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ИССЛЕДОВАНИЕ ТЕХНОЛОГИЧЕСКИХ ДЕФЕКТОВ, ВОЗНИКАЮЩИХ  
В ПРОИЗВОДСТВЕ АГРЕГАТОВ РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКИ  

ИЗ ПОЛИМЕРНЫХ КОМПОЗИЦИОННЫХ МАТЕРИАЛОВ.  
СООБЩЕНИЕ 2. ДОПУСКИ НА НАРУШЕНИЯ СПЛОШНОСТИ МАТЕРИАЛА  

И ЛОКАЛЬНЫЕ ПОВОДКИ ИЗДЕЛИЯ 
 

Проведен анализ влияния технологических дефектов геометрического вида, относящихся к клас-
сам локальной сплошности и поводок, возникающих при формовании деталей и агрегатов ракет-
но-космической техники из полимерных композиционных материалов. Установлены поля допусков 
на параметры дефектов исследуемого вида пористости, трещиностойкости, долговечности и 
уровня напряженности деталей под воздействием температурного поля и силовых нагрузок. По-
казана необходимость учета влияния этих дефектов при проектировании и создании изделий ра-
кетно-космической техники из полимерных композитов для обеспечения их высокого качества и 
функциональной надежности. 

 
Ключевые слова: изделия ракетно-космической техники, полимерные композиционные материалы, 
технологические дефекты, локальные нарушения сплошности и поводки, поля допусков. 
 

Введение 
 

В первом сообщении о результатах исследова-
ния технологических дефектов, возникающих в 
производстве конструкций ракетно-космической 
техники (РКТ) из полимерных композиционных ма-
териалов (ПКМ) 1 на основе математических мо-
делей теории армирования однонаправленных 
структур и структур, армированных в трех направ-

лениях  ( 0 , , 90   ), получены зависимости для 
обоснованного назначения полей допусков физико-
механических и прочностных характеристик ПКМ в 
результате изменения толщины формуемого полу-
фабриката (препрега) и изделия. Эти зависимости 
позволяют оценить качество технологических про-
цессов формования композитных изделий по уров-
ню геометрического вида дефекта данного класса. 

Другими классами геометрического вида де-
фектов, многоуровневого классификатора 2 явля-
ются локальные нарушения сплошности в дискрет-
ных объемах ПКМ в виде пустот и микротрещин, а 
также локальные поводки (коробление) изделия, 
возникающие при формовании его паковки в техно-
логической формообразующей оснастке. 

 

Анализ влияния  
технологических дефектов 

 

Локальные нарушения сплошности в виде пус-
тот, обнаруживаемые в изделии методами неразру-

шающего контроля 3, представляют собой микро-
скопические воздушные полости, образующиеся во 
время  формования паковки при неполном удалении 
паров растворителя из связующего. Этот дефект 
можно моделировать ведением в относительное 
объемное содержание компонентов ПКМ – волокон 

в  и связующего с  третьей составляющей – отно-
сительного объемного содержания пустот – п . 

Тогда в соответствии с правилом смесей полу-
чим 

в с п 1        
или  

  в с п1        ,  (1) 
где 1  . 

При формировании структуры ПКМ разработ-
чик стремится к реализации в ней максимально воз-
можного относительного объемного содержания во-
локон, так как известно, что именно армирующая 
составляющая ПКМ обеспечивает композиту высо-
кий уровень физико-механических характеристик 
(ФМХ) и прочностных свойств. 

Однако в зависимости от вида расположения 
волокон в сечении ПКМ (плотности упаковки) в ма-
териале может быть реализовано вполне определен-
ное в max , после превышения которого он переста-

нет быть монолитным: его ФМХ и прочностные 
свойства лавинообразно устремляются к нулевым 
значениям (рис. 1). 

 В.А. Коваленко 
 



ISSN 1727-7337. АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2012, № 4 (91) 6 

 
Рис. 1. Условная зависимость предела прочности  
ПКМ при растяжении в км  от относительного  

объемного содержания волокон в : 
вс  – предел прочности связующего;  

в кр  – критическое относительное объемное  
содержание волокон 

 
Известно [4], что при идеальном тетрагональ-

ном расположении волокон в сечении ПКМ 
в кр = 0,785, а при гексагональном – в кр = 0,785. 

Однако вследствие всегда имеющихся в практике 
технологических ограничений, связанных с метода-
ми формования изделия и возможными отклоне-
ниями, в том числе и вследствие неполного удале-
ния летучих, обычно регламентируемое максималь-
ное относительное объемное содержание волокон 

в max вкр   , исключающее попадание в закритиче-

скую область ФМХ и прочности ПКМ. Обычно 
в max  лежит в пределах 0,55…0,65. 

Для анализа допусков на ФМХ и прочностные 
свойства ПКМ, учитывающих дефекты в виде кон-
тинуального содержания пустот в ПКМ, представ-
ляется оправданным аналогично [1] исходить из 
приближенных формул, полученных на основе тео-
рии армирования [4, 5] с добавлением в них прира-
щений соответствующих характеристик в пределах 
их паспортного интервала допусков и зависимости 
(1), начиная с однонаправленного армированного 
ПКМ, а затем переходя к ортотропным структурам 
( 0 90n , 2n , n ). 

Так как наличие пустот п  не изменяет исход-
ного объемного содержания волокон в в0   , то в 
соответствии с (1) ФМХ и прочностные характери-
стики однонаправленных ПКМ с их паспортными 
приращениями будут определяться формулами, ана-
логичными приведенным в [1] с заменой единицы 
на   1 в слагаемых, отражающих вклад связующе-
го в данную характеристику. 

Так для модуля упругости однонаправленного 
ПКМ вдоль волокон получим: 

п пx км в в
п пxкм в в

п п
с в
п п
с в

E E
x км в в0E E

E
с в0E

E E

E ,

  
  

 
 

      
 

    
 

          (2) 

где, как и в [1], п
iR   паспортные отклонения от 

номинала R  (поле допуска) i -й характеристики 
ПКМ ( п п п

в в сR E , , E     ). 
Для предела прочности однонаправленных 

хрупких ПКМ вдоль волокон 
п
вв
п

вxкм вв
пвxкм в
п
в

пп п п
св в в

п п п п
в в с в

вв
вx км

E
в E

EE
в в0 с в0E E

E

E E .


 
 



  
   


    
 

         
  

    (3) 

Аналогичные   зависимостям   (13),  (17)  –  (20)  
работы [1] формулы для коэффициента Пуассона 

xyкм

xyкм
xy км




 , модуля сдвига xyкм

xyкм

G
xy км G

G



, преде-

ла прочности на сдвиг вкмxy

вкмxy
вкмxy




 , модуля упру-

гости поперек волокон yкм

yкм

Е
y км Е

Е



, предела проч-

ности поперек волокон вукм

вукм
вукм




  будут иметь 

место путем замены члена 
п
в
п
в

в01 


   
 

 на 

п
в
п
в

в0



   
 

. 

Зависимости ФМХ паковки ( 0 90n , 2n , n ), 

приведенные в [1] (формулы (21)), сохраняются 
полностью, так как в них входят обобщенные жест-
кости ( ij ijB B  ) ((22) – (25) из [1]), содержащие 

ФМХ однонаправленных слоев, которые необходи-

мо откорректировать заменой 
п
в
п
в

в01 


   
 

 на 

п
в
п
в

в0



   
 

, как отмечено выше. 

Аналогично сохраняют форму записи и все ос-
тальные формулы для пределов прочности паковки, 
приведенные в [1], с прежней коррекцией парамет-
ров податливости, также содержащих ФМХ однона-
правленных слоев ПКМ. 

Таким образом задача определения полей до-
пусков как однонаправленных ФМХ и прочностных 
свойств ПКМ, так и ортотропных структур 
( 0 45 90n , 2n , n ) решена в рамках принятых при-
ближенных зависимостей теории армирования. 

1 в 

 

вкм 

вс 

вкр вmax 0 
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Поле допуска любой і-й характеристики iR  
ПКМ определяется при задании (регламентации) 
параметра   и известных паспортных значениях 
полей допусков входящих в характеристику iR  
компонентов однонаправленного ПКМ – волокон и 
связующего. 

Например, для определения математического 
ожидания и поля допуска модуля упругости одно-
направленного ПКМ вдоль волокон по формуле (2), 
формируемого из углеленты ЛУ-П-01А в соответст-
вии с работой [1] (табл. 1)  

п
в0 в 0,63 0,04     , 

задание п = 0,155 и п1   = 1 – 0,155 = 0,845, а 
также из работы [6] (табл. 2.16)  

сЕ = (3,3-3,58) ГПа  
и вЕ = (200-250) ГПа 

(табл. 4.15 [6]), получим математическое ожидание  
сЕ =3,44 ГПа, сЕ =0,14 ГПа 

и математическое ожидание  
вЕ = 225 ГПа, вЕ = 25 ГПа. 

Подставив эти значения в (2), получим для 
ПКМ с наличием относительного количества пустот  

п =0,155 ( =0,845) x км
xкм

E
x км E max

max

E



 
 
 

=143,4 ГПа, 

x км
xкм

E
x км E min

min

E



 
 
 

=118,6 ГПа, 

что соответствует полю допуска x кмЕ =12,4 ГПа 

при математическом ожидании x кмЕ =131 ГПа. 

Для модуля упругости однонаправленного 
ПКМ при отсутствии пустот ( п =0,  =1) из форму-
лы (2) получим: 

x км
xкм

E
x км E max

max

E



 
 
 

=144 ГПа, 

x км
xкм

E
x км E min

min

E



 
 
 

=119,1 ГПа. 

Относительная потеря xкм
x км

E
x км EE


  при нали-

чии пустот составляет  

 x кмЕ min
min

118,61 100% 0, 42%
144,4

 
     

 
; 

                                                
 Значение 

max
max
 
 
 

 соответствует подстановке в (2) 

п
в , ( п

в вЕ Е  ) и  ( п
с сЕ Е  ), а значению 

min
min
 
 
 

 

п
в , ( п

в вЕ Е ) и  ( п
с сЕ Е ). 

 

 
x км
xкм

x км x км
xкм

E
x км E max0max

Е max E
max x км E max0max

E

1 100%
E

143, 41 100% 0, 42%.
144







  
            
   

     
 

 

Можно ожидать, что относительные потери и 
других ФМХ и прочностных свойств будут не суще-
ственными. Так, для предела прочности однона-

правленного ПКМ при значениях вв
вв

0,1
вв 0,13,1 

   

ГПа (таблица 4.15 [6] и прежних полях допуска 
в
в

E 25
в 25ЕE 225 

   ГПа, с
с

E 0,14
с 0,14ЕE 3, 44 

   ГПа по-

лучим при наличии пор  

п
x км
п
xкм

п
x км

max
max





 
 
 

=2,29 ГПа 

и                   
п
x км
п
xкм

п
x км

min
min





 
 
 

=1,42 ГПа,  

а в случае отсутствия пор  
п
x км
п
xкм

п
x км

max
max





 
 
 

=2,3 ГПа  

и                    
п
x км
п
xкм

п
x км

min
min





 
 
 

=1,43 ГПа,  

что соответствует  

 xкм max
max

 =0,44 % и  xкм min
min

 =0,7 %. 

Таким образом дефект в виде наличия конти-
нуальных пор (пустот) незначительно снижает ФМХ 
и прочностные свойства конструкций из ПКМ, что 
практически не отразится на их статической несу-
щей способности. 

Однако гораздо большую опасность представ-
ляет собой снижение ресурса (долговечности) изде-
лия при повторно-переменных нагрузках, если такой 
вид воздействий имеет место при эксплуатации. 

При повторно-переменном нагружении поры 
будут играть роль источников (провокаторов) воз-
никновения и последующего развития микротре-
щин. Таким образом дефекты в виде пустот (пор) 
смыкаются с дефектами в виде микротрещин в 
ПКМ, обретая тем самым механизм (модель) разви-
тия последних. 

Хотя природа возникновения этих двух классов 
дефектов различна: поры возникают вследствие не-
полного выхода летучих из ПКМ в процессе поли-
меризации изделия, а причиной микротрещин явля-
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ются, как правило, высокий уровень напряжений, 
возникающих и растущих в пограничных микрозо-
нах волокна и связующего из-за усадки последнего, 
различия коэффициентов линейного термического 
расширения (КЛТР) матрицы и арматуры в процессе 
формования изделия, а также вследствие всегда 
имеющих место разрушенных волокон на разных 
стадиях технологии создания изделий из ПКМ. Ус-
тановить динамику превращения дефектов пористо-
сти в дефекты в виде микротрещин по-видимому 
весьма сложно.  

И поры и микротрещины  предопределяют сте-
пень монолитности ПКМ, отсутствие их соответст-
вует сплошности компонентов – волокон и связую-
щего и композита в целом.  

Независимо от вида последующего нагружения 
ПКМ условия сплошности описываются системой 
числовых неравенств между ФМХ и прочностными 
параметрами волокна и связующего, прочностью их 
сцепления при сдвиге и отрыве, обеспечивающих их 
совместную работу.  

При этом обязательно выполнение всех усло-
вий монолитности [7]: 

с

в

Е
Е

 0,06…0,064; в

с





1,5 при с  3…5 %; 

вс сц    при вс =(0,60…0,75) вс ;     (4) 

сц

вв





0,040…0,060;      вс

вв





0,06…0,07, 

где в с,   – предельная деформация волокна и свя-
зующего; сц  – прочность на сдвиг взаимодействия 
(сцепления) матрицы и волокна на границе их раз-
дела. 

При одновременном нагружении и нагревании 
до температуры эксплуатации Т  учитывается и раз-
ница в коэффициентах теплового расширения с  и 

в [7]: 

 

 

 

 

вс с
с в

вв вв

с вс

в в

сц с
с в

вв вв

с
с в

в

Е
0,06 2, 23 Т ;

0,3 Т
1,5 ;

Е
0,04 0,06 2,33 Т ;

Е
0,064 1, 2Т 2,33 .

Е


    

 

 
 

 


    
 

    

    (5) 

Однако эти неравенства не вносят значимых 
изменений в (4).  

Указанные выше требования к свойствам мат-
риц вытекают из условий сохранения монолитности 
материала. Они в значительной степени превосходят 
уровень свойств, реализуемых в промышленно от-
вержденных (густосетчатых) полимерах (табл. 1) [6]. 

При повторно-переменных нагрузках, вызываю-
щих усталость, в [6] отмечается, что разрушение одно-
направленных ПКМ начинается с матрицы при дости-
жении в ней напряжений прела выносливости ас : 

в
а пкм ас в

с

Е
Е

    .   (6) 

В [8] для учета влияния пористости на ФМХ и 
прочностные свойства ПКМ предложена приведен-
ная в 9 формула: 

    порВ2
0 порпорФМХ ФМХ 1 е 

  .    (7) 

 
Таблица 1 

Рассчитанные показатели свойств компонентов и потребные их характеристики,  
обеспечивающие монолитность однонаправленных ПКМ 

 

Показатели  Свойства компонентов 
Реализуемые Потребные 

Отношение реализуемых  
к потребным  

Волокон    

вв , МП 2350 4200 0,56 

вЕ , ГПа 75 100 0,75 

в , % 3 3,5 0,857 

Требуемые свойства матриц    

вс , МПа 140 2501) 0,56 

сЕ , ГПа 4,5 5,7 0,79 

с , % 4,5 5,25 0,857 

Свойства межфазного слоя 
сц , МПа 

 
94 

 
1681) 

 
0,56 

Примечание. 1) труднодостижимые показатели. 
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Если паспорт на ПКМ содержит пасп
пор  и соот-

ветствующие этому количеству пор  порФМХ , то, 

определяя ФМХ беспористого ПКМ по формулам 
теории армирования [4-5], можно получить значение 
коэффициента В : 

 
   

пасп
2пор пасп

порпасп
пор 0

ФМХ1В ln ln 1
ФМХ

 
           

.(8) 

Это значение В  может быть в дальнейшем ис-
пользовано для определения  порФМХ  при их зна-

чении в реальном изделии. 
Например, снижение предела прочности ПКМ, 

указанного в паспорте, относительно теоретически 
беспористого материала. определенного по формуле 
правила смесей  вx0 вв в вс в1        равно 

в пор

в0

1600 0,9
1780


 


 при пасп

пор =0,05 ( вс
  - напряже-

ние в матрице при с вв   ). Тогда по формуле (8) 
получим В =-2,057. При формовании реального из-
делия получено пор =0,1. Ожидаемый предел проч-
ности этого ПКМ при зафиксированной пористости 

пор =0,1 составит при В =-2,057 

 2 2,057 0,1
вх пор 1780 1 0,1 е 1435    МПа, что со-

ставляет 1435 0,897
1600

 от паспортного значения этой 

величины. При допуске 5 % от средней величины 
1600 МПа вх =1520 МПа и прогнозируемое значе-
ние вх пор =1435 МПа не укладывается в поле до-
пуска. 

Статическая прочность ПКМ, как известно [6], 
определяется условиями монолитности ПКМ, нару-
шения которой связаны с не только с наличием пор, 
но и с зональным отсутствием сцепления на границе 
«волокно – связующее», а также с наличием отдель-
ных разрушенных волокон еще на стадии их пред-
варительной технологической переработки в тот или 
иной вид армирующего полуфабриката. 

Дефекты в виде зон отсутствия сцепления на 
границе «волокно – связующее» и трещин волокон в 
отличие от пор не имеют объема, поэтому их роль в 
снижении статической прочности ПКМ не может 
быть выявлена формулами, полученными на основе 
правила смесей. 

Однако эти дефекты при паспортизации ПКМ в 
интегральном, но скрытом виде уже учитываются в 
ФМХ и прочностных его свойствах, регламентиро-
ванных в паспорте соответствующими полями до-
пусков, и отражены в зависимостях (7) и (8). 

