того, учтен опыт решения аналогичных за-
дач. Разработанная нейронная сеть представляет 
собой сеть прямого распространения и состоит из 
трех слоев: 5 нейронов во входном слое (что соот-
ветствует числу детекторов), 7 нейронов в скрытом 
(это число определено эмпирическими правилами 
обучения нейронных сетей) и двух нейронов в вы-
ходном слое (соответствующих определяемым клас-
сам). Обучение выполнялось «с учителем» на тесто-
вых изображениях методом обратного распростра-
нения ошибки. При таком способе обучения ошибка 
текущей эпохи обучения передается на вход, моди-
фицируя веса матрицы связей перед следующей 
эпохой, c некоторым коэффициентом, определяю-
щим скорость и точность обучения [11]: 

 )X(fYww gg
1m

t
m
t   , (6) 

где 1m
t

m
t w,w   -веса предыдущей и следующей эпо-

хи соответственно;  
  - коэффициент, определяющий скорость обу-

чения; 
 )X(fY gg   - ошибка на текущей эпохе обуче-

ния, определяемая как разность между текущим ре-
зультатом и ожидаемым значением из обучающей 
выборки. 

Обучение, таким образом, сводится к мини-
мизации функции ошибки  )X(fY gg   и считает-

ся завершенным, когда она достигнет значения 
менее 1%.  
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Выход нейронной сети определяется следую-
щим соотношением [11]: 
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В качестве функции активации нейрона ис-
пользовалась сигмоидальная функция (вид функции 
активации обычно мало влияет на результат обуче-
ния) [11]: 

xe1
1)x(f


 .   (8) 

Структура нейронной сети представлена на 
рис. 4. 

 

 

Рис. 4. Структура нейронной сети 
 

В обучающую выборку входили не сами эле-
менты изображения, ее составляли векторы значе-
ний локальных параметров в скользящих окнах. Это 
делает нейросетевой детектор инвариантным по от-
ношению к направлению обрабатываемой границы 
(ни один из параметров (1)…(5) не учитывает гео-
метрию данных в скользящем окне). Именно поэто-
му тестовое изображение на рис. 1 содержит только 
вертикальные границы – значение имеет только раз-
личие в контрастах. 

Все входные параметры были приведены к 
диапазону [0;1] при помощи «нормировки» (путем 
деления на число, заведомо большее максимального 
для данного параметра), так как это желательно для 
их «восприятия» нейросетью и ускорения обучения. 
Обучающая выборка включала векторы локальных 
параметров (после нормировки) для всех возможных 
положений скользящего окна на границах и такого 
же числа выборок на однородных участках из всех 
полос.   

В результате обучения нейросети ожидалось, 
что при ее применении уменьшится вероятность 
ложной тревоги (при фиксированной вероятности 
правильного обнаружения) или увеличится вероят-
ность правильного обнаружения (при фиксирован-
ной вероятности ложной тревоги).  

3. Анализ полученных результатов 
 
Отметим, что результаты обучения зависят от 

выбранного метода обучения, размера обучающей 
выборки и установленного порога. Поскольку сеть 
после обучения имеет некоторую ошибку определе-
ния, которая должна быть менее 1%, то для нейро-
сети так же, как и для других детекторов можно оп-
ределить порог, при превышении которого прини-
мается решение о наличии границы. 

В данном случае совместная обработка указан-
ных пяти параметров при помощи нейросети не 
принесла ожидаемого эффекта. Результат примене-
ния обученной нейросети для обработки тестового 
изображения на рис. 1,б представлены на рис. 5,а.  

 

 
а 

 
б 

Рис. 5. Результат работы нейросетевого детектора 
границ на тестовом изображении (а); зависимость 

вероятности правильных срабатываний  
от вероятности ложной тревоги (б)  
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Линии остались достаточно широкими, доста-
точно высока вероятность ложной тревоги. Кривые 
обнаружения приведены на рис. 5,б. Нейросеть ра-
ботает лучше, чем детекторы (3)…(5), но хуже, чем 
детекторы (1) и (2). 

На наш взгляд, причина заключается в сле-
дующем. Некоторые используемые нейросетью ло-
кальные параметры оказались «малоинформатив-
ными», поэтому для нейронной сети их присутствие 
во входном векторе только ухудшает конечный ре-
зультат. Как видно из графика, кривые для робаст-
ных оценок коэффициентов асимметрии и эксцесса 
(обоих) проходят существенно ниже остальных. То 
есть, они являются более чувствительными к поме-
хам, чем остальные детекторы границ. В связи с 
этим, присутствие таких параметров в векторе вход-
ных данных представляется нецелесообразным.  

Исходя из этих предположений, нами было 
принято решение пересмотреть состав вектора 
входных параметров. Очевидно, что необходимо 
использовать только наиболее эффективные локаль-
ные параметры, слабо чувствительные к помехам.  

 
4. Определение состава входного вектора 

 
С учетом проведенного анализа было принято 

решение оставить в векторе входных данных отно-
сительную локальную дисперсию как параметр, ко-
торый обеспечивает наилучшие результаты среди 
ранее рассмотренных. 

Также были проанализированы свойства еще 
двух детекторов границ.  

Детектор Харриса на основе отношения сред-
них [12]. В скользящем окне размером 5х 5 пикселей 
оценивается отношение средних в четырех направ-
лениях (рис.6). 
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где hI  - отношение средних левой и правой полови-
ны скользящего окна; 

vI - отношение средних верхней и нижней поло-
вины скользящего окна; 

mdI - отношение средних в частях скользящего 
окна, взятые над его главной диагональю и под его 
главной диагональю; 

adI  - отношение средних в частях скользящего 
окна, взятые над его побочной диагональю и под его 
побочной диагональю; 

1M , 2M - матрицы, составленные из отношений 
средних в скользящем окне. 

 

 
Рис. 6. Направления расчета отношений средних  

в скользящем окне 
 
Эти параметры используются для получения 

одного выходного значения: 
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где 1R , 2R  - промежуточные параметры, необхо-
димые для определения итогового выходного значе-
ния детектора; 

k - эмпирическая константа, которая в данных 
опытах принята равной 0,04 согласно [12]; 

ijR  - выходное значение для данного скользяще-

го окна. 
По утверждению авторов [12] этот детектор яв-

ляется оптимальным и, в отличие от относительной 
локальной  дисперсии, он учитывает пространст-
венные признаки.   

Детектор на основе дискретного косинусного 
преобразования (ДКП). Принцип его работы состоит 
в следующем. В ДКП-спектре, вычисленном для 
скользящего окна, попавшего на границу, количест-
во превысивших некоторый порог коэффициентов 
ДКП больше, чем на однородном участке [13]. С 
учетом данного свойства представляется возмож-
ным обнаруживать неоднородные участки изобра-
жения. В наших экспериментах ДКП вычисляется в 
окне 5х5, а порог при данном типе помех был вы-
бран равным ijμij I2,7σI1,35  с учетом мультипли-

кативного характера помех.   
Контурные препараты для этих локальных па-

раметров представлены на рис. 7. 
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Рис. 7. Контурные препараты для детектора Харриса 
(а) и детектора границ на основе ДКП (б) 

 
В данном опыте из обучающей выборки ис-

ключены наиболее чувствительные к помехам пара-
метры. Вошедшие в нее детекторы имеют наивыс-
шую эффективность среди всех рассмотренных. По-
этому, после обучения ожидалось получить улуч-
шение характеристик нейросетевого детектора по 
сравнению с наилучшими из обычных детекторов. 

 
5. Анализ результатов, полученных  

с новой обучающей выборкой 
 
Структура нейронной сети была изменена в со-

ответствии с новым вектором входных параметров. 
Теперь во входном слое содержится 3 нейрона и 5 - 
в скрытом слое. Определяемые классы остались 
прежними, соответственно число нейронов в выход-
ном слое также осталось равным двум. Не изменил-
ся и метод обучения. Структура нейростети отобра-
жена на рис. 8. 

 
Рис. 8. Структура нейронной сети 

 
В данном случае, совместная обработка не-

скольких наиболее информативных локальных па-
раметров привела к улучшению результата, что под-
тверждается анализом кривых обнаружения (рис. 9). 

Кривая для предложенного метода проходит 
выше остальных на всем промежутке значений. Это 
означает, что разработанный метод совместной об-
работки детекторов границ обеспечивает более эф-
фективное обнаружение границ, чем каждый из этих 
методов по отдельности. 

 

 
 

Рис. 9. Зависимости вероятности правильного  
обнаружения от вероятности ложной тревоги 

 
Отметим также, что все три детектора (Харри-

са, на основе ДКП и относительной локальной дис-
персии) имеют примерно одинаковую эффектив-
ность (см. зависимости на рис. 9), но при этом каж-
дый из них основан на разных принципах обнару-
жения границ: относительная локальная диспресия 
учитывает статистические признаки в пространст-
венной области, детектор Харриса учитывает гео-
метрические признаки, а детектор на основе ДКП – 
статистику в спектральной области  

Результат также подтверждается визуально. На 
рис. 10 представлены контурные препараты для де-



ISSN 1727-7337. АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2012, № 2 (89) 108 

тектора Харриса (а) и предлагаемого нами метода 
(б). Видно, что с помощью нейросетевого детектора 
удается лучше обнаружить малоконтрастные грани-
цы между 5-й и 6-й, а также между 6-й и 7-й поло-
сами. Границы между 5-й и 6-й полосами, а также 
между 4-й и 5-й полосами практически не содержат 
разрывов.  