Их уровень предопределяет трещиностойкость 
ПКМ т.е. его сопротивление росту этих трещин под 
действием трещинодвижущих сил, вызывающих их 
рост [6]. Трещиностойкость ПКМ, связанная с де-
фектами микроуровня, количественно определяет-
ся с помощью различных критериев. В [6] отмечает-
ся, что в соответствии с линейной упругостью меха-
ники разрушения (ЛУМР) используют критерий ин-
тенсивности напряжений cK  как наиболее удобный 
для расчетов и проще определяемый эксперимен-
тально по ISO 13586 или иным стандартам путем 
соответствующих испытаний образцов ПКМ с нане-
сенными надрезами, создающими макроконцентра-
ции напряжений. Микроконцентрации напряжений, 
возникающие вследствие рассмотренных выше де-
фектов, накладываются на макроконцентрации, ко-
торые могут быть определены аналитически исходя 
из гипотезы гомогенного анизотропного тела [10]: 

 

 x yx
xy yx

y xy

t1 2

E EE 11 2 1 ,
E 4 G


  

 

 
      
  

      (9) 

где    напряжения, возникающие на кромках эл-

липтического отверстия на большой полуоси при 
растяжении вдоль малой полуоси эллипса;    на-
пряжения, возникающие вдали от концентратора в 
виде эллиптического отверстия; t   большая полу-
ось эллипса;    радиус возле малой полуоси. 

В [10] показано, что при предельном переходе, 
когда в     пределу прочности гладкого образца, 

а в      пределу прочности образца с надрезом 

коэффициент концентрации напряжений 

в

в


 


=1,1…1,2.  

Таким образом можно принять среднее значе-

ние  равным 0,05
0,051,15  . 

Тогда поле допуска предела прочности ПКМ, 
определяющего его трещиностойкость, можно запи-

сать в виде в в
в вв в0,87



 
     , где поле допус-

ка в  определяется по паспортным данным на 

                                                
 Кроме дефектов, возникающих на микроуровне, в ПКМ 
горячего отверждения в особенности многослойной 
структуры с различной схемой армирования всегда имеет 
место самоуравновешенное напряженное состояние, кото-
рое может явиться провокатором снижения трещиностой-
кости композита на макроуровне (см. ниже). Влияние этих 
напряжений на несущую способность ПКМ практически 
не нашло должного отражения в исследованиях. 
 



ISSN 1727-7337. АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2012, № 4 (91) 10 

ПКМ, а в случае их отсутствия – по процентному 
отклонению от среднего значения статического пре-
дела прочности. 

Условный предел трещиностойкости является 
важной характеристикой усталостной прочности 
ПРКМ. В [10] показано, что коэффициент концен-
трации напряжений при повторно-переменных на-
грузках на базе 2·106 циклов а  равен 

0,05а
а 0,05

а
(1, 2...1,3) 1,25




   


,  

где а а,     пределы усталости при пульсирую-

щем растяжении образца без надреза и с надрезом 

соответственно. Тогда а а
а аа а0,8



 
     .  

При этом а  определяется либо при паспортных  

испытаниях образцов на усталость с оговорен-
ным(или экспериментально определенным) полем 
допуска или приближенно, следуя рекомендациям 
[6, с. 43] для случая однонаправленного ПКМ, мож-
но воспользоваться зависимостью (6). 

Анализ сравнительно небольшого количества 
источников, например, [6, 10-12], в которых содер-
жатся отрывочные сведения по соотношениям 

а

в пкм




 для различных ПКМ, полученные на базе 

107 циклов, но при различной асимметрии цикла и 
не полных данных по условиям испытаний, позво-
ляет установить коэффициенты усталостной проч-
ности, приведенные ниже в таблицах 2  4 и на 
рис. 6, заимствованные из различных источников. 

Таблица 2 
Усталостные свойства углепластика. Отношение прочности после 107 циклов нагружения  

к исходному пределу прочности при растяжении 1) [11] 
 

Материал 

М
ак

ро
- 

ст
ру

кт
ур

а 

f, Гц 

О
тн

ош
ен

ие
 

Материал 

М
ак

ро
- 

ст
ру

кт
ур

а 

f, Гц 

О
тн

ош
ен

ие
 

УВ-Э2) 0 30 0,53 УВ-Э4,6) КИ 10 0,38 
УВ-Э2) 45 30 0,56 УВ-Э4,7) КИ 10 0,26 
УВ-Э2) 90 30 0,54 УВ-Э2) (127С) 0 30 0,58 

Алюминий 2024 ТЗ   0,28 УВ-Э2) (177С) 0 30 0,54 
Сталь 4130   0,44 УВ-полиимид8) 0 30 0,67 

УВ-Э3) 0 30 0,56 УВ-порлисульфон9) 0 30 0,56 
УВ-Э4,5) КИ10) 10 0,55     

 

Примечания: 1) в  определялся при комнатной температуре 22С; 2)  Т300-PR313 с объемной долей волокна 61 %; 
3)  Т300-5208 с объемной долей волокна 60….70 %; 4)  Т300-934 с объемной долей волокна 60…66 %; 5)   R=0;  
6)  усталость при циклах нагружения «сжатие-растяжение» ( сж =0,15 в ); 7)  То же при сж =0,23 в . 
8)  AS-4397  полиимид с объемной массой волокна 64 %; 9)   AS-Р1700  полисульфон с объемной массой волокна 57 %;  
9)  КИ  квазиизотропный пластик с ориентацией [0º;45 º;90 º;45 º; 90 º;45 º). 

Таблица 3 
Усталостная прочность пластмасс, армированных волокном [10] 

 

Материал 

Смола Армирующий  
материал 

Усталостная 
прочность 

(N=107), МПа 

Прочность при 
статическом рас-

тяжении, МПа 

Отношение уста-
лостной прочно-
сти к статической 

Полиэфирная Стекломат из рубленого 
волокна (стекло Е) 

28,61) 120,4 0,24 

Полиэфирная Мат со случайным  
расположением волокон  
(стекло Е) 

42,21) 113,7 0,37 

Полиэфирная Атласная ткань (стекло Е) 85,71) 300,9 0,28 
Эпоксидная Нетканый материал  

с перпендикулярным  
расположением волокон  
в слоях (стекло Е) 

154,72) 473,3 0,33 

Полиэфирная Армирование в одном  
направлении  
(углеродное волокно) 

816,01) 1020 0,80 

 

Примечания: 1)  пульсирующие напряжения; 2)  знакопеременные напряжения. 
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Таблица 4 
Усталостные характеристики стеклопластиков при знакопеременном изгибе [12] 

 

Стеклопластик Частота, Гц 
Усталостная проч-
ность при N=107 

циклов, МПа 
цm  

АГ-4С однонаправленный 
ортогонально-армированный (1:1) 25 110 

70 
0,2 

0,15 
ЭЗ-18С однонаправленный 
ортогонально-армированный (1:1) 

15 
50 

(с теплоотво-
дом) 

170) 

143 
0,30 

0,25 

АГ-4В 25 42 0,30 
Полиэфирный на основе ткани типа Т-11  
и связующего 
ПН-3 
НПС-609-21М 

 
 
9 

 
 

120 
100 

 
 

0,29 
0,25 

Эпоксидно-фенольный типа СТЭР-1-30  200 0,32 

ДСВ-2-Р-2М 
Марки Л 
Марки О 
Марки П 

 
 

50 

 
29) 
56) 
54) 

 
0,18) 
0,23) 
0,21) 

 

Примечания: )  коэффициент усталостной прочности цm  равен отношению усталостной прочности  N NR   к разру-
шающему напряжению при однократном нагружении; )  пспытания проводили на односторонний циклический изгиб 
по режиму 0 max . 
 

 
 

Рис. 2. Усталостные свойства – отношение удельного предела прочности при растяжении 

  к плотности 

при статическом (1) и многоцикловом (2 – циклическая долговечность после 105 циклов нагружения;  
3 – циклическая долговечность после 107 циклов нагружения) нагружении конструкционных материалов  

[6, 11]: А – однонаправленный эпоксидный углеволокнит [0]; Б – эпоксидный углеволокнит [45];  
В – эпоксидный углеволокнит [90]; Г – алюминий  2024ТЗ; Д – сталь;  
Е –  эпоксидный  углеволокнит  [0;45;90;-45] и [-45;90;+45;0] 
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Из табл. 2 – 4 и рис. 2 следует, что  
для однонаправленного углепластика 

0,025а
0,025

в пкм
(0,53...0,58) 0,555


 


,  

для однонаправленного стеклопластика 
0,04а
0,04

в пкм
(0, 22...0,3) 0, 26


 


; 

для изотропных материалов (алюминий, сталь) 
0,08а
0,08

в
(0,28...0, 44) 0,36


 


.  

В [18] для изотропных материалов приведен 

диапазон 0,1а
0,1

в
(0, 2...0,4) 0,3


 


.  

Считая, что это соотношение справедливо для 
предела усталости ПКМ, воспользуемся формулой 
(6) для прогнозирования, например, предела устало-
сти углепластика КМУ-9: углеродная лента ЭЛУР-
ПР-0,80 ( в =1500 МПа; вЕ =130 ГПа на эпоксид-
ном связующем ЭН9Б ( вс =80 МПа; 

сЕ =3600 МПа) имеем: 

а КМУ 9
1300000,3 81

3600    878 МПа; 

а КМУ 9

в КМУ 9

878
1500









=0,585, 

 что соответствует диапазону экспериментальных 

значений 0,025
0,0250,555 . 

Для однонаправленного высокопрочного стек-
лопластика [14] 

в сп =(1600…2100) МПа=1800 МПа; вЕ =80 ГПа;  

а сп
800000,3 61
3600

    410 МПа; 

а сп

в сп

410
1800





=0,228, 

 что соответствует диапазону экспериментальных 

значений 0,04
0,040, 26 , приведенному выше. 

Остановимся на анализе дефектов геометриче-
ского вида, отнесенных классификатором [2] к клас-
су локальных поводок (коробление). Известно, что 
локальные поводки изделий РКМ из ПКМ связаны в 
первую очередь с термонеуравновешенностью их 
структуры, имеющей место вследствие несимметрии 
армирующих слоев относительно срединной по-
верхности, применения поливолокнистых (гибрид-
ных) материалов, а также из-за отклонений в ориен-
тации армирующих слоев и влияния градиента тем-
пературных полей от формообразующей оснастки к 
наружным слоям паковки. 

Поводки локальных зон интегральных конст-
рукций, расположенных внутри зоны, ограниченной 
жесткими продольно-поперечными подкрепляющи-
ми элементами, регламентируют допустимой вели-
чиной нормального к срединной поверхности мак-
симального перемещения (прогиба) исходя из усло-
вий гладкости внешней поверхности изделия. 

Поводки агрегатов (панелей), подлежащих по-
сле деформирования монтажу в жестком каркасе 
сборной конструкции регламентируют, исходя из 
допустимого уровня остаточных (монтажных) на-
пряжений, возникающих в панели после частичной 
ликвидации перемещений (коробления) монтажны-
ми средствами. Прогиб подкрепленной зоны инте-
гральной конструкции может быть регламентирован 
исходя из уровня (индекса) напряженности  . Под 
индексом напряженности будем понимать числен-
ное значение правой части принятого критерия 
прочности ПКМ   1, который при исчерпании не-
сущей способности материала в рассматриваемой 
точке равен 1 [15]. 

В пакетах, реализующих метод конечных эле-
ментов, в качестве критерия прочности чаще всего 
используется критерий Мизеса-Хилла, для которого 
[15]:  

2 2 2
1i 1i 2i 2i 12i

i 2 2 2
в1i в2iв1i в2i в12i

    
    

   
,        (10) 

где 1i 2i 12i 1i в2i в12i, , , в , ,       – действующие 
напряжения в i -м слое ПКМ и его пределы прочно-
сти в системе координат 102. где направление 1 со-
ответствует расположению армирующих волокон 
однонаправленного монослоя. 

Относительный максимальный прогиб равен 

max
max

w
w 


,             (11) 

где  – толщина пакета ПКМ. 
Значения индекса напряженности различны в 

различных монослоях. Поэтому необходимо опре-
делять его в каждом i -м слое и выявить i max . 

В термонеуравновешенном незаневоленном 
пакете напряженное состояние в значительной сте-
пени нейтрализуется короблением. Поэтому макси-
мальный индекс напряженности i max  является од-
нозначной характеристикой прогиба maxw .  

В сборной конструкции, при эксплуатации ко-
торой прогибы в значительной степени нейтрализо-
ваны монтажным напряженным состоянием, накла-
дывающимся на возникающее вследствие эксплуа-
тационных воздействий, необходимо нормировать 
не maxw , а w max . Допустимым является уровень 

w max , при котором компоненты эксплуатаци-
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онного напряженного состояния вместе с монтаж-
ными не будут превосходить значений [15]: 

 для высоконагруженных конструкций 
э  0,8; м max эmax 1   , где м max э max,  – 

индексы напряженности в максимально нагружен-
ном монослое от монтажных и эксплуатационных 
воздействий. Так как м max эmax 1   , то 

м max 1 0,8 0, 2.     

 для средненагруженных конструкций 
э max  0,6. Тогда м max  0,4. 

 для слабонагруженных конструкций 
э max  0,4. Тогда   м max  0,6. 

Указанные выше рекомендации по величине 
э max  могут быть уменьшены, а по м max – увели-

чены при наличии особенностей эксплуатации или 
изготовления изделия. Однако в случае формования 
изделия из термоуравновешенного ПКМ w =0, но 
самоуравновешенное напряженное состояние все 
равно имеет место. Поэтому несущая способность 
изделия в эксплуатации будет снижаться за счет на-
личия этого самоуравновешенного состояния. 
Вследствие этого рациональность схемы армирова-
ния и (или) термического режима формования (или 
применения данного типа связующего) следует про-
верять по предыдущей схеме для конструкций раз-
личной степени ответственности по установленному 
уровню напряженности самоуравновешенного на-
пряженного состояния: 

 для высоконагруженной с  0,2; 
 для средненагруженной с  0,4; 
 для слабонагруженной с  0,6. 
Если считать взаимообратимыми задачи короб-

ления заневоленной панели в жесткой окантовке и 
коробления идентичной ей свободной панели по на-
пряженному состоянию, возникающему в первом 
случае до выемки изделия из формообразующей ос-
настки, а во втором – при монтажном заневоливании 
ранее свободной панели, то возникает возможность 
обоснованного в рамках этого допущения определе-

ния поля допуска на максимальный прогиб в первой 
задаче («прямой») путем нахождения его аналога во 
второй («обратной») задаче. 

Решение первой и второй задач может осуще-
ствляться при следующих условиях: 

 известны (заданы) углы ориентации всех од-
нонаправленных монослоев пакета ПКМ панели i  
относительно фиксированного направления, общее 
количество монослоев n ; 

 регламентированы допустимые отклонения 
каждого монослоя i , предопределенные реали-
зуемой технологией формообразования изделия; 

 оговорены условия расположения монослоев 
относительно срединой поверхности панели задан-
ных размеров; 

 принято допущение о виде закрепления пане-
ли в окантовывающем каркасе, который считается 
абсолютно жестким (свободное или защемление). 

Известно решения обратной задачи на основе 
аналитической модели [16 - 19], частные случаи ко-
торых, реализованные при выполненных условиях, 
приведенных выше (за исключением второго) сви-
детельствуют о следующем [19]: чем больший раз-
нос термонеуравновешенных монослоев относи-
тельно срединной поверхности панели, тем больше 
максимальный прогиб и соответственно выше ин-
декс напряженности w max  в точке максимального 
прогиба при его устранении путем приложения мон-
тажных усилий (рис. 3). 

Рис. 3 иллюстрирует ожидаемый (прогнози-
руемый) результат, который, как правило, известен 
проектировщику априори. Поэтому будем исходить 
из того, что структура пакета а, б или в (рис. 3) пре-
допределена некоторыми обоснованными аргумен-
тами, в силу чего является заданной.  

Приведенные на рис. 3 результаты получены в 
нашей работе [20] для пакета из однонаправленных 
слоев углепластика, ФМХ и прочностные свойства 
которого приведены в табл. 5. Паковка отформована 
из шести монослоев толщиной 0,12 мм при темпера-
туре Т  100К. 
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Рис. 3. Максимальные прогибы и соответствующие им максимальные индексы  
напряженности панели при Т  100К. Размер панели 500500 мм 
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Таблица 5 
ФМХ монослоя 

 

Параметр Значе-
ние 

Продольный модуль упругости, ГПа 100 
Поперечный модуль упругости, ГПа 10 
Модуль сдвига, ГПа 6 
Коэффициент Пуассона 0,35 
Продольный КЛТР, 1/К 0 
Поперечный КЛТР, 1/К 30·10-6 
Продольный предел  прочности, МПа  

на растяжение 900 
на сжатие 700 

Поперечный предел прочности, МПа  
на растяжение 50 
на сжатие 120 

Предел прочности на сдвиг, МПа 75 
 
Анализ данных рис. 3 позволяет установить 

взаимно-однозначную связь между относительным 
максимальным прогибом maxw  и индексом напря-
женности термонеуравновешенных структур ПКМ, 
близкую к виду 

2
max max maxAw Bw С    .          (12) 

В частности, для углеродной структуры, пока-
занной на рис. 3, а, A =-0,0002; B =0,002, C =0,047 

при коэффициенте детерминации 2R  0,999. 
Зависимость (12) позволяет для заданной 

структуры и известных ФМХ ПКМ установить ин-
декс напряженности локальной зоны, измеряя мак-
симальный прогиб после формования. 

Вид зависимости (12), как показали наши ис-
следования [20], существенно различен для ПКМ, 
состоящих из однонаправленных монослоев в па-
ковке с разной степенью армирования, не только для 
угле-, стекло-, органопастиков и их гибридных соче-
таний, но и для одного и того же класса композита, 
изготавливаемого из различных по физико-
механическим и прочностным свойствам волокон и 
связующего. 

С целью анализа влияния отклонения моносло-
ев i  на 0maxw и   в [20] были проведены чис-
ленные исследования в пакете МКЭ на примере 
структуры ПКМ рис. 3 и его ФМХ (табл. 5) различ-
ных сочетаний в слоях  =3 и  =5 на вели-
чину maxw  и  . Исследования показали, что наи-
более неблагоприятные для прогиба сочетания от-
клонений в монослоях не превышают 12 % и в сто-
рону уменьшения maxw . При  этом отклонение ин-
декса напряженности не превышают 4 % от его зна-
чения при отсутствии отклонений в углах армиро-
вания структуры. 

Выводы 
 

Проведенные выше исследования технологиче-
ских дефектов в агрегатах РКТ из ПКМ геометриче-
ского вида, относящихся к классу нарушений 
сплошности в дискретных объемах структур ПКМ и 
локальных поводок (коробления) позволили устано-
вить допуски на ФМХ и прочностные свойства ком-
позита, связанные с наличием в нем пористости, 
трещиностойкостью и усталостью, а также локаль-
ными поводками изделия и соответствующей им на-
пряженностью термонеравновесных структур. 