 

 
а 

 
б 

Рис. 10. Контурные препараты для детектора  
Харриса на основе отношения средних (а)  
и для нейросетевого детектора границ (б) 

 
Результаты работы предложенного метода де-

тектирования границ на реальных РСА-изображе-
ниях в сравнении с картой границ, полученных с 
помощью относительной локальной дисперсией 
представлены на рис. 11 и 12. Поскольку спекл-шум 
на используемых ниже реальных изображениях сис-
темы TerraSAR-X [14, 15] является пространствен-
но-коррелированным, то нами было проведено 
предварительное прореживание исходных изобра-
жений с уменьшением их размеров вдвое по каждой 
из осей. 

 
а 

 
б 

 
в 

Рис. 11. Реальное РСА- изображение (а),  
контурный препарат для детектора на основе  

относительной локальной дисперсии (б),  
контурный препарат для предложенного  

нейросетевого детектора границ (в) 
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Рис. 12. Реальное РСА- изображение (а),  
контурный препарат для детектора на основе  

относительной локальной дисперсии (б),  
контурный препарат для предложенного  

нейросетевого детектора границ (в) 

Сравнительный анализ приведенных результа-
тов показывает, что предложенный нейросетевой 
детектор границ позволяет лучше обнаруживать 
малоконтрастные границы. 

 
Заключение 

 
Рассмотрены проблемы обнаружения границ 

существующими детекторами при обработке одно-
взглядовых РСА-изображений. 

Предложен метод совместной обработки не-
скольких локальных параметров с использованием 
нейросети для устранения некоторых недостатков 
известных детекторов границ. Рассмотрена целесо-
образность использования в нейростевом обнаружи-
теле различных детекторов границ. Показано, что 
улучшение характеристик нейросетевого детектора 
по сравнению с другими может быть достигнуто 
путем совместной обработки только наиболее ин-
формативных локальных параметров (выходов 
обычных обнаружителей). 

В дальнейшем предполагается разработать об-
наружитель границ, применяемый к изображению 
на выходе предварительного фильтра. Кроме того, 
будут рассмотрены пути учета пространственной 
коррелированности помех.   
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ДЕТЕКТУВАННЯ МЕЖ НА ЗОБРАЖЕННЯХ ЗА ДОПОМОГОЮ  

ШТУЧНОЇ НЕЙРОННОЇ МЕРЕЖІ 
О.В. Науменко, В.В. Лукін  

Запропоновано метод спільного аналізу вихідних значень декількох локальних детекторів меж на осно-
ві застосування штучної нейронної мережі. Розглянута ефективність використання різних детекторів меж у 
нейромережевому детекторі. Встановлено, що для покращення характеристик нейромережевого детектора 
необхідно застосування тільки найбільш інформативні локальні параметри. Описана процедура навчання 
нейромережі і проведено порівняння ефективності нейромережевого детектора з низкою відомих. Сформу-
льовані задачі подальших досліджень. 

Ключові слова: детектування меж, нейронні мережі, спільний аналіз локальних параметрів 
 

IMAGE EDGE DETECTION USING ARTIFICIAL NEURAL NETWORK 
A.V. Naumenko, V.V. Lukin  

A method of joint analysis of several local edge detector outputs using an artificial neural network is proposed. 
The efficiency of applying different edge detectors in the neural network edge detector is considered. It is estab-
lished that the usage of only the most informative local parameters can improve characteristics of the neural network 
edge detector. A procedure of neural network learning is described and comparison of neural network detector effi-
ciency to several known detectors is carried out. The tasks of further research are formulated. 

Keywords: edge detection, neural networks, joint analysis of local parameters 
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СКАТТЕРОГРАММНЫЙ МЕТОД АВТОМАТИЧЕСКОГО ОЦЕНИВАНИЯ 
ДИСПЕРСИИ АДДИТИВНЫХ ПОМЕХ НА ИЗОБРАЖЕНИЯХ 

 
Предложен метод автоматического оценивания дисперсии аддитивных помех, основанный на вписы-
вании полинома нулевого порядка по группе «нормальных» опорных точек скаттерограммы локальных 
оценок дисперсии и среднего. На основе данных численного моделирования для изображений из базы 
TID2008 показано, что точность предложенного метода в большинстве ситуаций оказывается выше 
по сравнению с другими известными методами, при этом наиболее существенное повышение точно-
сти наблюдается для изображений, содержащих большое количество текстурных участков, границ и 
малоразмерных объектов. Метод эффективен как в случае пространственно-некоррелированного шу-
ма, так и в случае, когда шум является пространственно-коррелированным.  
 