Показана необходимость учета уровня индекса 
напряженности интегрально терморавновесных 
структур ПКМ, который вносит определенный 
вклад в напряженное состояние конструкций РКТ из 
ПКМ от эксплуатационных воздействий. Этот вклад 
увеличивается при росте разноса термонеравновес-
ных слоев относительно срединной поверхности па-
кета интегрально терморавновесной структуры. 
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ДОСЛІДЖЕННЯ ТЕХНОЛОГІЧНИХ ДЕФЕКТІВ, ЩО ВИНИКАЮТЬ У ВИРОБНИЦТВІ АГРЕГАТІВ 

РАКЕТНО-КОСМІЧНОЇ ТЕХНІКИ З ПОЛІМЕРНИХ КОМПОЗИЦІЙНИХ МАТЕРІАЛІВ. 
ПОВІДОМЛЕННЯ 2. ДОПУСКИ НА ПОРУШЕННЯ СУЦІЛЬНОСТІ МАТЕРІАЛУ  

ТА ЛОКАЛЬНІ ПОВОДКИ ВИРОБУ 
В.О. Коваленко 

Проведено аналіз впливу технологічних дефектів геометричного вигляду, що відносяться до класів ло-
кальної суцільності та поводок, що виникають при формуванні деталей і агрегатів ракетно-космічної техніки 
з полімерних композиційних матеріалів. Встановлено поля допусків на параметри дефектів досліджуваного 
виду пористості, тріщиностійкості, довговічності та рівня напруженості деталей під впливом температурно-
го поля і силових навантажень. Показана необхідність обліку впливу цих дефектів при проектуванні і ство-
ренні виробів ракетно-космічної техніки з полімерних композитів для забезпечення їх високої якості та фун-
кціональної надійності. 

Ключові слова: вироби ракетно-космічної техніки, полімерні композиційні матеріали, технологічні 
дефекти, локальні порушення суцільності та повідки, поля допусків. 

 
RESEARCHING OF DEFECTS RESULTING IN PRODUCTION AGGREGATES OF ROCKET  

AND SPACE TECHNOLOGY MADE OF POLYMERIC COMPOSITE MATERIALS. REPORT 2. 
TOLERANCES FOR MATERIAL DISCONTINUITY AND THE LOCAL PRODUCT STRAINS 

V.A. Kovalenko 
The analysis of the impact of technological defects of geometric type was carried out. These defects belong to 

the classes of the local continuity and products strains that arise during forming details and aggregates of rocket and 
space technology made of polymer composite materials. Field of tolerances for the parameters of the investigated 
type of porosity defects, fracture toughness, durability and details level of tension under the influence of the 
temperature field and power loads have been established. The need to consider the impact of these defects in the 
design and creation of products for rocket and space technology made of polymer composites for their high quality 
and functional reliability has been demonstrated. 

Key words: product space rocket technology, polymer composite materials, technological defects, local 
discontinuities and products strains, field of tolerances. 
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РОЗРАХУНКОВО-АНАЛІТИЧНЕ ВИЗНАЧЕННЯ ПАРАМЕТРІВ ПРОЦЕСУ  
ТЕРМОМЕХАНІЧНОГО КАЛІБРУВАННЯ ВЕЛИКОГАБАРИТНИХ ОБИЧАЙОК  

З ВНУТРІШНІМИ ФУНКЦІОНАЛЬНИМИ ЕЛЕМЕНТАМИ 
 

Проведено аналітичний огляд існуючих методик розрахунку параметрів процесів термомеханічної об-
робки. Використовуючи основні положення напівбезмоментної та моментної теорій оболонок для ве-
ликогабаритних металевих обичайок і технологічних оправок, проаналізовано напружено-
деформований стан  в системі обичайка-оправка та теоретико-аналітичним методом встановлено 
універсальні співвідношення  основних параметрів процесу термомеханічного калібрування. Отримані 
параметри – зусилля, що діє на оправку(зусилля механічного калібрування), висота та радіус оправки є 
основними параметрами процесу термомеханічного калібрування та дозволяють забезпечити доста-
тню міру точності обичайки. 
 
Ключові слова: термомеханічне калібрування, аналітичній метод, ключові параметри процесу. 

 
Вступ 

 
У процесі термомеханічного калібрування зва-

рних металевих обичайок з внутрішніми функціона-
льними елементами, що притаманні корпусам аеро-
динамічним обтічникам, матеріал останніх знахо-
диться у напружено-деформованому стані, який 
наближається до критичного і призводить до неба-
жаних деформацій функціональних елементів або 
вафельного фону. Визначення оптимального  методу 
розрахунку параметрів процесу термомеханічного 
калібрування дозволить розробити ефективний ме-
тодику термомеханічного калібрування. Вирішення 
проблеми вимагає урахування всіх можливих зовні-
шніх і внутрішніх факторів, що впливають на про-
цес термомеханічного калібрування, та встановлен-
ня їх взаємозалежності в універсальній формулі при 
аналітичному рішенні. 

Для визначення стійкості пружних, ізотропних, 
тонкостінних циліндричних оболонок з малими 
початковими неправильностями форми, що перебу-
вають під дією зовнішнього тиску в статті Е.О. Ло-
паніцина [1] використовуються рівняння, ідентичні 
рівнянням Маргерра для пологої циліндричної обо-
лонки. Рішення будується методом Релея-Рітца з 
апроксимацією переміщень точок серединної повер-
хні оболонки подвійними функціональними сумами 
за тригонометричними і балковими функціями. В 
результаті система, отриманих нелінійних алгебраї-
чних рівнянь, вирішується «методами продовжен-
ня». У якості початкових неправильностей оболонки 

використовуються її прогини із граничних точок 
закритичних областей її траєкторії навантаження. 

У дисертаційній роботі [2] проводиться дослі-
дження стійкості тонких кругових циліндричних 
оболонок середньої довжини в межах пружності при 
спільній дії тиску й локальних поверхневих наван-
тажень або моментів. Навантаження й моменти на 
оболонку передаються через тверді приварені або 
прикручені болтами накладки. З конструктивних 
міркувань накладки, як і ребра підкріплення, розта-
шовуються із зовнішньої або внутрішньої поверхонь 
оболонок.  

Теоретико-експериментальний метод професо-
ра А.В. Саченкова, заснований на теорії подоби й 
розмірностей, дозволяє на основі попереднього тео-
ретичного аналізу встановити параметри, що визна-
чають функціональні залежності й побудувати стру-
ктурні формули, які описують характерні риси по-
водження пластин і оболонок з точністю до постій-
них і функцій, обумовлених надалі на підставі екс-
периментальних даних [2]. 

У статті Н.Н. Столярова [3] показані результати 
досліджень підкріпленої циліндричної оболонки. 
Отримано диференціальні рівняння, що описують 
деформування для радіального переміщення й куто-
вого повороту при термосиловому навантаженні. 
Запропоновано рівняння спільності деформацій для 
багатозв’язаної тонкостінної конструкції в місцях 
стиків оболонок між собою.  

Теоретичний метод розрахунку основних пара-
метрів термомеханічного калібрування проводився в 

 Д.Г. Шерстюк, Г.Г. Шерстюк, А.А. Фокін, Є.А. Сошніков, О.В. Кулик 
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«Українському науково-дослідному інституті тех-
нології машинобудування». Для вирішення основної 
проблеми були виведені універсальні співвідношен-
ня для знаходження геометричних параметрів та 
зусилля, що діє на технологічне оснащення [4]. 

Розроблені методики розрахунку враховують 
лише загальні механічні параметри та використову-
ють велику кількість припущень без застосування 
окремих теоретичних моделей поведінки по відно-
шенню в системі обичайка-оправка. 

 
Постановка проблеми 

 
Аналітичним методом визначити геометричні 

параметри технологічної оправки та параметри на-
пружено-деформованого стану в системі обичайка-
оправка, як основних параметрів процесу термоме-
ханічного калібрування. 

 
Викладення основного матеріалу 
 
Розрахунок оправки для термомеханічного ка-

лібрування проводиться з умови, що при нагріванні 
до певної температури (Т) діаметр оснащення та 
діаметр деталі стануть однаковими. 

Умову спільності переміщень оправки й оби-
чайки можна записати у вигляді:  
 

δоб = δоп + δз,                                (1) 
 

де δоб – повне радіальне переміщення поверхні оби-
чайки по зовнішньому діаметру, що складається з 
позитивного температурного переміщення Т

обδ  й 

негативного силового переміщення с
обδ в результаті 

силового впливу із сторони оснащення; 
δоп – повне радіальне переміщення внутрішньої 

поверхні оснащення, що складається з позитивного 

температурного переміщення Т
оп  й позитивного 

силового переміщення с
оп  в результаті силового 

впливу з боку оснащення; 
δз – величина технологічного зазору між обичай-

кою та оправкою. 
Приймаючи до уваги складові повних радіаль-

них переміщень обичайки й оправки, умова спільно-
сті переміщень (1) приймає вигляд: 
 

Т с Т с
об об оп оп з         .                     (2) 

 

Температурні переміщення обичайки та оправ-
ки мають вид: 
 

 Т
об об
Т
оп оп

R 1 T ; 

R (1 T),

  

   
                          (3) 

де   – коефіцієнт лінійного температурного розши-
рення. 

Величина технологічного зазору між обичай-
кою та оправкою 
 

з оп обR R ,                             (4) 
 

де обR  – радіус обичайки; 

опR  – радіус технологічної оправки. 
Силове переміщення обичайки знаходимо з рі-

внянь напівбезмоментної теорії оболонок. Ця теорія 
є найбільш повною для розрахунків та досліджень, 
при навантаженнях, що швидко змінюються вздовж 
окружної координати. для. Дана теорія базується на 
трьох гіпотезах: 

1. Статичній. Припускаючи рівність нулю по-
здовжніх сил, згинальних на закручувальних момен-
тів. 

2. Кінематичній. Вважаючи незначною окру-
жну деформацію та деформацію зсуву, прирівнюють 
їх до нуля. 

3. Фізичній. При побудові рівнянь не прийма-
ється до уваги коефіцієнт Пуассона. 

Всі три види гіпотез добре узгоджені з реаль-
ними умовами термомеханічного калібрування, де 
по відношенню до обичайки можна вважати відсут-
німи поздовжні сили та згинальні моменти. Дефор-
мації, що відбуваються у процесі термомеханічного 
калібрування проходять у пружній області для тех-
нологічної оправки та складають ε = 0,009 для оби-
чайки. Фізична гіпотеза – нехтування коефіцієнтом 
Пуассона, компенсується впливом температурних 
переміщень, де коефіцієнт лінійного температурно-
го розширення враховує особливість матеріалу. 

Елемент оболонки з усіма силами, що вплива-
ють на нього представлено на рис. 1. 

 
Рис. 1. Елемент оболонки та фактори  

зовнішнього впливу 
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Основні рівняння напівбезмоментної теорії [5]: 
 

2 26 4 2
1 n

2 6 6 4 2 2

3
φ x

T pD w w w2
x R φ φ φ R φ

p p
0;

φ x

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

 
  

 

    (5) 

2 2
1
2 2
T wBR 0.

φ x
 

 
 

                      (6) 

 

Після диференціювання рівняння (5) два рази 
по φ та виразу (6) по х, відкидаючи Т1 отримуємо 
рівняння радіального переміщення w: 
 

4 8 6 4

4 6 8 6 4

34 3
φn x

2 4 6 2

w D w w w2
x BR φ φ φ

pp p1 R .
BR φ φ x φ

    
         

     
     

       (7) 

 

Для циліндричної оболонки однорідне рівняння 
стійкості можна отримати з припущення  

рх=0, рφ=0, n 2 10 1 0 12p pR T 2S       , 

тоді: 
 

 

4 8 6 4
2

1 4 6 8 6 4

4

20 2 10 1 0 122 4

Dw w w wВ 2
x R

Т T 2S 0,
R

    
         


      



         (8) 

 

де B1 – погона жорсткість оболонки на розтягнення 
у поздовжньому  направленні; 

D2 – погона жорсткість оболонки на згинання в 
площині в окружному направленні; 

  – зміна кривизни серединної поверхні оболо-
нки. 

Початкові умови для оболонки під внутрішнім 
тиском та закріпленій основі можна записати як: 
 

Т10 = 0; Т20 =-pR, S0 = 0. 
 

Однорідне рівняння стійкості виходячи з по-
чаткових умов приймає вигляд: 
 

4 8 6 4
2

1 4 6 8 6 4

6 4

3 6 4

Dw w w wВ 2
x R φ φ φ

p w w 0.
R φ φ

    
         

  
      

     (9) 

 

Записавши w Х sin nφ  , після перетворень та 
переходу до диференційного рівняння з постійними 
коефіцієнтами маємо: 
 

IV 4λX ( ) X 0
R

  ,                   (10) 

де 
24 2

4 2
3

1

D (n 1)Rn (n 1) p
B R

 
   

  
. 

 

Вирішення наведеного рівняння використову-
ючи найбільш суттєвий корінь рівняння 1λ , який 

записується  як 1
R
l


  , отримуємо: 

31
441 2

кр 3
В DRр 4

l R R
      

   
.                 (11) 

 

Критичне стискальне окружне напруження має 
вигляд: 

3
2

кр
0,92ER hσ

l R
   
 

,                 (12) 

 

де  h – товщина оболонки, мм;  
l  – висота (довжина) оболонки, мм. 

Для оправлення під час процесу термомеханіч-
ного калібрування ключовим параметром є збере-
ження геометричних розмірів, що дозволяють бага-
торазове її використання без переточування.  

Критичним напруженням, що змінює геомет-
рію оправлення можна прийняти межу текучості, що 
розраховується з умови σт=(0,75-0,85)σВ [5] та із 
узагальненого закону Гука ( σ εЕ ) одержуємо: 
 

3
2

об

0,92ER hЕ 0,8 .
l R

 
  

    
  

 

                 (13) 

 

Звідки знаходимо відносне силове переміщення 
обичайки 

3
2

об

0,736R hε .
l R

 
  

 
                     (14) 

 

Абсолютне силове переміщення обичайки має 
кінцевий вигляд: 
 

3
2 2с об об

об об
об

0,736R h
R .

l R
 

     
 

         (15) 

 

Силове переміщення оправки під внутрішнім 
тиском знаходимо з рівнянь моментної теорії обо-
лонок, яка дозволяє детально розглянути випадок 
вісесиметричного навантаження [6]. 

Елемент оправки під зовнішнім тиском, з усіма 
силами, що впливають на нього представлено на 
рис. 2. 
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Рис. 2. Елемент оправки  
під внутрішнім тиском 

 
Рівняння рівноваги елемента оболонки розмі-

ром h(dx=R1dφ, dy=R2dφ) по осях х, у та z мають 
вигляд: 
 

dNR2sinφdφ=0; NR2sinφdx=dMR2sinφ,  
звідки  
 

dMN
dx

 ; -TR1dφ-dNR+pR1dφR=0.             (16) 

 

Співвідношення для радіального переміщення 
δ та кута нахилу дотичної до утворюючої θ: 
 

dδ θ.
dx

                             (17) 

Повному подовженню елемента оболонки 

x 0
dz
dx


     та подовженню в окружному напрям-

ку y
δε
R

  відповідають напруження: 

 

S 02
E dz ,

R dx1
       

 
                 (18) 

t 02
E d ,

R dx1
        

 
                 (19) 

 

де 0ε  – загальна деформація оболонки. 
З формул (17), (18) та (19) виводяться співвід-

ношення для рівнодіючих сил по меридіану та пара-
лелі Т та S відповідно, і моментів М та К: 
 

02
EhT

R1
    

 
; S 02

Eh
R1
     

 
,   (20) 

3 2

2 2
Eh dM

12(1 ) dx





; K
3 2

2 2
Eh d .

12(1 ) dx
 




     (21) 

 

Виключаючи з рівняння (20) 0ε , а з рівнянь 
(16) поперечну силу N отримуємо: 
 

EhT S
R

   ,  
2

2
d M Tp .

Rdx
               (22) 

 

Виключивши з рівнянь (22) Т: 
 

2

2 2
d M Ehp S.

Rdx R


                    (23) 

 

Продовжуючи перетворення, виключивши зги-
нальний момент М, отримуємо рівняння відносно 
невідомого переміщення δ: 
 

4 2 2 2

4 2 2 3 3
d 12(1- ) 12(1- )p 12(1- )S .
dx E h Eh Eh R
    
       (24) 

 

Рішення рівняння (24) має вигляд: 
 

 
 

kx
1 2

kx
3 4 0

e C sin kx C cos kx

e C sinkx C coskx δ .

   

  
.          (25) 

 

В рівнянні (25) С1,С2,С3,С4 – постійні інтегру-
вання, 0  - частне рішення рівняння при постійному 
внутрішньому тиску р=const: 
 

2

0
pR 1 .
hE 2

    
 

                        (26) 

 

Таким чином, абсолютне силове переміщення 
оправки має кінцевий вигляд: 
 

2
с оп

0 об
оп

pR
1

h E 2
      

 
,                 (27) 

 

де p – тиск матеріалу обичайки  на внутрішню пове-
рхню оправки. 

При розрахунку конструкцій апаратів високого 
тиску в інтервалі 10-100 МПа,  допустимий тиск  
приймають рівним  [p] = 0,6σт [7].  

Припустимий тиск матеріалу обичайки(АМг6) 
для оправлення(СЧ-15) складе  

[p]= 122,4 МПа. 
Підставляючи (3), (4), (15),( 27) – умова спіль-

ності переміщень приймає вигляд: 
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  (30) 
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Після перетворень одержуємо: 
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об об
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          (31) 

 

Формула (31) є загальним співвідношенням для 
визначення внутрішнього радіуса оправки у інжене-
рних або дослідницьких розрахунках. Взявши для 
розрахунку числові значення з таблиці 1 та прийня-
вши  

T 310  0С, обl =1250 мм,  

обh =300 мм, обR 2000 мм , 

можна визначити внутрішній радіус технологічної 
оправки для циліндричної обичайки: 

опR 2003 (мм).  
 

Таблиця 1 

Механіко-фізичні властивості сплаву АМг6  
і литого чавуну СЧ-15 [8,9,10] 

Марка 
сплаву σп, МПа Е*104, 

МПа α, 10-6/С µ 

АМг6 

CЧ24 

130-145 

220 

7,1 

8,5-12 

24,7 

10-11 

0,32-0,36 

0,28-0,29 

Примітка:  σп – межа пропорційності;  
σВ – межа міцності 

 
Величина T  визначається, як різниця між те-

мпературою у цеху – 20С0 та допустимою межею 
нагрівання - 330С0 для спалів типу АМг6, в яких при 
більш високій температурі нагрівання проходить 
фазове перетворення, що знижує корозійну стійкість 
сплаву. 

Погонне зусилля, що діє на технічне оправлен-
ня циліндричної обичайки в поперечному напрямку 
отримуємо із співвідношення [11]: 

 

N = T × cosθ + S × sinθ.                     (32) 
 

Підставивши (26) у (20) отримуємо погонне зу-
силля, що діє на технічне оправлення зі сторони 
циліндричної обичайки в поперечному напрямку 
отримуємо: 
 

оп

02
об

μрR 1
Eh 2T με ,

Eh1 μ

    
   

 
 
 

                   (33) 

оп
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R 1
Eh 2S .

Eh1

      
    

 
 
 

                   (34) 

 

Урахуванням окрім силової взаємодії фактора 
термічного впливу дає формули [12]: 
 

оп
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02
об

об

рR 1
Eh 2T

Eh1

Eh
Т;

1

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

 
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              (35) 

оп

02
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об
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Eh 2S

Eh1

Eh
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1

           
 
 
 

 
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               (36) 

 

Підставляючи знайдений радіус технологічної 
оправки та  

1 2
0

2

D D 4090 4054,5 
D 4054,5
 

   =0,0088, 

θ – кут між віссю обертання та нормаллю до оболо-
нки, θ=900  у формулу (32) маємо: 
 

Nциліндр.=Tcosθ+Ssinθ=18,43(МН/м). 
 

Висоту технологічної оправки найбільш доці-
льно визначити через максимальне термічне подов-
ження при нагріванні алюмінієвої обичайки, тобто: 
 

Нциліндр.опр.=  обН 1 α T .                       (37) 
 

Висота технологічної оправки  для циліндрич-
ної обичайки обН 1250 мм : 
 

Нциліндр.опр.=1260 мм. 
 

Розрахункові формули для розрахунку радіуса 
у випадку конічної обичайки залишаються незмін-
ними, але розраховується нижній и верхній радіус 
технологічної оправки за формулою (31) при 

верх
обR 1763 мм,   нижн.

обR 2000 мм , обl 1031 мм : 
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нижн
опR 2003 мм,  
верх
опR 1766  мм. 

 

Погонне зусилля, що діє на технологічну опра-
вку зі сторони конічної обичайки, можна визначити 
за допомогою формули (32) при θ = 150: 
 

Nконіч.= T×cosθ+S×sinθ = 9,787 (МН/м). 
 

Висоту технологічної оправки для конічної 
обичайки можна визначити підставляючи замість 

обН  довжину утворюючої конуса, тобто: 
 

Нопр=  обl 1 T ,                       (38) 

Нконіч. опр.=1040 мм. 
 

Отримані величини добре узгоджуються з ре-
зультатами подібних розрахунків [4].  

В той же час виведені формули більш повно 
описують процес термомеханічного калібрування 
для розрахунку радіуса технологічної оправки та 
мають більш універсальний характер для визначен-
ня висоти оправки та зусилля, що діє на неї зі сторо-
ни обичайки. 

 

Висновки 
 
На основі аналітичного огляду існуючих мето-

дик розрахунку напружено-деформованого стану 
оболонок під внутрішнім та зовнішнім тиском або 
при термічно-силовому навантаженні виявлені ха-
рактерні співвідношення та ключові фактори для 
розрахунку геометричних та силових параметрів 
технологічної оправки для процесу термомеханічно-
го калібрування. Загальні положення та рівняння 
моментної та напівмоментної теорій оболонок після 
перетворень та урахування особливостей термічного 
калібрування обичайок зведені в універсальних 
формулах. 

Отримані параметри – зусилля, що діє на опра-
вку(зусилля механічного калібрування), висота та 
радіус оправки є основними параметрами процесу 
термомеханічного калібрування та дозволяють за-
безпечити достатню міру точності обичайки. 

Перевагами наведеної методики є велика кіль-
кість факторів, що включені до розрахункових фор-
мул та застосування різних моделей поведінки опра-
вки та обичайки, що в комплексі забезпечує набли-
ження до реального процесу. 
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РАСЧЕТНО-АНАЛИТИЧЕСКОЕ ОПРЕДЕЛЕНИЕ ПАРАМЕТРОВ ПРОЦЕССА  

ТЕРМОМЕХАНИЧЕСКОГО КАЛИБРОВАНИЯ КРУПНОГАБАРИТНЫХ ОБЕЧАЕК  
С ВНУТРЕННИМИ ФУНКЦИОНАЛЬНЫМИ ЭЛЕМЕНТАМИ 

Д.Г. Шерстюк, Г.Г. Шерстюк, А.А. Фокин, Е.А. Сошников, А.В. Кулик 

Проведен аналитический обзор существующих методик расчета параметров процессов термомеханиче-
ской обработки. Используя основные положения полубезмоментной и моментной теорий оболочек для кру-
пногабаритных металлических обечаек и технологических оправок, проанализированы напряженно-
деформированное состояние в системе обечайка-оправка и теоретико-аналитическим методом установлено 
универсальные соотношения основных параметров процесса термомеханического калибровки. Полученные 
параметры - усилия, действующего на оправку (усилие механического калибрования), высота и радиус оп-
равки являются основными параметрами процесса термомеханического калибровки и позволяют обеспечить 
достаточную степень точности обечайки. 

Ключевые слова: термомеханическое калибрование, аналитический метод, ключевые параметры про-
цесса. 

 
SETTLEMENT AND ANALYTICAL DETERMINATION PROCESS PARAMETERS  

OF THE THERMOMECHANICAL CALIBRATION OF LARGE SHELLS  
WITH INTERNAL FUNCTIONAL ELEMENTS 

D.G. Sherstyuk, G.G. Sherstyuk, A.A. Fokin, E.A. Soshnikov, A.V. Kulik  
An analytical review of existing methods for calculating the parameters of the processes of thermomechanical 

processing. Using the basic provisions half-membrane and bending theory of shells for large metal shells and tech-
nological bars, analyzed the stress-strain state in the shell is mandrel-and theoretical-analytical method established 
universal relations between the basic parameters of the thermo-mechanical calibration. The obtained parameters - 
force acting on the mandrel (mechanical force calibration), the height and radius of the mandrel are the main pa-
rameters of the thermomechanical process of calibration and allow a sufficient degree of accuracy shell.  

Key words: thermomechanical calibration, analytical approach, mathematical modelling, key thermocalibra-
tion process parameters. 

 
 

Шерстюк Дмитро Геннадійович – аспірант каф. технології виробництва, Дніпропетровський наці-
ональний університет ім. О.Гончара, Дніпропетровськ, Україна, e-mail: SherDG@i.ua. 

Шерстюк Геннадій Геннадійович – аспірант каф. фізики електроніки та комп’ютерних систем, 
Дніпропетровський національний університет ім. О.Гончара, Дніпропетровськ, Україна. 

Сошніков Євгеній Анатолійович – начальник сектора, ВАТ «Український науково-дослідний ін-
ститут технології машинобудування», Дніпропетровськ, Україна. 

Фокін Анатолій Антонович – науковий секретар, ВАТ «Український науково-дослідний інститут 
технології машинобудування», Дніпропетровськ, Україна. 

Кулик Олексій Володимирович – канд. техн. наук, заступник директора, Національний центр ае-
рокосмічної освіти молоді ім. О. Макарова, Дніпропетровськ, Україна. 

 
 



Технология производства летательных аппаратов 23 

УДК 629.7.067:629.7.036.3-19:669.018 
 
А.А. СЕРГЕЕВ, В.Т. ШЕПЕЛЬ 
 
ОАО «НПО «Сатурн», Рыбинск, Россия 
 

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ ПОВРЕЖДАЕМОСТИ  
КОМПОЗИТНЫХ АКУСТИЧЕСКИХ ПАНЕЛЕЙ АВИАЦИОННОГО ГТД  

 
Представлены результаты экспериментальных исследований по определению оптимальной конструк-
ции акустических панелей авиационного газотурбинного двигателя (ГТД) из композиционного мате-
риала на основе оценки их повреждаемости посторонними предметами. Проведен анализ требований 
АП-33, CS-E в части защиты от посторонних предметов, таких как град, лед. Для решения постав-
ленной задачи использовались несколько образцов панелей с различной конструкцией обшивки из стек-
лопластика по количеству слоев препрега, расположения волокон стекловолокна и толщины сотовой 
конструкции. Методика проведения эксперимента заключалась в обстреле с различными скоростями 
панелей шариком льда диаметром 25 мм. 
 
Ключевые слова: авиационный двигатель, ударная нагрузка, акустические панели, композиты. 
 

Введение 
 

Важнейшим вопросом, решаемым при созда-
нии нового двигателя, является обоснование выбора 
оптимальных по характеристикам прочности, тех-
нологичности и эксплуатационным свойствам кон-
струкционных материалов для деталей ГТД, обеспе-
чивающих достижение заданных параметров двига-
теля при одновременном повышении надежности и 
ресурса. Применение композиционных материалов 
является одним из наиболее инновационных и пер-
спективных методов создания компонентов совре-
менного газотурбинного двигателя. Композиты на-
ходят применение в тех случаях, когда потребности 
в высокой прочности и значительном техническом 
ресурсе должны сочетаться с минимальной массой 
двигателя. Создание таких конструкций стало воз-
можным благодаря успехам в области комбиниро-
вания свойств материалов путем выбора способа 
выкладки препрега и различных методов его даль-
нейшей обработки давлением и температурой. 

Нормы летной годности АП-33, CS-E предъяв-
ляют жесткие требования к повреждаемости эле-
ментов двигателя посторонними предметами [1, 2]. 
Акустические звуковые панели особенно подверже-
ны воздействию небольших камней, града и льда, 
срывающегося с замковых соединений лопаток вен-
тилятора и кока. В связи с этим демонстрация соот-
ветствия достаточной прочности панелей по непро-
биваемости является одним из обязательных требо-
ваний при сертификации. Поскольку теоретические 
способы оценки влияния ударного воздействия на 
акустическую панель из композиционных материа-
лов отсутствуют, то целью настоящей работы яв-

ляется обобщение опыта проведения натурных ис-
пытаний по выбору наиболее рациональной конст-
рукции панелей в части стойкости к попаданию по-
сторонних предметов.  

 
1. Объекты испытаний 

 
Акустическая панель состоит из трех слоев: две 

обшивки из стеклопластика, между которыми нахо-
дится слой из алюминиевых сот. Внутренняя обшив-
ка звукопоглощающей панели, воспринимающая 
ударное воздействие постороннего предмета, перфо-
рирована и имела различное количество слоев у раз-
личных образцов. Перфорация применяется с целью 
усиления шумоглушащих свойств акустических па-
нелей. Внешняя обшивка для всех образцов имела 
три слоя стеклопластика и не была перфорирована.  

Объектом испытаний являлись фрагменты аку-
стических панелей размером 200  200  16 с допус-
ком ± 0,5 мм. Кроме этого испытываемые образцы 
имели следующие отличия:  

– часть образцов не имела перфорации на внут-
ренней обшивке; 

– часть панелей имела структуру с направлени-
ем волокон стеклопластика внутренней обшивки 
90°  0°, другая 90°  45°  0°. 

Слои стеклоткани выкладывались следующими 
способами: 

1. Направление волокон всех слоев чередуется 
с поворотом на 90° (рис. 1, а). 

2. Направление волокон чередуется с поворо-
том на 45°(рис. 1, б). 

Образцы также различались количеством слоев 
стеклопластика внутренней обшивки: 3, 6 и 9 слоев. 

 А.А. Сергеев, В.Т. Шепель 
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Рис. 1. Схема расположения направления волокон стеклоткани 
а – 90° × 0°; б – 90° × 45° × 0° 

 
2. Экспериментальная часть 

 
Испытательная установка представляла собой 

пневматическую пушку, снабженную необходимым 
оборудованием для осуществления выстрела шари-
ком льда диаметром 25 мм в образец, жестко зафик-
сированный в приспособлении. Указанный шарик 
льда позволяет в эксперименте получать предельные 
значения кинетической энергии  110 Дж, соответ-
ствующие максимальной  кинетической энергии, 

воспринимаемой акустической панелью при попа-
дании града или льда в двигатель в эксплуатацион-
ных условиях.  

Образец устанавливался на приспособление та-
ким образом, чтобы расстояние между наружной 
поверхностью образца и установочной плоскостью 
приспособления было равным 2,5 ± 0.3 мм. Конст-
рукция устройства для закрепления позволяет обес-
печить нужный угол положения образцов по отно-
шению к выстрелу (рис. 2). 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

Рис. 2. Разрушенная акустическая панель после испытаний 
 
Порядок проведения испытаний был следую-

щим: 
– образец устанавливался под углом 45 граду-

сов (угол попадания льда, который срывается от 
кока, или от лопаток вентилятора при работе двига-
теля) к оси пушки; 

– выстрелы производились в центр образца; 
– выстрелы выполнялись ледяными шариками 

массой 10 грамм с последовательным увеличением 
скорости от 20 до 220 м/с и контролем глубины по-
вреждения с остановкой испытаний при достижении 

максимально допустимых повреждений; 
– классифицировались повреждения (вмятины, 

трещины) и проводился их обмер. 
Всего было произведено 23 выстрела. 
За параметр максимально допустимой повреж-

даемости принималось повреждение с глубиной вмя-
тины большей, чем 0,5 мм. Для этого случая опреде-
лялась кинетическая энергия, приводящая к такому 
повреждению в условиях аналогичных работы двига-
теля. Испытания проводились в два этапа. На первом 
этапе в качестве объекта испытаний использовались 
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акустические панели с толщиной обшивки в 3 слоя и 
толщиной сотовой конструкции 30 мкм, на втором 
этапе использовались усиленные панели с толщиной 
алюминиевых сот равной 40 мкм.  

Для сравнения прочности акустической панели 
с перфорацией и без перфорации в образцы были 
выполнены выстрелы с одинаковой скоростью и 
проведена оценка полученных повреждений. 

 
3. Обсуждение результатов 

 
В результате проведенных экспериментов были 

получены следующие виды повреждений: 
1. Вмятина без разрыва. Такое повреждение не 

влияет на прочностные свойства акустической пане-
ли, но может привести к незначительному снижению 
коэффициента полезного действия компрессора. 

2. Вмятина без разрыва, но с подмятием слоя 
алюминиевых сот. Такое повреждение допускает 
дальнейшую эксплуатацию акустической панели.  

3.  Вмятина без разрыва с расслоением покры-
тия из стеклопластика. Дальнейшее использование 
таких образцов может привести к разрушению слоя 

стеклопластика и его попаданию в проточную часть 
двигателя. 

4. Вмятина без разрыва с отслоением слоя 
стеклопластика от слоя алюминиевых сот. Допусти-
мость данного типа повреждаемости панели зависит 
от площади повреждения. Большая площадь отслое-
ния может привести к отрыву внутреннего слоя 
стеклопластика и разрушению панели.  

5. Разрыв слоя стеклопластика с разрушением 
сотовой конструкции. Дальнейшее использование 
такой панели в эксплуатации недопустимо. 

На основе полученных результатов испытаний 
можно сделать вывод, что все анализируемые пане-
ли независимо от наличия перфорации и количества 
слоев выдерживают удар шарика льда, летящего со 
скоростью 220 м/с, без нарушения целостности 
внутренней обшивки. При больших скоростях вы-
стрела акустическая панель, получает повреждения, 
не допускающие ее дальнейшее использование (ри-
сунок 2). При одинаковом количестве слоев и ско-
рости выстрела, на панелях с перфорацией были 
получены вмятины большей глубины, чем на пане-
лях без перфорации. 

 

 
Рис.3. Зависимость глубины вмятины без разрыва внутренней обшивки  

от кинетической энергии шарика льда для различных конструкций акустических панелей 
 

В результате испытаний были получены зави-
симости глубин вмятин без разрыва стеклопласти-
ка внутренней обшивки панелей от кинетической 
энергии шарика льда (рис. 3), построенные по ме-
тоду наименьших квадратов. Было установлено, 
что при скорости ≥   176 м/с ( 634 км/ч), происхо-
дит отслаивание слоя внутренней и наружной об-
шивок от слоя сотовой конструкции, что исключа-
ет дальнейшее использование акустической пане-
ли. На остальных панелях, обстрелянных с мень-
шими скоростями, после дефектации были обна-

ружены подмятия сотового заполнителя независи-
мо от силы удара. 

Из рис. 3 следует, что степень повреждаемости, 
характеризуемая глубиной вмятины, получаемой 
при одной и той же энергии удара для различных 
конструктивных исполнений панелей, располагают-
ся по стойкости в следующей последовательности:  

- 9 слоев стеклопластика;  
- 6 слоев без перфорации; 
- 6 слоев и схемой расположения волокон 

0°  45°  90°;  
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- 6 слоев и схемой расположения волокон 
0°  90°;  

- 3 слоя стеклопластика. 
 

Заключение 
 

1. На основе анализа экспериментальных ре-
зультатов испытаний наибольшую скорость удара, 
необходимую для получения повреждения с глуби-
ной вмятины 0,5 мм, удалось достигнуть для образца 
сотовой панели с внутренней перфорированной 9-ти-
слойной обшивкой с ориентацией слоёв 0°  90°, но 
эти панели ЗПК имеют неудовлетворительные весо-
вые характеристики. 

2. Установлено, что максимальная скорость удара 
при глубине вмятины 0,5 мм и при отсутствии отслое-
ния сот от наружной обшивки достигнута для образца 
сотовой панели с 9-тислойной перфорированной на-
ружной обшивкой и направлением волокон 0°  90°. 

3. На всех образцах панелей после дефектации 
было обнаружено подмятие сотового наполнителя, 
независимо от скорости удара шариком льда. 

4. Большое значение при разработке стойких к 
ударному воздействию акустических панелей имеет 
технологический процесс их изготовления, в кото- 
 

ром основную роль играет применение автоклавно-
го формирования, которое увеличивает прочност-
ные свойства получаемых образцов, уменьшает по-
ристость, но при этом увеличивает финансовые за-
траты на изготовление.  