Ключевые слова: дистанционное зондирование, аддитивные помехи, автоматическое оценивание дис-
персии помех, регрессионный анализ. 
 

Введение 
 
В настоящее время изображения используются 

в самых разнообразных областях научной и практи-
ческой деятельности человека: дистанционное зон-
дирование (ДЗ), мониторинг земной поверхности с 
авиационных и космических носителей, слежение и 
ведение наблюдений и т.п. [1-3]. Однако всем сис-
темам формирования изображений (СФИ) в той или 
иной мере присуща общая особенность – присутст-
вие на первичных изображениях помех и искаже-
ний, которые ухудшают их визуальное качество и 
затрудняют процесс извлечения полезной информа-
ции. Для устранения помех и повышения качества 
изображений применяется фильтрация [4, 5], однако 
в большинстве практических ситуаций эффективные 
методы фильтрации требуют знания характеристик 
помех, в частности, их дисперсии. Характеристики 
помех определяются множеством как внутренних, 
так и внешних по отношению к самой СФИ факто-
ров, в связи с чем практически невозможно полу-
чить достаточно точные априорные сведения о ве-
личине дисперсии помех на сформированных изо-
бражениях. Поэтому определение дисперсии часто 
приходится производить непосредственно по обра-
батываемому изображению, причем, ввиду большо-
го объема обрабатываемых данных, желательно при 
помощи автоматических методов.  

Как показали недавние исследования [6], не-
смотря на большое количество разработанных на 
данный момент методов, для большинства изобра-
жений достигнутая точность оценивания дисперсии 
по-прежнему далека от потенциального предела. 
При этом наихудшая точность оценивания наблюда-

ется для изображений со сложной структурой. Сле-
довательно, задача повышения точности автомати-
ческого оценивания дисперсии помех на изображе-
ниях остается актуальной.  

Существует три основных группы методов 
оценивания дисперсии: методы, работающие в про-
странственной области, методы, работающие в 
спектральной области и методы, основанные на 
оценках максимального правдоподобия параметров 
шума и изображения [7]. Методы, относящиеся ко 
второй и третьей группам, обычно позволяют обес-
печить достаточно высокую точность оценивания 
для высокотекстурных изображений, однако общим 
их недостатком является то, что они разработаны в 
предположении пространственной некоррелирован-
ности помех, в то время как на изображениях, фор-
мируемых реальными системами, шум практически 
всегда является в той или иной степени пространст-
венно-коррелированным. Причем если для методов 
третьей группы коррелированность шума может-
привести к заметному ухудшению точности оцени-
вания, то методы второй группы полностью утрачи-
вают работоспособность. Среди недостатков мето-
дов третьей группы следует также отметить их низ-
кое быстродействие. Что касается методов, рабо-
тающих в пространственной области, то большинст-
во из них, как правило, обладают высоким быстро-
действием и их точностные характеристики практи-
чески не зависят от того, коррелированный шум или 
нет. Однако оценки дисперсии помех для высоко-
текстурных изображений, полученные такими мето-
дами, в большинстве случаев оказываются сущест-
венно завышенными. Тем не менее, в силу высокого 
быстродействия и возможности работы при про-

 В.В. Абрамова 
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странственно-коррелированном шуме, методы пер-
вой группы являются наиболее универсальными и 
перспективными с точки зрения использования в 
практических приложениях, в связи с чем предла-
гаемый метод относится именно к этой группе. 

 
Постановка задачи исследования 
 
Рассмотрим простейший случай, когда шум на 

изображении является чисто аддитивным. Такой 
шум достаточно часто встречается на практике, на-
пример, на изображениях, полученных некоторыми 
СФИ оптического диапазона или в результате при-
менения соответствующих гомоморфных преобра-
зований к изображениям, искаженным сигнально-
зависимым (мультипликативным, пуассоновским) 
или смешанным (пуассоновским и аддитивным) 
шумом [8, 9].  