5. Важным является сочетание применяемых 
материалов, препрегов и клеев, обладающих необ-
ходимыми свойствами адгезии, для предотвращения 
отслаивания и расклеивания, и соблюдение ста-
бильности технологического процесса при работе с 
ними. 

6. Наилучшими свойствами в плане стойкости 
к ударному воздействию града и льда и приемлемы-
ми весовыми характеристиками обладают 6-тислой-
ные с перфорированной внутренней обшивкой и 
направлением волокон 0°  45°  90° панели. 
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ЕКСПЕРИМЕНТАЛЬНЕ ДОСЛІДЖЕННЯ УШКОДЖУЄМОСТІ  
КОМПОЗИТНИХ АКУСТИЧНИХ ПАНЕЛЕЙ АВІАЦІЙОНОГО ГТД 

А.А. Сергеев, В.Т. Шепель 
Подано результати експериментальних досліджень по визначенню оптимальної конструкції акустич-

них панелей авіаційного ГТД, виготовлених з композитного матеріалу на основі оцінки їх ушкоджуємості 
сторонніми предметами. Проведено аналіз вимог АП-33, CS-E у частині захисту від сторонніх предметів, 
таких як град, лід. Для вирішення поставленої задачі використовувались декілька зразків панелей з різною 
конструкцією обшивки із склопластику за кількістю шарів препрега, розташування волокон скловолокна та 
товщини сотової конструкції. Методика проведення експерименту складалась в обстрілі панелей кулькою 
льоду діаметром 25 мм з різними швидкостями. 

Ключевi слова: авіаційний двигун, непробиваємість, акустичні панелі, композити.  
 

EXPERIMENTAL STUDY OF DAMAGING OF COMPOSITE ACOUSTIC PANELS  
OF AVIATION GAS-TURBINE ENGINES 

A.A. Sergeyev, V.T. Shepel 
Experimental results are given for optimum design of gas-turbine engine acoustic panels made from composite 

materials based on analysis of their damaging by foreign objects. Airworthiness standards AP-33, CS-E are re-
viewed with regard to protection from foreign objects such as hail, lining being different in number of prepreg lay-
ers, glass-fiber flow and honeycomb thickness. The method of testing is shooting of panels with 25 mm diameter 
hail stones at different velocities.  

Key words: aviation engine, containment, acoustic panels, composite materials. 
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Н.В. ПОЛУЯН, В.Е. ТАРАСОВ 
 

ГП «Конструкторское бюро «Южное» им. М.К. Янгеля», Днепропетровск, Украина 
 

МЕТОДИЧЕСКИЙ ПОДХОД К ПРОЕКТИРОВАНИЮ  
ТРАНСПОРТНО-КОСМИЧЕСКОЙ СИСТЕМЫ 

 
Предложена транспортно-космическая система для вывода микроспутников на низкие околоземные 
орбиты с аэродромной полосы, которая состоит из многоразового гиперзвукового беспилотного ле-
тательного аппарата и одноразовой ракеты космического назначения. Проведен анализ существую-
щих разработок. Рассмотрены различные компоновочные схемы, схемы расположения ракеты косми-
ческого назначения относительно планера и силовые установки для возвращаемого беспилотного ап-
парата и проведен их анализ. Представлена схема вывода полезного груза с помощью транспортно-
космической системы. 
 
Ключевые слова: транспортно-космическая система, комбинированная силовая установка, гиперзву-
ковой беспилотный летательный аппарат. 

 

Введение 
 

С каждым годом в мире растет разработка нано 
и микроспутников. Вследствие этого возникает не-
обходимость вывода космических аппаратов (КА) 
такого класса на заданные, в том числе солнечно-
синхронные орбиты. 

Запуски микроспутников на сегодняшний день 
осуществляются существующими ракетами-носи-
телями среднего (М=200-500т) и легкого класса (до 
200 т) в основном в виде дополнительной полезной 
нагрузки или групповым методом [1]. Такие методы 
запусков имеют ряд недостатков, а именно - суще-
ственное ограничение по параметрам орбиты для 
дополнительной полезной нагрузки, определяемое 
параметрами орбиты основного КА, а также дли-
тельный срок ожидания запуска (до 18-24 месяцев), 
что превышает срок создания микроспутников 
(9…12 месяцев). 

Существенным фактором также является высо-
кая удельная стоимость доставки 1 кг полезного 
груза на орбиту с помощью одноразовой ракеты-
носителя [2]. Кроме того для осуществления запуска 
с помощью ракеты-носителя необходимо наличие 
космодрома с немалой зоной отчуждения для паде-
ния отделяемых частей РН, что не удовлетворяет 
большинство стран, особенно тех, которые распо-
ложены в густонаселенных районах. 

Таким образом, решение вопроса по выводу 
нано и микроспутников заключается в поиске новых 
схем доставки КА. Одной из таких схем является 
частично многоразовая аэрокосмическая система 
(АКС), состоящая из возвращаемой первой ступени 
и одноразовой второй. В качестве первой ступени 
АКС могут использоваться дозвуковые транспорт-

ные самолеты, сверхзвуковые истребители или бом-
бардировщики и гиперзвуковые самолеты-
разгонщики. В качестве второй ступени использу-
ются ракеты космического назначения (РКН), ра-
кетные блоки и орбитальные самолеты. 
 

Анализ существующих разработок 
 
С 1990 года в США успешно эксплуатируется 

АКС «Пегас», которая включает в себя доработан-
ный стратегический бомбардировщик В-52 и распо-
ложенную под крылом крылатую трехступенчатую 
РКН [3, с. 488]. В этой АКС разделение ступеней 
осуществляется на высоте 12.2 км со скоростью 
0,8М. РКН способна доставлять полезный груз ве-
сом 350 кг на низкие орбиты. Недостатком данной 
схемы выведения является значительная стоимость 
вывода 1 кг полезного груза на космическую орби-
ту, которая превышает стоимость вывода с помо-
щью одноразовой ракеты-носителя. 

Известны проекты «Воздушный старт» и 
«МАКС» [3, с. 491-494]. В проекте АКС «Воздуш-
ный старт» используется доработанный транспорт-
ный самолет АН-124 и расположенная внутри фю-
зеляжа двухступенчатая РКН «Полет». В проекте 
«МАКС» используется доработанный транспортный 
самолет АН-225 и расположенный над фюзеляжем 
многоразовый орбитальный самолет с одноразовым 
внешним топливным баком. Недостатком таких 
схем является необходимость значительной дора-
ботки самолета-носителя, а также незначительные 
прибавки скорости и высоты к стартовым характе-
ристикам второй ступени. 

Существуют также проекты, где используются 
сверхзвуковые самолеты-разгонщики, которые дают 

 Д.С. Калиниченко, А.В. Аксёненко, А.Э. Кашанов, Н.В. Полуян, В.Е. Тарасов  
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большую прибавку к скорости и высоте, это «Бур-
лак» и «Ишим» [3, с. 496-497]. В проекте «Бурлак» 
используется сверхзвуковой стратегический ракето-
носец Ту-160 и прикрепленная снизу двухступенча-
тая РКН «Бурлак». Разделение ступеней происходит 
на высоте до 14 км при скорости полета 500 м/с. На 
низкую орбиту данная АКС способна выводить 1.1 
т. полезного груза. В проекте «Ишим» используется 
истребитель-перехватчик МиГ-31 и трехступенчатая 
РКН, которая способна выводить полезный груз 
весом до 200кг на низкие орбиты. 

Недостатком обоих схем является необходи-
мость доработки конструкции и аэродинамической 
компоновки самолета. 

Также были разработаны проекты, использую-
щие для разгона гиперзвуковые самолеты-разгон-
щики (ГСР), а для продолжения полета орбитальные 
самолеты. Это проекты «Спираль», «Зенгер» и 
«МИГАКС». 

Проект «Спираль» состоит из возвращаемого 
ГСР и расположенного сверху одноразового ракет-
ного ускорителя и орбитального самолета. Разделе-
ние ГСР и ракетного блока происходит на высоте 30 
км при скорости 6М. Стартовая масса АКС «Спи-
раль» составляет 115 т. 

Проект «Зенгер» состоит из возвращаемого 
ГСР и расположенного сверху орбитального само-
лета, взлетная масса составляет 366 т. Разделение 
ступеней производится на высоте 35 км со скоро-
стью 6,6М. 

Проект «МИГАКС» выполнен на основе ГСР и 
расположенного сверху орбитального самолета, 
взлетная масса 420 т. Разделение ступеней происхо-
дит на высоте 30 км при скорости 6М. АКС обеспе-
чивает вывод на переходную орбиту 12.7 т. полезно-
го груза. 

Основным недостатком при использовании 
указанных АКС для вывода микроспутников на ор-
биту является значительный стартовый вес (вес по-
лезного груза), а также значительная стоимость соз-
дания и эксплуатации орбитальных самолетов. 

 

Постановка задачи 
 

Будем рассматривать средство для выведения 
микроспутников на низкие околоземные орбиты с 
аэродромной полосы. 

В качестве перспективного средства выведения 
представляет интерес разработанная авторами схема 
транспортно-космической системы (ТКС) состоя-
щей из многоразового высотного гиперзвукового 
беспилотного летательного аппарата (БПЛА) с од-
норазовой РКН. 

Применение высотного беспилотного гипер-
звукового летательного аппарата позволяет умень-

шить стоимость выведения КА, в первую очередь, за 
счет исключения пилота из состава ТКС, систем 
необходимых для его жизнеобеспечения, а также 
снижения затрат на его подготовку. Отделение РКН 
осуществляется на скоростях порядка 4…6 Махов и 
высотах порядка 25…30 км под углом бросания 
40…50°. 

 

Решение задачи 
 

На проектном этапе решается задача выбора 
силовой установки для гиперзвукового БПЛА. Си-
ловая установка должна быть работоспособной ис-
ходя из условий всех этапов эксплуатации (руление 
по воздушно-посадочной полосе (ВПП), старт с 
ВПП, разгон, возврат на аэродром базирования и 
посадка на ВПП) и обеспечивать максимальную 
тяговооруженность при минимальном расходе топ-
лива. 

Рассмотрим для предварительного проектного 
анализа облика БПЛА несколько типов двигателей: 
газотурбинный, воздушно-реактивный, жидкостной 
ракетный двигатель. 

Из газотурбинных двигателей наиболее подхо-
дящим является турбореактивный двухконтурный 
двигатель с форсажной камерой (ТРДДФ). Такой 
тип двигателей используется на сверхзвуковых са-
молетах с максимальными характеристиками скоро-
стью 3 Маха и высотой до 20 км. В Украине двига-
тели такого класса проектируются ГП «КБ «Про-
гресс» им. Ивченко» и производятся АО «Мотор 
Сич». 

Прямоточный воздушно-реактивный двигатель 
(ПВРД) эффективно работает при определенном 
скоростном напоре не менее 2000 кгс/м2. На борту 
БПЛА размещается горючее, а окислитель берется 
из окружающей среды, вследствие чего такой тип 
двигателя пригоден до высот 40 км. 

Жидкостной ракетный двигатель (ЖРД) позво-
ляет получить большую тягу двигателя при боль-
шом удельном расходе топлива. На борту БПЛА 
необходимо размещать окислитель и горючее, что 
делает двигатель независимым от условий полета, 
но увеличивает вес БПЛА. Целесообразно использо-
вать ракетный двигатель, в тех случаях, когда необ-
ходима большая тяга при малом времени работы 
двигателя, при вертикальном старте БПЛА с ракет-
ными двигателями. 

Проанализировав указанные типы двигателей, 
приходим к выводу, что с одним типом двигателя 
выполнить БПЛА достаточно проблематично. Одна-
ко возможно использовать комбинацию типов дви-
гателей для работы каждого на оптимальном для 
него участке. 

Такими комбинациями могут быть: 
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 ТРДДФ+ПВРД; 
 ТРДДФ+ЖРД. 
Одной из наиболее важных задач рассматри-

ваемых на первоначальном этапе является выбор 
расположения РКН относительно планера БПЛА. 
Возможно расположение РКН под планером, над 
планером и внутри планера БПЛА. 

При расположении РКН сверху планера БПЛА 
необходимо прилагать значительные усилия для 
подъема РКН при разделении, однако расположение 
сверху освобождает нижнюю часть фюзеляжа для 
расположения воздухозаборных устройств, а также 
облегчает процесс расхождения РКН и БПЛА после 
отделения. Подробное описание способов осущест-
вления и недостатков старта сверху планера БПЛА 
выполнено в [4]. 

При расположении РКН снизу планера БПЛА 
усилия для разделения РКН и БПЛА будут меньши-
ми, однако существует проблема несоударения РКН 
с БПЛА после разделения. 

При расположении РКН внутри планера требу-
ется достаточно большой объем внутреннего про-
странства и возникают вопросы с направлением 
разделения. Некоторые особенности старта из пла-
нера описаны в [5]. 

Для дальнейших проработок был выбран вари-
ант утопленного расположения РКН под планером 
БПЛА. На стадии проектных оценок рассмотрены 
два основных варианта схем ТКС. 

Первый вариант. Схема на базе двух ТРДДФ 
и одного четырехкамерного ЖРД (рис. 1). Планер 
(1) выполнен по нормальной аэродинамической 
схеме с передним оперением для улучшенной ста-
билизации и управляемости и двумя килями. Под 
консолями крыла имеются два плоских воздухоза-
борных устройства для обеспечения расчетной ра-
боты ТРДДФ (2). В нижней части фюзеляжа выпол-
нена ниша для размещения РКН (4). Расчеты прове-
денные для данного варианта показали возможность 
вывода полезного груза (ПГ) весом 40 кг на солнеч-
но-синхронную орбиту высотой 500 км. 

Схема полета ТКС представлена на рис. 2. Го-
ризонтальный взлет на турбореактивных двигателях 
и достижение высоты порядка 12 км, затем отделя-
ется стекатель БПЛА и запускается ЖРД, который 
доразгоняет ТКС до высоты порядка 30 км и скоро-
сти порядка 4…6 М. Доразгон ТКС осуществляется 
при перекрытых каналах воздухозаборных уст-
ройств. Отделение РКН осуществляется при дости-
жении угла бросания порядка 40-50°. После чего 
происходит раскрытие стабилизаторов, отделение 
стекателя РКН и запуск маршевого двигателя 1 сту-
пени. Далее полет происходит по традиционным 
схемам вывода ПГ на орбиту. БПЛА после отделе-
ния РКН делает маневр «уклона» в плоскости рыс-

кания и продолжает полет при выключенных двига-
телях спускаясь до высоты порядка 18 км за счет 
приобретенной кинетической энергии. На этой вы-
соте происходит разворот БПЛА и полет в зону 
старта. На высоте порядка 12…16 км включаются 
ТРДДФ, на которых происходит посадка БПЛА. 

РКН для этой схемы состоит из трех ступеней с 
твердотопливными двигателями. Для управления 
РКН в полете по каналам рыскания и тангажа двига-
тели оснащены поворотными соплами. Для управ-
ления по каналу крена первая ступень оснащена 
двигателем крена, а вторая и третья оснащены сис-
темой управления ориентацией и стабилизацией. 

Второй вариант. Схема на базе двух ТРДДФ и 
одного прямоточного воздушно-реактивного двига-
теля (ПВРД) (рис. 3). Планер БПЛА (1) также вы-
полнен по нормальной аэродинамической схеме с 
передним оперением и двумя килями и включает в 
себя два плоских воздухозаборных устройства. По-
дача воздуха к двум ТРДДФ (2) ведется по прямым 
каналам воздухозаборного устройства затем при 
переходе на режим работы ПВРД (3) заслонка, уста-
новленная за горлом воздухозаборного устройства, 
перекрывает прямой канал, и воздух из двух каналов 
попадает в один ПВРД. В нижней части фюзеляжа 
имеется ниша, в которой крепится РКН (4). Расчеты, 
проведенные для данного варианта, показали воз-
можность вывода ПГ весом 40 кг на солнечно-
синхронную орбиту высотой 500 км. 

Дополнительно к двум основным вариантам 
рассматривался вариант использования двух ПВРД 
меньшей тяги (рис. 4). 

РКН для этих вариантов ТКС также состоит из 
трех ступеней с твердотопливными двигателями 
серийного изготовления. 

Схема полета аналогична первому варианту. 
Горизонтальный взлет на турбореактивных двигате-
лях и достижение скоростного напора необходимого 
для запуска ПВРД. Осуществляется запуск ПВРД, 
который доразгоняет ТКС до скорости порядка 4 М 
на высоту порядка 25 км. Отделение РКН осуществ-
ляется при достижении угла бросания порядка 40-
50°. После чего происходит раскрытие стабилизато-
ров, отделение стекателя РКН и запуск маршевого 
двигателя 1 ступени. Далее полет происходит анало-
гично варианту с ЖРД. 

Преимущества и недостатки каждого варианта 
приведены в табл. 1. 

 

Выводы 
 

Проведенный авторами комплекс научно – ис-
следовательских работ по поиску оптимального ва-
рианта средства выведения на заданные орбиты на-
но и микроспутников позволяет сделать следующие 
выводы: 
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Рис. 1. Компоновочная схема и общий вид ТКС (ТРДДФ+ЖРД) 
 
 

 
 

Рис. 2. Схема вывода ПГ на орбиту 
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Рис. 3. Компоновочная схема и общий вид ТКС (ТРДДФ+1 ПВРД) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

 
 
 

Рис. 4. Компоновочная схема и общий вид ТКС (ТРДДФ+2 ПВРД) 
 

Таблица 1 
Сравнение вариантов 

 ТКС ТРДДФ+ЖРД ТКС ТРДДФ + 1 ПВРД ТКС ТРДДФ +2 ПВРД 

Работа двигателей Независимая Зависимая (так как общий 
воздухозаборник) 

Зависимая (так как общий 
воздухозаборник) 

Пассивный вес нера-
ботающего двигателя 

Вес всей двигатель-
ной установки Вес двигателя Вес двигателя 

Запасы окислителя на 
борту 

Превышающие за-
пасы топлива Отсутствуют Отсутствуют 

Средний удельный 
импульс Низкий Значительный Значительный 

Простота компоновки Простая Умеренная Усложненная 
Конфигурация возду-
хозаборника 

Простая, общеизве-
стная 

Сложная, комбинирован-
ная 

Усложненная, комбиниро-
ванная 

Готовность двигате-
лей 

Наличие готовых  
образцов 

Необходимо создание 
ПВРД 

Необходимо создание 
ПВРД 
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1. В условиях отсутствия возможности созда-
ния на территории страны космодрома вариант за-
пуска КА с помощью ТКС является наиболее опти-
мальным и экономически целесообразным для раз-
работки. 

2. При проектной оценке вариантов ТКС наи-
более приемлемым решением является использова-
ние силовой установки с ТРДДФ и одним ПВРД. 

3. Дальнейшим направлением научных исследо-
ваний должна стать оптимизация параметров выбран-
ного варианта транспортно-космической системы. 
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МЕТОДОЛОГІЧНИЙ ПІДХІД  
ДО ПРОЕКТУВАННЯ ТРАНСПОРТНО-КОСМІЧНОЇ СИСТЕМИ 

Д.С. Калиниченко, О.В. Аксьоненко, О.Е. Кашанов, М.В. Полуян, В.Е. Тарасов 
Запропонована транспортно-космічна система для виводу мікросупутників на низькі навколоземні ор-

біти з аеродромної смуги, що складається із багаторазового гіперзвукового безпілотного літального апарату 
та одноразової ракети космічного призначення. Проведений аналіз існуючих розробок. Розглянуті та про-
аналізовані різні компонувальні схеми, схеми розташування ракети космічного призначення відносно пла-
нера та силові установки для  безпілотного апарату, що повертається. Представлена схема виводу корисного 
вантажу за допомогою транспортно-космічної системи. 

Ключові слова: транспортно-космічна система, комбінована силова установка, гіперзвуковий безпіло-
тний літальний апарат. 

 
THE METHODOLOGICAL APPROACH  

TO DESIGNING OF SPSCE TRANSPORTATION SYSTEM 
D.S. Kalinichenko, A.V. Axonenko, A.E. Kashanov, N.V. Poluian, V.E. Tarasov 

This paper presents a runway-launch space transportation system for delivering microsatellites onto low earth 
orbits. The space transportation system consists of a reusable hypersonic unmanned aerial vehicle and an integrated 
launch vehicle. The analysis of similar existing projects is carried out. Various layout diagrams, schemes of the ar-
rangement of an integrated launch vehicle relative to a glider and schemes of various power-plants for the returned 
unmanned aerial vehicle are considered and their analysis is carried out. The flight scheme of delivering a payload 
via space transportation system is presented. 

Keywords: space transportation system, combined power-plant, hypersonic unmanned aerial vehicle. 
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ОСОБЕННОСТИ РАСПРЕДЕЛЕНИЯ СКОРОСТЕЙ  
В ОСЕСИММЕТРИЧНЫХ ТЕЧЕНИЯХ С ПЕРЕГОРОДКАМИ 

 
Представлены результаты измерений полей скорости течений вязкой несжимаемой жидкости в ог-
раниченных объемах с радиальными жесткими пристеночными перегородками. Проведен послойный 
анализ распределения скоростей течений, характерных зон – пристеночной, в спутном следе за пере-
городкой, в окрестности внутренних кромок перегородок. Установлено влияние геометрии перегоро-
док на структуру циркуляций в сосудах. Определена структура и характер изменения во времени 
внутренних осесимметричных течений с перегородками, по которым можно количественно устано-
вить круговых моментов воздействия на жидкость. 

 
Ключевые слова: вязкая жидкость, стабилизирующие устройства, числа Рейнольдса, радиальные 
перегородки, силовые влияния 
 

Введение 
 

При движении тел с жидкостью, например, ав-
томобильных и железнодорожных цистерн, судов-
танкеров, космических орбитальных модулей и дру-
гих объектов жидкость способна оказывать сильное 
влияние на стенки сосудов, вызывая неустойчивость 
и даже аварийные ситуации на борту. Наиболее эф-
фективными средствами силового воздействия на 
неконтролируемые течения жидкости с точки зрения 
массы и габаритов представляются внутренние жест-
кие перегородки различной геометрии и расположе-
ния в резервуарах [1, 2], пример которых приведен 
на рис.1.  

 

 
а                                              б 

Рис. 1. Внутренние радиальные  пристеночные  
перегородки: а  – 4-элементная, б – 6-элементная,  

в сферическом и цилиндрическом резервуарах  
 

Одним из наиболее перспективных направлений 
экспериментальных и теоретических исследований 
гидромеханических явлений при подобных течениях 
в последнее время является изучение гидродинами-
ческих полей в резервуаре и на их базе определение 
системы силовых влияний на инерционные течения 
жидкости. Определение картины распределения ско-
ростей и давлений в потоке жидкости позволит уста-

новить величины и направления круговых моментов, 
которые, в свою очередь, можно ввести в бортовой 
компьютер и оптимизировать компенсационные ме-
роприятия по стабилизации движения объектов с 
жидкостью.  
  

1. Постановка задачи исследований 
 

Задачей настоящего исследования является экс-
периментальное определение влияния внутренних 
стабилизирующих устройств (ВСУ) в виде жестких 
радиальных перегородок на течения вязкой несжи-
маемой жидкости в ограниченных объемах. Опреде-
ление характера изменения скоростей при инерцион-
ном вращении жидкости после резкой остановки 
оболочки во времени позволяет определить парамет-
ры эффективных компенсационных воздействий на 
возмущения со стороны жидкого топлива в виде кру-
говых моментов, которые реализуются, как правило, 
посредством включения двигателей системы автома-
тической стабилизации космического аппарата 
(КА) [2]. 

Основными критериями оценки влияния пере-
городок на течения жидкости представляются из-
вестные и специально разработанные числа подобия, 
например, числа Рейнольдса, Россби, Струхаля и 
другие. Определение с их помощью нестационарной 
картины распределения скоростей непосредственно 
около перегородок и в свободном пространстве тече-
ния позволяет установить структуру характерных 
слоев движущейся жидкости в баках с различными 
вариантами перегородок. С помощью этих парамет-
ров, в свою очередь, можно установить особенности 
их влияния на  инерционные течения при различных 

 В.А. Ковалев 
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числах подобия и распространить результаты физи-
ческого моделирования течений на реальные конст-
рукции и режимы движения объектов с жидкостью. 
Основным числом подобия представляется центро-
бежное число Рейнольдса, построенное по величи-
нам начальной угловой скорости резервуара Ω0, рас-
стояния до оси вращения R и кинематического ко-
эффициента вязкости жидкости ν 

 

Re = Ω0·Ri / ν. 
 

В качестве базовых приняты конструкции ради-
альных перегородок, примыкающих к внутренним 
боковым стенкам модельного сосуда (рис.2,а), кото-
рые являются штатными устройствами в топливных 
резервуарах КА [1, 2]. Это позволяет принять за ос-
нову результаты измерений окружной компоненты 
скорости, полученные при моделировании течений 
на специально разработанных экспериментальных 
стендах [3, 4] при измерениях полей скоростей и 
давлений в сравнении с данными измерений других 
вариантов конструкций.  

Модельная отработка рассматриваемых конст-
рукций ВСУ в сферической и цилиндрической моде-
лях сосудов проводилась в диапазоне начальных чи-
сел Рейнольдса Re0=700…12500 и чисел Струхаля 
Sh=0…32. При использовании штатной конструкции 
ВСУ, изображенной на рис.2,а, наблюдалась исход-
ная картина распределения слоев осесимметричного 
течения. Зона 1 характеризовала квазитвердую об-
ласть течения, на которое не распространяется влия-
ние перегородок. Эта зона представляется достаточ-
но устойчивой, в которой в начальные моменты вре-
мени профили окружной скорости u зависят линейно 
от расстояния Ri 

 

u = Ω0·Ri. 
 

2. Анализ результатов измерений  
окружной компоненты вектора  

скорости жидкости 
 

Анализируя результаты измерения поля скоро-
стей можно установить, что для штатной конструк-
ции размеры промежуточной зоны, как правило, со-
ставляют R = 0,73…0,8, она примыкает к внутренним 
кромкам перегородок и служит некоей переходной 
областью между зоной 1 и спутным следом за пере-
городкой (зона 3). В этой области имеет место диф-
фузия внутренней границы спутного следа за перего-
родкой и распространение циркуляций к оси враще-
ния, инициируемых внутренними кромками перего-
родок. По ширине зоны 2 можно установить влияние 
перегородки на квазитвердую зону 1. 

Наиболее характерной для осесимметричного 
течения представляется  зона 3, обозначающая спут-

ный след за плоскостью перегородки. Этот слой те-
чения подвергается сильному влиянию со стороны 
перегородки и от ее размеров и особенностей фор-
мирования поля скорости зависит эффективность 
влияния ВСУ на течение в целом. При этом сущест-
венное влияние на течение в зоне 3 оказывает коэф-
фициент проницаемости η, представляющий собой 
отношение суммарной площади отверстий перфора-
ции Sотв и общей площади перегородок S 

 

η = Sотв / S, 
 

так как при использовании перфорированных 
перегородок можно регулировать как ее размеры, так 
и характер распределения скоростей в пределах этой 
области. Кроме того, на ширину этой области тече-
ния сильно влияет пристеночное заторможенное те-
чение (зона 4). 

Динамика геометрии характерных зон во вре-
мени течения представлена на рис.3, где в процент-
ном соотношении к радиусу сосуда в начальные мо-
менты времени процесса (Т = 0,42…2,57) ширина зон 
составляла, например,  1 - 76%, 2 – 3%, 3 – 20%,  
4 – 1% соответственно. С возрастанием времени за-
тухания скорости (Т=2,57…11,45) и увеличением 
толщины пристеночного течения δ = 0,098 в зоне 4, 
область спутного следа за перегородкой (зона 3) 
смещается к оси вращения, причем величины скоро-
стей в следе заметно уменьшаются. Эта характери-
стика инерционного периферийного течения вызвана 
достаточно сильным влиянием на течение в зоне  
3 вязкой диффузии со стороны зоны 4.  

Таким образом, как видно из рис.4,б, в основной 
стадии инерционного течения наблюдается следую-
щее распределение параметров зон: 1 - 66%, 2 – 9%, 
3 – 17%, 4 – 8%. В заключительной стадии течения 
(Т=15…27) имеет место следующее зонное распре-
деление:  1 - 57%, 2 – 23%, 3 – 7%, 4 – 13%. Увели-
чение времени и распространение влияния вязкости 
на большую часть зоны 3, приводит к снижению эф-
фективности ее влияния. При этом возрастает влия-
ние переходной зоны 2 на квазитвердую область те-
чения, размеры которой в течение периода затухания 
скорости также уменьшаются на 30…35%, а габари-
ты зоны 3, а, следовательно, влияние на инерционное  
течение, уменьшаются почти в 3 раза.  

По результатам измерений окружной компонен-
ты скорости в зазоре можно исследовать структуру 
слоев в сосуде с отстоящими перегородками [3, 4]. 
Особенности их распределения в начальной стадии 
(Т=0,42…2,57) осесимметричного течения, приве-
денные на рис.4, заметно отличаются от случая при-
мыкающей перегородки возникновением второй пе-
реходной зоны 2*, структура которой аналогична 
конфигурации зоны 2: 1 - 68%, 2 – 3%, 3 – 20%, 2* - 
9% и 4 – 1%.  
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а     б 

Рис. 3. Динамика послойной структуры течения во времени  
в сфере со сплошными перегородками при Re0=6350:   

а – примыкающая; б – отстоящая 
 
 
 

 
 

Как видно из рис. 4, в период развития присте-
ночной заторможенной области достаточно быстро 
(Т =2,57…11,45) зона 4 охватывает пространство в 
зазоре, распространяясь на  зону 2*. При этом зона 2 

почти не изменяет свои размеры и достаточно слабое 
влияние  на  зону 1,  где  располагается  квазитвердое 
ядро течения. Основные параметры характерных зон 
будут распределяться следующим образом: 1 – 61%, 
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Рис. 4. Характерные зоны течения в цилиндре с перфорированными  перегородками:   
а – примыкающими;  б – отстоящими:  1 – квазитвердое ядро; 2 – переходная зона;  

3 – вторичные течения за перегородками; 4 – пристеночное течение 
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Рис. 2. Характерные зоны течения в цилиндре со сплошными  перегородками:   

а – примыкающими;  б – отстоящими:   1 – квазитвердая область;  
2 – переходная зона; 3 – спутный  

след за перегородкой;  4 - пристеночное течение 
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2 – 10%, 3 – 19%, 4 – 10%. А в заключительной ста-
дии инерционного течения (Т=15…27) возникает 
следующее расположение зон:   

1 – 52%, 2 – 21%, 3 – 13%, 4 – 14%. 
Динамика развития рассматриваемых зон тече-

ния представлена на рис. 5 и свидетельствует об 
уменьшении примерно на 10…12% радиуса квазит-
вердой области (зона 1), причем характер изменения 
зон 2 и 3 изменяется немного за исключением отсут-
ствия влияния на зону 3 заторможенного течения в 
зоне 4. Таким образом, экспериментально установле-
но, что конструкция ВСУ с отстоящими перегород-
ками более эффективно влияет на формирование и 
развитие во времени зоны 1 квазитвердой области 
течения.  

В начальной стадии течения, когда велико 
влияние инерционных свойств жидкости, имеет ме-
сто следующее процентное распределение:   1 - 77%, 
2 – 9%, 3 – 12%, 4 – 2%. При этом размеры переход-
ной зоны 2 значительно больше, чем в случае с не-
проницаемой примыкающей перегородкой (рис.1), 
что можно объяснить распространением ее влияния 
на спутный след за перегородкой. 

 
3. Силовые влияния проницаемых  

перегородок на течения  
в ограниченном объеме 

 
Следует отметить, что пристеночное затормо-

женное течение (зона 4) в начальной стадии не отли-
чается от случая сплошной перегородки, что свиде-
тельствует о слабом влиянии проницаемости в об-
ласти течения у стенки модельного сосуда. По анало-
гии с предыдущими случаями, динамика инерцион-
ных слоев течения в основной стадии представлена 
на рис.5 и  составляет такую пропорцию: зона 1 – 
65%, 2 – 12%, 3 – 15% и 4 – 8%, а в заключительный 
период, когда градиенты скоростей малы и вязкие 
свойства течения более выражены,  зона 1 составляет 
54%, 2 – 21%, 3 – 13% и 4 – 12%. Графическое пред-
ставление результатов свидетельствует о почти ли-
нейном развитии послойной структуры течения. 

Анализируя полученные результаты распреде-
ления слоев в сосуде с перфорированными перего-
родками и сравнивая их со случаем сплошных кон-
струкций, можно заключить, что характер развития 
зон 3 и 4 остается почти одинаковым и изменяется 
лишь во времени. Как оказалось, достаточно боль-
шую роль в распределении скоростей играет пере-
ходная зона 2, оказывающая влияние на квазитвер-
дую зону 1.  

В результате именно зона 2, увеличиваясь по 
толщине в 2,2 раза, почти на 40…45% уменьшает 
размеры зоны 1.  

При рассмотрении особенностей обтекания от-
стоящей проницаемой перегородки, например, в ци-
линдре, проводилось сравнение с соответствующими 
данными для сплошной перегородки [3, 4]. Для на-
чальной, основной и заключительной стадий течения 
имеет место следующее распределение параметров, 
которые обобщены в графическом виде на рис. 5: 
Т = 0,42…2,57      1 зона – 73%,  2 – 7%,    3 – 11%,  
2* - 8%  и  4 - 1%; 
Т = 2,57…11,45     1 зона – 62%,  2 – 14%,  3 – 15%,  
2* - 3%  и  4 – 9%; 
Т = 15…27    1 зона – 49%,  2 – 22%,  3 -  16%  
и   4 – 13%. 
 

40

60

80

0 10 20

T

 б, %

 
Рис. 5. Сравнение влияния конструкций  

и расположения радиальных перегородок  в потоке 
на размеры квазитвердой области (зона 1):  

1 – примыкающая проницаемая;  2 – отстоящая 
сплошная; 3 –  примыкающая сплошная;   

4 – отстоящая проницаемая 
 

В данном случае следует отметить достаточно 
продолжительное существование внешней переход-
ной зоны 2*, поскольку она находится на большом 
расстоянии от стенок, а значит, пристеночное затор-
моженное течение слабо влияет на эту зону. Возни-
кающие на кромках проницаемых перегородок вих-
ревые структуры диффундируют как в область спут-
ного следа за перегородкой, так и в сторону стенок 
модельного сосуда, существенно затухая только в 
заключительной стадии нестационарного течения. 

Что касается структуры квазитвердой области 
течения, обозначенной зоной 1, следует отметить 
четко выраженную динамику снижения ее размеров 
благодаря распространению влияния перегородок, в 
частности, вихревых структур из зоны 2. В заключи-
тельной стадии переходного течения, при значитель-
но более сильном влиянии сил вязкости в инерцион-
ном течении, зона 1, где это влияние еще слабое, со-
ставляет менее половины расстояния до оси враще-
ния, по сравнению со штатной примыкающей 
сплошной конструкцией радиальной перегородки.  
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Выводы 
 
Сравнение полученных данных относительно 

квазитвердой области течения позволяет сделать вы-
вод о более сильном влиянии на нее проницаемых 
отстоящих перегородок, у которых характер затуха-
ния скорости происходит намного быстрее, чем в 
отстоящей сплошной конструкции. Изменение коэф-
фициента проницаемости перегородки η оказывает 
некоторое влияние только в начальной стадии инер-
ционного течения, когда велики градиенты окружной 
скорости в спутном следе и около стенки. В заклю-
чительной же стадии течения, при больших значени-
ях времени Т процесс облитерации отверстий перфо-
рации заметно снижает эффект проницаемости пере-
городок и параметр η слабо влияет на распределение 
скорости во всех характерных зонах течения. 

Анализ результатов экспериментальных изме-
рений позволил сделать вывод о достаточной слож-
ности картины гидродинамических полей при тече-
нии вязкой несжимаемой жидкости в ограниченных 
объемах различной геометрии с внутренними пере-
городками. Это, в свою очередь, необходимо учиты-
вать при составлении номограммы силовых воздей-
ствий, которая вводится в бортовой компьютер сис-

темы стабилизации космического аппарата для оп-
тимизации компенсационных мероприятий при его 
орбитальном движении.  
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ОСОБЛИВОСТІ РОЗПОДІЛУ ШВИДКОСТЕЙ  
У ВІСЕСИМЕТРИЧНИХ ТЕЧІЯХ З ПЕРЕГОРОДКАМИ 

В.А. Ковальов 
Представлено результати вимірювань полів швидкості течій в’язкої нестисливої рідини в обмежених 

об’ємах з радіальними жорсткими пристінними перегородками. Проведено пошаровий аналіз розподілу 
швидкостей течій, характерних зон – пристінної, у супутньому сліді за перегородкою, в околі внутрішніх 
крайок перегородок. Встановлено вплив геометрії перегородок на структуру циркуляцій у посудинах. Ви-
значено структуру і характер зміни за часом внутрішніх вісесиметричних течій з перегородками, за якими 
можна кількісно встановити крутні моменти дії на рідину. 