Для оценивания дисперсии аддитивного шума 
в пространственной области предложено множество 
методов [10]. Все эти методы базируются на пред-
положении, что блоки определенного размера за-
полняют изображение и среди них есть набор бло-
ков, принадлежащих однородным участкам. Ло-
кальные оценки дисперсии шума для этих блоков 
достаточно близки к истинному значению диспер-
сии шума. Путем совместной обработки «нормаль-
ных» локальных оценок может быть получено зна-
чение результирующей оценки дисперсии.  

Основная проблема при использовании мето-
дов оценивания в пространственной области заклю-
чается в выделении группы «нормальных» оценок, 
соответствующих однородным участкам изображе-
ния, и устранении аномальных оценок, соответст-
вующих участкам, содержащим границы и текстуру.  

Одним из лучших методов оценивания диспер-
сии аддитивных помех в пространственной области 
является метод [11], основанный на поиске моды 
распределения локальных оценок дисперсии 
(МРЛОД), полученных на однородных участках 
изображения, при помощи интерквантильной оцен-
ки. В этом методе для частичного устранения ано-
мальных локальных оценок используется предвари-
тельная сегментация изображения [12].  

На рис. 1,а приведено тестовое изображение 
№ 13 из базы TID2008 [13], зашумленное аддитив-
ным гауссовским шумом с дисперсией 2

a 65  . 

Гистограмма локальных оценок дисперсии ( 2
лок̂ ) 

для этого изображения приведена на рис. 1,б. Оцен-
ки получены в блоках размером 7х7 пикселей с пол-
ным перекрытием. Как видим, гистограмма содер-
жит большое количество «явно» аномальных оце-
нок, при этом даже оценки дисперсии, соответст-
вующие моде распределения, существенно выше 

истинного значения (оценка, полученная методом 

МРЛОД 2
aˆ 175  ), следовательно, эти оценки были 

получены на неоднородных участках, содержащих 
границы и текстуру. И даже применение сегмента-
ции не гарантирует полного отсутствия таких оце-
нок. 

Наряду с методом [11] существует метод [14], 
который также работает в пространственной об-
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Рис. 1. Зашумленное ( 2
a 65  ) тестовое изображе-

ние № 13 из базы TID2008 (а), гистограмма ло-
кальных оценок дисперсии (перекрывающиеся бло-

ки размера 7х7) (б), скаттерограмма локальных 
оценок дисперсии и среднего с двумя прямыми: 

истинной (сплошная) и полученной методом [14] 
для аддитивного шума (штриховая) (в) 
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ласти. Этот метод основан на вписывании регрес-
сионной прямой (в общем случае полинома перво-
го порядка) по опорным точкам скаттерограммы 
локальных оценок дисперсии и квадрата среднего, 
полученных на однородных участках изображения. 
Для детектирования однородных участков здесь 
также используется сегментация [12]. Метод [14] 
предназначен для оценивания дисперсии шума 
сложного вида (смеси аддитивного и мультиплика-
тивного шума), однако может быть легко модифи-
цирован для случая чисто аддитивного шума. Для 
этого порядок полинома следует понизить до нуле-
вого и производить вписывание по опорным точ-
кам скаттерограммы локальных оценок дисперсии 
и среднего.  

Такая скаттерограмма для тестового изображе-
ния № 13 из базы TID2008 приведена на рис. 1,в. 
Как видим, оценка дисперсии, полученная путем 
вписывания горизонтальной прямой по опорным 
точкам скаттерограммы локальных оценок при по-
мощи дважды взвешенного метода наименьших 
квадратов (ДВМНК) [14], также является сущест-

венно завышенной ( 2
aˆ 192,6  ), поскольку большая 

часть опорных точек лежит намного выше истинной 
прямой. Однако при более внимательном анализе 
скаттерограммы можно заметить, что есть группа 
«нормальных» опорных точек, лежащих в районе 
истинного значения (точки № 1, 8, 10, 11), и группа 
«аномальных» опорных точек, к которой можно 
отнести все остальные точки. Очевидно, что если 
предварительно отсеять все «аномальные» оценки и 
при вписывании регрессионной прямой использо-
вать только «нормальные», есть возможность повы-
сить точность оценивания дисперсии даже для вы-
сокотекстурных изображений (точность оценивания 
считается приемлемой, если значение полученной 
оценки дисперсии попадает в диапазон 0,8…1,2 от 
ее истинного значения [15, 16]).  

Поэтому целью данной работы является созда-
ние эффективной методики отсева аномальных оце-
нок.  