Ключові слова: в’язка рідина, стабілізуючі пристрої, число Рейнольдса, радіальні перегородки, силові 
впливи. 

 
THE VELOCITY DISTRIBUTION FEATURES  
IN AXISYMMETRIC FLOWS WITH BAFFLES 

V.A. Kovalev 
The results of measurings are presented speed fields of flows of viscid incompressible fluid in the limited 

volumes with radial hard nearwall baffles. The layer analysis of distributing of flow speeds is conducted, 
characteristic areas – nearwall, after the baffle, near the internal edges of baffles. Influence of geometry of baffles is 
set on the structure of circulations in vessels. A structure and character of time-history is certain internal axisymmet-
ric flows with baffles in which it is possible in number to set circular moments of affecting liquid. 

Key words: viscous fluid, stabilizing devices, Reynolds number, radial baffles, dynamic affects. 
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Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского «ХАИ», Украина 
 

ИССЛЕДОВАНИЕ ГЕОМЕТРИЧЕСКИ И ФИЗИЧЕСКИ НЕЛИНЕЙНОГО 
ОБОБЩЕННОГО ПЛОСКОГО НАПРЯЖЕННОГО СОСТОЯНИЯ 

 
Задача обобщенного плоского напряженного состояния при конечных перемещениях формулируется 
для физически линейных материалов первого и второго порядков, а также для физически нелинейного 
несжимаемого материала Муни. Разрешающие уравнения физически линейных материалов оказыва-
ются вполне определенными для несжимаемого материала, что позволяет провести сравнительный 
анализ решений всех поставленных задач. На примере задачи растяжения тонкой пластины показана 
быстрая сходимость приближенных численных решений, построенных методом Ритца. По результа-
там исследований сделан вывод о том, что использование геометрически нелинейных соотношений и 
физически линейного закона только усугубляет погрешность линейной теории упругости. 

 
Ключевые слова: обобщенное плоское напряженное состояние, мера деформации, физически и гео-
метрически нелинейная задача 

 

Введение 
 

Нелинейная теория упругости в расчетах проч-
ности силовых конструкций аэрокосмической тех-
ники наиболее востребована при определении раз-
рушающих нагрузок. Среди задач, которые требуют 
привлечения этой теории, достаточно упомянуть, 
например, определение закритического поведения 
тонкостенных силовых конструкций или же их по-
ведение при напряжениях, превышающих предел 
пропорциональности материала, развитие трещин, 
контактные задачи и др. 

Становление и активное развитие нелинейной 
теории упругости, берущей свое начало от работ 
Б. де Сен-Венана, Г. Кирхгофа, И. Фингера, прихо-
дятся на начало прошлого века. Научные наработки 
этого периода подытожены в работах [1, 2]. В на-
стоящее время она вполне сформировалась, что 
отражено в монографиях различных научных школ 
[3 – 7]. Актуальной задачей, существующей здесь и 
отмечаемой различными авторами, является полу-
чение достоверных численных результатов, удовле-
творяющих нуждам практики. Проблема заключает-
ся, во-первых, в исследовании и обосновании неиз-
бежно принимаемых упрощений в самой теории: 
неоднозначность выбора меры деформаций, закона 
состояния, применение технических гипотез и др. 
Во-вторых, существует настоятельная потребность в 
разработке надежных, точных и быстросходящихся 
численных процедур получения приближенных 
решений нелинейных задач. Наиболее развитый на 
сегодня метод конечного элемента (МКЭ) не вполне 
удовлетворяет перечисленным требованиям. 

Ниже используется ряд теоретических положе-
ний монографий [5, 8]. 

В работе приведен явный вид разрешающих 
соотношений в терминах функций перемещений, 
исследовано влияние на напряженно-деформи-
рованное состояние пластины выбора типа материа-
ла, который продиктован принимаемой мерой де-
формации и видом закона упругости. Численные 
расчеты выполнены с использованием метода Ритца 
в сочетании с методом Ньютона. 

 
1. Постановка задачи 

 
Поместим прямоугольную декартову систему 

координат 1x , 2x , 3x  с единичными ортами 1i , 2i , 

3i  в тело пластины таким образом, чтобы в отсчет-
ной конфигурации орты 1i и 2i  лежали в срединной 
плоскости пластины. Пусть i i ix u   , ( i 1, 2,3 ) – 
координаты частиц пластины, претерпевающие 
перемещения i 1 2u (x , x )  при переходе из отсчетной 
конфигурации в актуальную, являются также пара-
метрами материальной системы координат. Тензор-
градиент перемещения1), характеризующий измене-
ние элементарного отрезка2),  

 i
i j

jx





F i i  

с учетом кинематической гипотезы о неизменяе-
                                                        
1) В отечественной литературе нет определенности в на-
звании этого тензора, так, в работе [5] используется тер-
мин "транспонированный градиент места", в [6] – "гради-
ент перемещения", в [7] – "градиент деформации". В зару-
бежной литературе он называется "deformation gradient". 
2) Здесь и далее подразумевается правило суммирования 
по повторяющемуся индексу, причем латинские индексы 
пробегают значения 1, 2, 3, а греческие – 1, 2. 
 
  В.Б. Минтюк 
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мости направления нормали к серединной поверх-
ности можно записать 
 , 3 3u     F i i i i , (1) 

где введено обозначение ,
u

u
x


  



  


; 

  – символ Кронекера; 
  – удлинение волокон пластины в направле-

нии 3x , т.е. относительное изменение толщины. 
Компоненты правого тензора кратности удли-

нений U  в полярном разложении тензор-градиента 
перемещения 
  F Q U  (2) 
можно определить непосредственно из уравнения 

 TU F F , как в работе [5], или, как в работе [9], с 
помощью кругов Мора: 

 

   

   

11 1,1 1,1 2,2 2,1 2,1 1,2

22 2,2 2,2 1,1 1,2 1,2 2,1

12 21 1,1 1,2 2,2 2,1

33

13 23 31 32

1U u u u u u u ;
q
1U u u u u u u ;
q

1U U u u u u ;
q

U ;
U U U U 0,

     

     

    

 

   

 (3) 

где    2 2
1,1 2,2 1,2 2,1q u u u u    . 

Ненулевые компоненты ортогонального тензо-
ра поворота, сопровождающего деформацию, 

  -1Q F U  получаются равными 

 

 

11 22 1,1 2,2

12 21 1,2 2,1

33

1Q Q u u ;
q

1Q Q u u ;
q

Q 1.

  

   



           (4) 

Необходимые в дальнейшем при определении 
уравнений состояния инварианты тензора кратности 
удлинений и метрического тензора актуального 

состояния T 2  G F F U  имеют вид 
 

 
 
   

1

2

3

I q ;

I q J;

I Det J ;

  

  

  

U

U

U F

                       (5) 

 
   
 

2 2
1

2 2 2
2

2 2
3

I q 2J ;

I q 2J J ;

I J ,

   

   

 

G

G

G

                (6) 

здесь введено обозначение 1,1 2,2 1,2 2,1J u u u u  . 
Далее, используя любую из энергетически со-

пряженных пар тензоров напряжений и деформаций 

семейства Хилла [10], приведенных в табл. 1, или 

номинальную пару J -TΣF  и F , получим выражение 
приращения плотности работы напряжений на ва-
риациях перемещений 

 

 
 
 

11 2,2 1,1 2,1 1,2

12 1,1 1,2 1,2 1,1 2,2 2,1 2,1 2,2

22 1,1 2,2 1,2 2,1 33

W u u u u

u u u u u u u u

u u u u J ,

       

        

      

(7) 

где ij  – компоненты тензора истинных напряже-
ний Коши Σ . 

Таблица 1 
Сопряженные пары тензоров 

№ 
п/п Тензор напряжений T  

Тензор 
деформа-

ций E  

1 
1 TJ  F Σ F  

второй тензор Пиола-Кирхгофа 
 21

2 U 1  

Грина 

2 
T J F Σ F  

Грина-Ривлина 
 -21

2 1 U  

Альманзи 

3 T J Q Σ Q  ln U  
Генки 

4  1 T T1
2 J J     F Σ Q Q Σ F  

симметричный тензор Био 

U 1  
Коши 

5  T T1
2 J J    F Σ Q Q Σ F  

11 U  
Кёрбера-
Свейнга 

 
Путем применения основной леммы вариаци-

онного исчисления к уравнениям равновесия в от-
счетной конфигурации (без учета инерционных и 
массовых сил) 

 1 J 0     F Σ , (8) 

где k
kx


 


i  – набла вектор; 

с последующим устранением производных под зна-
ком вариации с помощью формулы Остроградского-
Гаусса приходим к выражению приращения плотно-
сти работы (7) и набору граничных условий на тор-
цах пластины 

 
 

 
 

11 2,2 12 1,2 1

12 1,1 11 2,1 2 1

22 1,1 12 2,1 2

12 2,2 22 1,2 1 2

u u n

u u n 0 u 0;

u u n

u u n 0 u 0,

   

      

  


      

    (9) 

где 1n , 2n  – направляющие косинусы внешней 
нормали к границе. 

Из всего многообразия материалов рассмотрим 
гиперупругие изотропные материалы, являющиеся 
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обобщением закона Гука на большие деформации, – 
материал первого рода (Джона, гармоничный), ма-
териал второго рода и один из наиболее простых 
физически нелинейных материалов – материал Му-
ни. Cвязь напряжений с деформациями, выражен-
ными через перемещения, для них имеют вид [5, 6]: 

– материал первого рода 

 
  1I T TI 3E 1

J 1 1 2

   
             

U
Σ F Q F , (10) 

где E ,   – модуль упругости и коэффициент Пуас-
сона;  

– материал второго рода  

 
     21II I 3E 1

2J 1 1 2

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

G
Σ G G ,  (11) 

где  T G F F  – мера деформации Альманзи; 
– материал Муни 

     
2III

1
E 1 I 1 1 p
6
         

Σ G G G 1 , (12) 

здесь   – постоянная материала, при 1   материал 
переходит в неогуковский; 

p  – всестороннее давление; 
1  – единичный тензор. 

Из определений (10) – (12) нормальные напря-
жения в направлении 3x  в явном виде соответст-
венно типам перечисленных материалов представ-
ляются формулами: 

 

   
   

   
  

   

I
33

2 2
II
33

2
III
33 2

E 1 1 q 1
;

J 1 1 2

E 1 1 q 2J 1
;

2J 1 1 2

E 1 q 2J 1
p.

6J

         
   

           
   

        

 (13) 

Из условия равенства нулю этих напряжений 
определяются следующие величины: 

– для материала первого рода 

 
 2 q

1
1

 
  


; (14) 

– для материала второго рода 

 
  2

2
2 1 J q

1
1

  
  

 
; (15) 

– для материала Муни 
    2p 1 q 2J 1     . (16) 

Относительное уменьшение толщины   для 
материала Муни определяется из условия несжи-
маемости  3I 1G : 

 1J  . (17) 

С учетом значений удлинений для сжимаемых 
материалов и всестороннего давления для материала 
Муни потенциалы напряжений в явном виде запи-
шутся так: 

     

 
2

I
2

E q 2 1 J 2 1 1 q
w

2 1

 
      


 

;    (18) 

      2 22 2

II
2

E q 2J 2 2 1 q 1 J

)
w

8(1

 
      

 


; (19) 

 

 

III 2
2

2
2

2

E 1w 1 q 2J 3
12 J

q 2J1 J 3 .
J

  
       

 
 

       

        (20) 

Оставшиеся ненулевые компоненты тензора 
истинных напряжений для перечисленных материа-
лов принимают вид: 

     
   

     
    

  
   

2 2
1,1 1,2I

11

2 2
2,2 2,1I

22

1,1 2,1 2,2 1,2I
12

E J u u q 1 1 Jq
;

Jq 1 1 q 1

E J u u q 1 1 Jq
;

Jq 1 1 q 1

E u u u u q 1
;

Jq 1 1 q 1

           
    

           
    

  
 

    

   (21) 

     

      
     

      
  
      

2 2 2 2
1,1 1,2II

11
2

2 2 2 2
2,2 2,1II

22
2

2
1,1 2,1 2,2 1,2II

12
2

E u u q 2J 1 1 J
;

2J 1 1 1 1 q 2J

E u u q 2J 1 1 J
;

2J 1 1 1 1 q 2J

E u u u u 1 q 2J
;

2J 1 1 1 1 q 2J

           
       

          
      

    
 

       

 (22) 

    

   

   

  

   

III 2 2 2
11 1,1 1,22

4 2 2
2,2 2,1

III 2 2 2
22 2,2 2,12

4 2 2
1,1 1,2

III
12 1,1 2,1 2,2 1,2 2

E u u J 1 1
6J

J u u 1 ;

E u u J 1 1
6J

J u u 1 ;

E 1u u u u 1 .
6 J

     

    

     

    
 

     
 

  (23) 

Заметим, что при значении коэффициента Пу-
ассона 0,5   (условие несжимаемости) материалы 
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первого и второго порядков вполне определены (см. 
формулы (18), (19), (21), (22)). 

Если выражения потенциальных энергий (18), 
(19) и (20) разложить в ряд Тейлора в окрестности 
точки 1,1u 1 , 2,2u 1 , 1,2u 0 , 2,1u 0  с удержа-
нием квадратичных слагаемых, а функции напряже-
ний (21), (22) и (23) и относительного изменения 
толщины (14), (15), (17) – только линейных, то при-
ходим к соответствующим выражениям линейной 
теории упругости (материал Муни переходит в ли-
нейный при 0,5   и 1  ) 

 
2

IV 1 2
2

2
2 1 1 2

u uEw
x y2 1

u u u u1 4 ;
2 x y x y

          

                  

     (24) 

 

IV 1 2
11 2

1 2

IV 2 1
22 2

2 1

IV 2 1
21

1 2

u uE ;
x x1
u uE ;
x x1

u uE ;
2 1 x x

  
       

  
       

  
        

         (25) 

1 2

1 2

u u1
1 x x

  
        

.               (26) 

 
2. Численный эксперимент 

 
В качестве численного эксперимента рассмат-

ривается сравнительно простая задача о поведении 
двухосных полос, т.е. растяжения тонкой пластины, 
две стороны которой смещаются вдоль оси 1x  с 
сохранением длины, а две другие свободны, как 
показано на рис. 1. 

 
Рис. 1. Растяжение тонкого прямоугольного листа 

 
Функции перемещений ищутся в виде рядов 

 
   

   

M N 1
1 mn1 2m 1 2n 1 2

m 1n 1
M N 2

mn2 2m 1 1 2n 2
m 1n 1

xu V x x ;
a

u V x x ,


 


 


   

  

 

 
 (27) 

где   – смещение краев (см. рис. 1); 

 

 

1 1
n 1 n 1 n 1

2
m 2 m 1

x x
x P P ;

a a
xx P ,
b

 



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

 

P  – полиномы Лежандра. 
Индексы координатных функций в суммах (27) 

выбраны с учетом симметрии задачи. 

Неизвестные коэффициенты mnV


 определяют-
ся методом Ньютона из системы нелинейных алгеб-
раических уравнений, к которой приводит условие 
минимума полной потенциальной энергии 

 
mn

W 0
V






, 

где 
a b

1 2
a b

W wdx dx
 

    – полная потенциальная 

энергия, а вид плотности энергии w  определяется 
одним из выражений (18) – (20) или (24) в зависимо-
сти от решаемой задачи. 

Пример решения такой задачи приведен в ра-
боте [11] при следующих данных (значения переве-
дены в метрическую систему мер): размеры пласти-
ны в плане a b 10,16   см, толщина t 1,27  мм, 
модуль упругости E 1,055 МПа, постоянная Муни 

0,882  . 
На рис. 2 показана сходимость величины ре-

зультирующей силы P , которую необходимо при-
ложить, чтобы достичь двойного увеличения длины 
пластины. С увеличением плотности конечно-
элементной сетки сходимость значения силы P  
носит монотонный характер. Здесь заключение о 
точности численного решения можно сделать после 
введения 420 неизвестных. Сходимость приближен-
ного решения (27) носит колебательный характер, 
разброс значений величины силы P  во всем диапа-
зоне изменения числа слагаемых в суммах (27) не 
превышает 2%. Это свидетельствует о более быст-
рой сходимости решения, построенного на аналити-
ческих функциях, чем конечно-элементного реше-
ния. 

Необходимо отметить, что сходимость реше-
ний существенно ухудшается из-за наличия в угло-
вых точках особенностей, связанных со сменой типа 
граничных условий. Вследствие этого с увеличени-
ем количества слагаемых в суммах (27) в самих 
угловых точках значения напряжений неограничен-
но растут, а их окрестности, где на границе 2x a   
нарушаются уравнения равновесия, уменьшаются. 
На рис. 3 показаны линии уровня относительных 
компонент симметричного тензора Био, т.е. услов-
ных напряжений и относительного изменения тол-
щины   при a  . 
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Рис. 2. Сходимость величины  
результирующей  силы P , необходимой  

для получения перемещения a  ,  
от количества неизвестных K   

в приближенных решениях: 

 
 

Изменение величины результирующей силы P  
с увеличением удлинения пластины, заполненной 
различными материалами, показано на рис. 4. Для 
моделирования несжимаемого материала дополни-
тельно необходимо положить 0,5  .  

Как можно видеть при растяжении пластины, 
когда первоначальный размер увеличивается в два 

раза  1a
  , величины значений результирующей 

силы P , подсчитанные для различных материалов, 
значительно разнятся, за исключением материала 
Муни (5, рис. 4) и неогуковского (4, рис. 4). Поведе-
ние пластины из материала первого порядка 
(1, рис. 4) близко к линейному решению (2, рис. 4) и 
гораздо ближе к истинному, в качестве которого 
принимается подтвержденная экспериментально 
зависимость 5 [11], чем пластины из материала вто-
рого порядка (4, рис. 3). 