 
Описание предлагаемого метода  

оценивания дисперсии  
аддитивных помех 

 
Предлагаемый метод (ВГрОТС – вписывание 

по группе опорных точек скаттерограммы) содер-
жит следующие этапы: сегментация изображения, 
получение локальных оценок дисперсии и среднего 
для однородных участков, построение скаттеро-
граммы, определение опорных точек, выделение 
группы нормальных оценок, вписывание полинома 
нулевого порядка по опорным точкам из группы 

нормальных оценок при помощи ДВМНК. Для вы-
деления группы нормальных опорных точек предла-
гается следующий алгоритм. 

1. Вычисление матрицы расстояний между 
опорными точками: 

i j
2 2

ij оп опD ,i, j 1, N    , 

где N – количество опорных точек. 
2. Нормирование элементов каждого столбца 

на сумму элементов в данном столбце: 
N

ij ij ij
i 1

DN D D


  . 

3. Выделение в каждом столбце групп точек, 
«подобных» j-той точке (GrSj) и отличающихся от 
нее (GrDj), путем сравнения значения нормирован-
ного расстояния для текущей точки с величиной 
порога Th: точки, для которых ijDN Th , входят в 

группу GrSj, в противном случае точка включается в 
группу GrDj (рис. 2). 

4. Вписывание по всем найденным 2N группам 
точек GrSj и GrDj регрессионных прямых (полино-
мов нулевого порядка) с использованием ДВМНК. 

5. Вычисление средних квадратических откло-
нений (СКО) точек, входящих в каждую из групп 

 
 
Рис. 2. Алгоритм выделения групп точек, подобных 

j-й точке и отличающихся от нее 
 



ISSN 1727-7337. АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2012, № 2 (89) 114 

GrSj и GrDj от значений параметров вписанных пря-
мых bsj и bdj соответственно. 

 
K

2
j kj j

k 1
DevS (GrS bs ) N 1


   , 

 
H

2
j hj j

h 1
DevD (GrD bd ) N 1


   , 

где К, Н – количество точек в группах GrSj и GrDj 
соответственно. 

6. Принятие в качестве результирующей оцен-
ки дисперсии параметра прямой, вписанной по 
группе точек с наименьшим СКО. При этом поиск 
группы с наименьшим СКО осуществляется только 
среди групп, в состав которых входит вторая по зна-
чению опорная точка в отсортированной по возрас-

танию выборке  j2
оп  ( j 1, N ). 

На рис. 3 приведен пример скаттерограммы ло-
кальных оценок дисперсии и среднего для изобра-
жения № 13. Опорные точки, составляющие «нор-
мальную» группу, обозначены маркерами квадрат-

ной формы, группа «аномальных» точек обозначена 
маркерами треугольной формы. Сплошной линией 
показана прямая, вписанная по истинным парамет-
рам шума, штриховой – вписанная при помощи 
ДВМНК по группе «нормальных» точек, получен-
ной при помощи описанного выше алгоритма. 

С целью определения оптимального значения 
порога Th с точки зрения его влияния на общую точ-
ность автоматического метода оценивания диспер-
сии аддитивных помех был рассмотрен диапазон его 
значений от 0,03 до 0,075. Анализ проводился по 
изображениям из базы TID2008, на которых присут-
ствовал шум, описываемый моделью:  

Iml = Iml
ист + nml,  

где Iml
ист – незашумленное изображение; nml – адди-

тивная Гауссова помеха с нулевым средним и дис-
персией σa

2; m,l – индексы пикселей изображения.  
В качестве критериев точности использовались 

смещенность 2 2
a aˆ    , дисперсия 

 22 2 2
a aˆ ˆ      и приведенная ошибка оцени-

вания 2 2     , где   – означает операцию ус-
реднения по ансамблю реализаций помех. Для полу-
чения статистически достоверных результатов ус-
реднение проводилось по 100 реализациям шума. 

Результаты для некоторых значений порога 
приведены на рис. 4.  
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Рис. 4. Сравнительный анализ величин смещенно-
сти (а), дисперсии (б) и приведенной ошибки (в) 
оценивания при различных значениях порога Th 
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Рис. 3. Скаттерограмма локальных оценок диспер-
сии и среднего с двумя прямыми аппроксимации: 

истинной (сплошная) и полученной методом 
ВГрОТС (штриховая)  
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По оси абсцисс отложены номера изображений 
в базе TID2008 (красная компонента).  

Как видим, уменьшение порога приводит к 
уменьшению смещенности, однако при этом, как 
правило, возрастает дисперсия оценивания. При 
величине порога Th = 0,05 наблюдаемые смещенно-
сти оценок дисперсии существенно ниже, чем при 
Th =0,075, а дисперсия оценивания при этом выше 
ненамного. В связи с чем все последующие резуль-
таты для метода ВГрОТС приведены для значения 
порога Th = 0,05. 

 
Анализ результатов 

 
На рис. 5 приведены тестовые изображения 

Frisco и Airfield, являющиеся характерными приме-
рами аэрофотосъемки местности. В табл. 1 приведе-

ны результаты оценивания дисперсии для этих тес-
товых изображений, полученные с использованием 
метода ВГрОТС. Для сравнения приведены резуль-
таты для метода (МРЛОД) [11] , а также для метода 
Зорана и Вейса (ЗВ-метод) [17], который относится 
ко второй группе (основан на поиске минимума 
двумерной функции коэффициента эксцесса и ло-
кальной дисперсии в ДКП-области). Рассмотрены 
случаи пространственно некоррелированного и кор-
релированного шума. 

Начнем анализ с результатов для изображения 
Frisco (см. рис. 5,а). Это изображение может быть 
отнесено к классу низкотекстурных, поскольку 
большую часть его площади занимают однородные 
участки. Как видим (см. табл. 1), на этом изображе-
нии в случае пространственно некоррелированного 
шума ЗВ-метод обеспечивает наименее смещенные 

Таблица 1 
Сравнительный анализ точности оценивания дисперсии на тестовых изображениях Frisco и Airfield 

 
Некоррелированный шум Коррелированный шум Изо-

бра-
же-
ние 

Параметры 
шума 

 
Метод 

Δ θ2 ε Δ θ2 ε 

ВГрОТС 4,29 0,6 18,98 -9,42 0,95 89,71 
МРЛОД 4,25 0,1 18,19 -9,15 0,32 83,96 2

a  = 65 
ЗВ-метод 2,26 0,14 5,25 -61,95 0,01 3837,2 
ВГрОТС 2,9 1,84 10,22 -24,86 6,9 625,0 
МРЛОД 3,04 0,34 9,56 -23,89 1,24 571,92 

Fr
is

co
 

2
a  = 130 

ЗВ-метод -0,75 0,53 1,1 -130,0 0,00053 1690,0 
ВГрОТС 28,65 52,38 873,1 17,22 76,23 372,6 
МРЛОД 50,13 0,69 2513,5 38,02 1,26 1446,93 2

a  = 65 
ЗВ-метод 23,7 0,36 562,03 -34,9 0,046 1218,0 
ВГрОТС 28,67 73,62 895,8 1,82 114,69 118,0 
МРЛОД 49,41 1,56 2442,6 24,2 3,62 589,39 

A
irf

ie
ld

  

2
a  = 130 

ЗВ-метод 18,81 0,64 354,4 -100,05 0,083 10011,0 

  
а б 

Рис. 5. Тестовые изображения Frisco (а) и Airfield (б), зашумленные аддитивным шумом с дисперсией σa
2 = 65  
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оценки, однако при коррелированном шуме, оценки, 
полученные с использованием этого метода оказы-
ваются существенно заниженными. Методы 
МРЛОД и ВГрОТС обеспечивают немного завы-
шенные оценки в случае пространственно некорре-
лированного шума и несколько заниженные в слу-
чае, когда шум является пространственно коррели-
рованным, однако в обоих случаях точность оцени-
вания является приемлемой. Следует отметить, что 
величина смещенности оценок, полученных мето-
дом ВГрОТС практически такая же, как и для мето-
да МРЛОД, однако дисперсия оценивания для ме-
тода ВГрОТС несколько выше.  

Обратимся теперь к результатам для изображе-
ния Airfield (см. рис. 5,б). Данное изображение яв-
ляется высокотекстурным и содержит большое ко-
личество границ и малоразмерных объектов. Как 
видим, на этом изображении ЗВ-метод также обес-
печивает наименее смещенные оценки при некорре-
лированном шуме, однако в случае пространствен-
но-коррелированного шума его оценки становятся 
существенно заниженными. Метод МРЛОД обеспе-
чивает наиболее смещенные оценки как в случае 
некоррелированного, так и в случае коррелирован-
ного шума. Оценки, полученные методом ВГрОТС, 
для случая некоррелированного шума смещены су-
щественно меньше, чем для метода МРЛОД и нена-
много больше по сравнению с ЗВ-методом. При 
пространственно-коррелированном шуме смещен-
ность оценивания методом ВГрОТС наименьшая 
среди всех рассмотренных методов. Что касается 
дисперсии оценивания, то для метода ВГрОТС она 
существенно выше, чем для МРЛОД и ЗВ-метода, 
однако даже с учетом этого метод ВГрОТС в боль-
шинстве ситуаций обеспечивает наилучший резуль-
тат по критерию минимума приведенной ошибки.  

Проанализируем точность оценивания диспер-
сии вышеупомянутыми методами на цветных изо-
бражениях из базы TID2008. Истинная дисперсия 
шума 65. Результаты оценивания для красной ком-
поненты для случаев пространственно-некоррели-
рованного и пространственно-коррелированного 
шума приведены на рис. 6 и 7 соответственно. 

Как видим, в случае некоррелированного шума 
ЗВ-метод обеспечивает существенно смещенные 
оценки (в основном заниженные), дисперсия оцени-
вания при этом оказывается небольшой (не выше 
единиц). Однако в случае пространственно-кор-
релированного шума этот метод полностью утрачи-
вает работоспособность (оценки дисперсии близки к 
нулю, а дисперсия оценивания может достигать 105). 

Метод ВГрОТС в большинстве ситуаций обес-
печивает наименее смещенные оценки в случае про-
странственно некоррелированного шума и практи-
чески на том же уровне, что и метод МРЛОД, когда 

шум пространственно-коррелированный. Отдельно 
следует отметить существенное уменьшение сме-
щенностей оценок дисперсии для высокотекстурных 
изображений № 13 и 14 как в случае некоррелиро-
ванного, так и в случае коррелированного шума. 
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Рис. 6. Сравнительный анализ точности методов 
оценивания дисперсии некоррелированного шума с 

дисперсией σa
2 = 65 на изображениях из базы 

TID2008 (красная компонента): а – смещенность,  
б – дисперсия, в – приведенная ошибка оценивания 
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Недостатком метода ВГрОТС является то, что по-
скольку для получения результирующей оценки 
дисперсии используется меньшее количество ло-
кальных оценок, дисперсия оценивания для этого 
метода в среднем на порядок выше, чем для методов 
ЗВ и МРЛОД. Однако даже с учетом этого приве-

денная ошибка оценивания за счет существенного 
уменьшения смещенности оказывается практически 
такой же либо ниже, чем для метода МРЛОД как 
при пространственно-некоррелированном, так и при 
пространственно-коррелированном шуме, причем 
наиболее заметные улучшения наблюдаются для 
высокотекстурных изображений. 

 
Заключение 

 
Предложенный автоматический метод оценивания 

дисперсии аддитивного шума, основанный на вписыва-
нии полинома нулевого порядка по группе «нормаль-
ных» опорных точек скаттерограммы локальных оценок 
дисперсии и среднего, позволяет существенно повысить 
точность оценивания (в особенности для текстурных 
изображений) по сравнению с ранее разработанными 
методами, рассмотренными в данной работе. В даль-
нейшем планируется провести исследования возможно-
сти уменьшения дисперсии оценивания для этого мето-
да, а также возможности использования описанного 
подхода для повышения точности методов оценивания 
дисперсии помех сложного вида. 
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с дисперсией σa
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СКАТТЕРОГРАМНИЙ МЕТОД АВТОМАТИЧНОГО ОЦІНЮВАННЯ ДИСПЕРСІЇ  
АДИТИВНИХ ЗАВАД НА ЗОБРАЖЕННЯХ  

В.В. Абрамова 
Запропоновано метод автоматичного оцінювання дисперсії адитивних завад, заснований на вписуванні 

полінома нульового порядку по группі «нормальних» опорних точок скаттерограми локальних оцінок дис-
персії та середнього. На основі даних чисельного моделювання для зображень з бази TID2008 показано, що 
точність запропонованого методу в більшості ситуацій виявляється вищою у порівнянні з іншими відомими 
методами, при цьому найістотніше підвищення точності спостерігається для зображень, що містять велику 
кількість текстурних ділянок, меж та малорозмірних об’єктів. Метод є ефективним як у випадку просторово-
некорельованого шуму, так і у випадку, коли шум є просторово-корельованим.   

Ключові слова: дистанційне зондування, адитивні завади, автоматичне оцінювання дисперсії, регре-
сійний аналіз. 

 
SCATTER-PLOT METHOD FOR BLIND ADDITIVE NOISE VARIANCE EVALUATION IN IMAGES 

V.V. Abramova  
A method for blind additive noise variance evaluation has been proposed. It is based on first degree polynomial 

fitting into “normal” reference points on scatter-plot of local variance and mean estimates. Numerical simulation 
results obtained for images from TID2008 database show that accuracy of the method is higher in comparison to 
other known methods. The most significant accuracy increase is observed for highly-textural images containing 
many edges and small objects. The method is effective both for cases of spatially uncorrelated and correlated noise.  

Key words: remote sensing, additive noise, blind variance evaluation, regression analysis. 
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