Как и следовало ожидать, при малых удлине-
ниях все зависимости близки к линейной. Так, при 

0,05a
  , превышающем для большинства неги-

перупругих материалов предельное значение, по-
грешность определения результирующей силы по 
отношению к величине, определенной для материа-
ла Муни, составляет: 15% для материала второго 
порядка, 13% для материала первого порядка, 5% 
для линейной теории и 0,3% для неогуковского 
материала. 

0,594

0,590

0,585

0,6
0,7

     
а   б 

0,01
0,02

0,05

0,1

0,12

    

0,75

0,7

0,65
0,6

0,55

 
в   г 

Рис. 3. Распределение относительных условных 
напряжений и изменение толщины: 

а – напряжения 11
E


; б – напряжения 22
E


; 

в – напряжения 12
E


;  г – изменение толщины   

a


 
Рис. 4. Зависимость величины результирующей 

силы P  от величины удлинения пластины: 
1 – материал первого порядка (18), (21); 

2 – линейные соотношения (24), (25); 
3 – материал второго порядка (198), (22); 

4 – неогуковский материал (20), (23) при 1  ; 
5 – материал Муни (20), (23) 
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Аналогичные зависимости можно наблюдать и 
для пластины, выполненной из сжимаемого мате-
риала. На рис. 5 прослежено изменение относитель-
ных величин: 

– силы PP
atE

 ; 

– уменьшения толщины в центре пластины 
s 1   ; 

– уменьшения ширины при 1x 0  

2 22 2x a x au u
v

a
 

 . 

Рассмотрена пластина с размерами 
a b 100t 1   , коэффициент Пуассона материала 

1
3  . Заметим, что приведенные величины не 

зависят от значения модуля упругости, так как сила 
P  зависит от E  линейно. 

 

10,80,60,40,2

a


4

0

1

2

3

0,12

0,06

0,0
-0,02

0,02 0,05

P

s

v

-1
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Рис. 5. Зависимость относительной результирующей 

силы P , сужения v  и уменьшения толщины s   
от удлинения пластины: 

 
 

Здесь результаты, полученные с использовани-
ем соотношений для материала первого порядка, 
практически полностью совпадают с результатами, 

доставляемыми линейной теорией упругости, во 
всем диапазоне изменения удлинения. С этими дан-
ными при малых значениях удлинения совпадают 
результаты, полученные с использованием соотно-
шений для материала второго порядка. Так, при 
значении 0,05   относительная разница величин 

силы P  составляет 8%, v  – 0,7%, s  – 5%. С ростом 
удлинения эта разница увеличивается, и при дости-
жении 0,4   относительное изменение толщины 
пластины   (15) в зонах угловых точек становится 
мнимым. При значении 0,7   эти зоны распро-
страняются практически на всю область, занимае-
мую пластиной, и дальнейшие вычисления стано-
вятся невозможными. Это свидетельствует о нефи-
зичности данного материала, отмечаемой также 
другими авторами. 

Качественно зависимости, приведенные на 
рис. 4 и 5, согласуются с результатами, полученны-
ми в работе [12], где рассмотрены различные меры 
деформаций для физически линейной задачи о рас-
тяжения цилиндрического стержня. 

 
Заключение 

 
1. Уравнения обобщенной плоской задачи для 

физически линейных материалов первого и второго 
порядков, порождаемые соответственно тензором 
кратности удлинений и метрическим тензором, 
вполне определены для несжимаемого материала. 

2. На примере задачи растяжения пластины по-
казана быстрая сходимость приближенных решений, 
аппроксимируемых аналитическими функциями. 

3. В задаче растяжения-сжатия пластины реше-
ние линейной теории упругости оказывается ближе 
к истинному, чем решения, построенные с исполь-
зованием геометрически нелинейных соотношений 
и физически линейного закона. Это объясняется 
тем, что в данной задаче деформации и углы пово-
рота оказываются одного порядка, а малость дефор-
маций влечет за собой малость перемещений. От-
клонение поведения решения от линейного связанно 
именно с физической нелинейностью. 

Автор выражает искреннюю благодарность 
С. А. Халилову за ряд ценных замечаний. 
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ДОСЛІДЖЕННЯ ГЕОМЕТРИЧНО ТА ФІЗИЧНО НЕЛІНІЙНОГО 

 УЗАГАЛЬНЕНОГО ПЛОСКОГО НАПРУЖЕНОГО СТАНУ 
В.Б. Минтюк 

Задача узагальненого плоского напруженого стану при кінцевих переміщеннях формулюється для фі-
зично лінійних матеріалів першого та другого порядків, а також для фізично нелінійного матеріалу, що не 
стискається, Муні. Всі рівняння, необхідні для розв’язання фізично лінійних задач, виявляються цілком 
визначеними для матеріалу, який не стискається, що дозволяє провести порівняльний аналіз розв’язків всіх 
поставлених задач. На прикладі задачі розтягнення тонкої пластини показано швидку збіжність наближених 
розв’язків, побудованих методом Рітца. За результатами досліджень зроблено висновок про те, що викорис-
тання геометрично лінійних співвідношень і фізично лінійного закону не уточнює результати лінійної теорії 
пружності. 

Ключові слова: узагальнений плоский напружений стан, міра деформації, фізично та геометрично не-
лінійна задача. 

 
RESEARCH OF GEOMETRICALLY AND PHYSICALLY NONLINEAR 

 GENERALIZED PLANE STRESS 
V.B. Mintyuk  

The problem of generalized plane stress state with finite displacements is formulated for physically linear ma-
terial of the first and second orders, as well as for physically nonlinear Mooney’s incompressible material. Resolv-
ing equations of physically linear materials are found to be fully determined for an incompressible material, which 
allows a comparative analysis of solutions to all assigned tasks. By using the example of thin plate stretching prob-
lem the rapid convergence of approximate numerical solutions constructed by means of Ritz method is shown. Due 
to the results of the current research the conclusion is made that application of geometrically nonlinear equations 
with linear constitutive law only makes the error of linear elasticity theory being worse. 

Keywords: generalized plane stress state, measure of strain, materially and geometrically nonlinear problem. 
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ВЫЯВЛЕНИЕ И УСТРАНЕНИЕ ДЕФЕКТОВ В КРИОСОСУДАХ 

 
В работе приведены результаты исследований двух- и трехмерных процессов тепломассопереноса в 
теплозащите криососудов из полос экранно-вакуумной теплоизоляции (ЭВТИ). Установлено, что при-
чинами увеличения ее теплопроводности на криососудах в сравнении с их калориметрическими образ-
цами является образование в них различных дефектов. Определены значения для установленного ком-
плекса из 11 параметров, улучшающих конструкции и технологии для проектирования и изготовления 
криососудов с теплозащитой из пакетов ЭВТИ без дефектов, теплопроводность которых лишь на 24-
27 % превышает калориметрические значения. Изготовленные криососуды с данной теплозащитой 
имеют ресурс работы при разовом заполнении, превышающий лучшие зарубежные аналоги. 
 
Ключевые слова: экранно-вакуумная теплоизоляция, криососуд, теплозащита, теплопроводность, ка-
лориметр, тепломассоперенос. 

 
Введение 

 
Основным резервом повышения ресурса рабо-

ты современных криососудов, криоемкостей и крио-
статов (широко используемых в ракетно-косми-
ческой технике, энергетике, животноводстве, науч-
ных исследованиях и других областях) является со-
вершенствование используемой в них экранно-
вакуумной теплоизоляции. Первоначальное исполь-
зование теплозащитных полос экранно-вакуумной 
теплоизоляции (ЭВТИ) на различных криоустройст-
вах (монтируемых машинным ускоренным орби-
тальным способом по научно необоснованным тех-
нологиям) оказалось неудачным (как в нашей стра-
не, так и за рубежом), поскольку достигаемые для 
них теплопроводности (λэф) были во много раз выше 
данных параметров для их калориметрических об-
разцов. Длительное время причины данных разли-
чий не были понятными для специалистов, поэтому 
теплозащита из ЭВТИ на криососудах не совершен-
ствовалась. 

Цель работы – разработка методов и исследо-
вание процессов тепломассопереноса в многоэле-
ментной теплозащитной конструкции с пакетами 
ЭВТИ на криоустройствах для выявления различ-
ных дефектов, ухудшающих тепловые характери-
стики, а также разработка конструкций и техноло-
гий их устранения. 

 

Результаты исследования 
 

С целью отбора наиболее перспективных мате-
риалов вначале проводятся испытания образцов 
ЭВТИ на плоском калориметре (рис. 1) для опреде-
ления их коэффициентов теплопроводности λэф в 
диапазоне температур 78-300 К. При этом тепловой 
поток определяется в стационарном режиме по теп-
ловой мощности, подводимой к контрольному на-
гревателю. В исследуемых ЭВТИ в качестве экрана 
используется алюминизированная полиэтиленте-
рефталатная пленка ПЭТФ-ДА толщиной 5-12 мкм, 
а также прокладки из различных материалов. 

 

 

 
 

Рис. 1. Принципиальная схема калориметра для определения теплопроводности плоских образцов ЭВТИ:  
1 – исследуемый образец ЭВТИ; 2 – холодная стенка (77,4 К); 3 – теплая стенка (300 К);  
4 – контрольный нагреватель; 5 – компенсирующий нагреватель; 6 – охранная система 
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 Г.Г. Жунь 
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Исследования особенностей процесса тепло-
массопереноса в пакетах ЭВТИ, смонтированных 
машинным способом на криососудах, проводятся на 
экспериментальном стенде [2]. 

Первая отечественная композиция ЭВТИ со-
стояла из пленки ПЭТФ-ДА и прокладочной стекло-
вуали ЭВТИ-7, изготовленной из стеклянных воло-
кон, которые скрепляются между собой клеевой 
эмульсией из ПВА. На плоском калориметре непро-
греваемые образцы данной ЭВТИ характеризуются 
низкой теплопроводностью λэф, составляющей 
3,1·10-5 Вт/(м·К) (табл. 1). 

В начале изоляционные полосы из ПЭТФ-
ДА+ЭВТИ-7 шириной 70-100 мм монтировались на 
криососуды машинным эмпирическим методом. 
Затем они (согласно технологического регламента) 
помещаются в специальные электропечи для осуще-
ствления термовакуумной дегазации их изоляцион-
ных полостей (вакуумирование с одновременным 
нагревом) при температуре 370-390 К в течение 7-10 
суток. При этом, кроме температуры в электропечах 
и давления в общем коллекторе вакуумирования, 
другие параметры не определялись. Изготовленная 
таким образом на криососудах теплозащита имела 
теплопроводность (34-40)·10-5 Вт/(м·К), которая 
превышала значения аналогичного параметра для 
калориметрического образца в 11-13 раз (см. 
табл. 1). Из данных результатов следовала важная 
задача – необходимость выявления дефектов, кото-
рые обуславливают ухудшение теплозащиты из па-
кетов ЭВТИ на криососудах, а также разработки 
способов их устранения. 

С этой целью партия данных малоэффективных 
криососудов после тепловых испытаний с жидким 
азотом демонтировалась для исследования состоя-
ния их теплозащитных слоев ЭВТИ. В результате 

было установлено, что смонтированная на криосо-
судах теплоизоляция  в процессе термовакуумной 
дегазации превращалась в сплошную рыхлую массу. 
Проведенные исследования позволили выявить при-
чину этого. Оказалось, что во время нагрева криосо-
судов в электропечах при температуре ~360 К клее-
вая основа в прокладочной стекловуали размягчает-
ся и происходит склеивание слоев в пакете ЭВТИ. 
Это обуславливает резкое увеличение их плотности 
(ρ) и теплопереноса по материалу теплоизоляции 
[3]. Кроме того, происходит ухудшение условий 
вакуумирования пакетов ЭВТИ, что препятствует 
достижению в них оптимального вакуума (Ро ≤ 10-3 
Па) и способствует повышению теплопереноса по 
газу [4]. 

Анализ теплоизоляции возле горловины крио-
сосудов позволил установить, что между торцами 
смонтированных полос ЭВТИ и поверхностью обра-
зуются щели в результате недостаточного их прижа-
тия при монтаже. Это обуславливает увеличение 
лучистого теплопереноса вдоль горловины. 

Послойный демонтаж пакета ЭВТИ выявил 
значительную запыленность его слоев вдоль внут-
реннего резервуара угольной пылью из адсорбцион-
ного вакуумного насоса. В результате значительно 
увеличивается степень черноты данной теплоизоля-
ции, что способствует возрастанию лучистого теп-
лопереноса в слоях ЭВТИ. 

Проведенное исследование технологии машин-
ного изолирования криососудов дало возможность 
установить значительную электризацию полос 
пленки ПЭТФ-ДА при их сматывании из плотного 
мотка (бобины). Образующиеся заряды статическо-
го электричества на поверхности пленки обуславли-
вают притяжение потока пыли из окружающей за-
пыленной среды цеха, а также  повышенное  ее  уп-  

 

Таблица 1 

Тепловые характеристики различных пакетов ЭВТИ на калориметре и криососуде в интервале 78-300 К 

Теплопроводность пакетов ЭВТИ с пленкой ПЭТФ-ДА 
толщиной 5 мкм и различными прокладками,  

λэф·105, Вт/(м·К) №№ 
п/п 

Исследуемый  
прокладочный  

материал ЭВТИ 

Предел 
прочности 
прокладки 

на растяже-
ние σр, 
кг/мм2 

На плос-
ком кало-
риметре 

Для исходного пакета 
ЭВТИ на криососуде 

Для нового пакета 
ЭВТИ на  

криососуде 
1 ЭВТИ-7 в состоянии 

поставки 
0,35 3,1 34-40 13-13,7 

2 ЭВТИ-7 после предва-
рительной термоваку-
умной дегазации 

- - 22-25 8,8-9,3 

3 СНТ-10 0,37 3,5 14-17,5 4,5-4,8 
4 УСНТ-10 0,33 3,4 12-15 4,0-4,3 
5 НТ-10 0,1 3,0 15-18 3,8-4,2 
6 АНТ-10 0,09 2,9 14,5-17 3,6-3,7 
7 УНТ-10 0,08 3,3 16,5-20 4,0-4,4 
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лотнение с прокладочной ЭВТИ-7. Указанные де-
фекты способствуют увеличению лучистого и кон-
тактно-кондуктивного теплопереноса в пакете 
ЭВТИ. 

В связи с этим предложен метод улучшения 
характеристик прокладочной стекловуали ЭВТИ-7, 
состоящий в ее предварительной (перед использова-
нием в пакете ЭВТИ) термовакуумной дегазации в 
отдельной камере при температуре 380-390 К. В 
результате ЭВТИ-7 из бесцветной  становится жел-
то-кремовой, что свидетельствует об ухудшении ее 
оптических характеристик. Пакет теплоизоляции с 
данной прокладкой не склеивается, но его тепло-
проводность λэф (равная (22-25)·10-5 Вт/(м·К)) еще 
значительно превышает (в 7-8 раз) калориметриче-
скую характеристику (см. табл.1). 

Выявленные недостатки отечественной про-
кладки на основе стекловуали ЭВТИ-7 стимулиро-
вали работы по созданию новых более эффективных 
материалов. Методом инфракрасной спектроскопии 
было установлено, что материалы с минимальным 
отношением коэффициента поглощения излучения к 
коэффициенту его отражения являются наиболее 
перспективными для пакетов ЭВТИ [5]. По этому 
критерию наилучшими такими материалами явля-
ются целлюлозные (Ц), лавсановые (Л), базальтовые 
(Б), вискозные (В) и хлопковые (Х) волокна. 

Из данных волокон по бумагоделательной тех-
нологии "мокрым" способом были изготовлены 
композиционные прокладочные бумаги СНТ-10 из 
смеси 70%Ц+30%Л, УСНТ-10 из 65%Ц+30%Л+5% 
углеродных (У) волокон и другие. Бумаги СНТ-10 и 
УСНТ-10 оказались прочными, что позволяло ис-
пользовать их в машинной технологии изолирова-
ния криососудов пакетами ЭВТИ. Смонтированные 
с ними пакеты ЭВТИ на криососудах по аналогич-
ной исходной технологии характеризовались мень-
шими коэффициентами теплопроводности (12-
17)·10-5 Вт/(м·К). Но и они значительно превышали 
(в 3,5-4,5 раза) их калориметрические величины (см. 
табл. 1). 

Новые прокладочные композиционные бумаги 
типа НТ-10, АНТ-10 и УНТ-10, изготовленные с 
использованием базальтовых, ацетохлориновых и 
целлюлозных волокон оказались малопрочными  
(с σ < 0,30 кг/мм2). Поэтому при машинном изоли-
ровании они часто обрываются. В результате тепло-
проводность пакетов ЭВТИ с данными прокладками 
составляет (15-20)·10-5 Вт/(м·К), что в 5-6 раз выше 
их калориметрических характеристик. 

Проведенные таким образом исследования по-
зволили установить, что причиной ухудшения теп-
ловых характеристик пакетов ЭВТИ, смонтирован-
ных на криососудах по эмпирической технологии 
является образование 13 дефектов, которые систе-

матизированы на рис. 2. Они обуславливают увели-
чение эффективной теплопроводности (Δλэф) данной 
теплоизоляции со стекловуалью ЭВТИ-7 в 11-13 раз, 
а с новыми композиционными прокладками – в 3,5-6 
раз от повышения молекулярной (Δλм), лучистой 
(Δλл) и контактно-кондуктивной (Δλк.к.) составляю-
щих и в результате образования новой лучисто-
контактно-кондуктивной проводимости (λл.к.к.) со-
гласно соотношения: 

Δλэф = Δλм + Δλл + Δλк.к. + λл.к.к..          (1) 

Из этого следует, что дальнейшей задачей на-
стоящей работы должна быть разработка (на осно-
вании проведенных исследований) конструкций и 
технологий, которые исключают образование в из-
готавливаемых на криососудах пакетах ЭВТИ де-
фектов. В связи с этим были разработаны новые 
научные подходы, создано 28 оригинальных мето-
дик, изготовлены необходимые установки и исполь-
зованы в экспериментах около 7000 криососудов. 
Они позволили впервые исследовать новые особен-
ности двух- и трехмерных процессов тепломассопе-
реноса в сопряженных многоэлементных конструк-
циях теплозащиты, а также газообмена в системе 
свободный объем - адсорбированный слой – газ, 
растворенный в материалах ЭВТИ при температурах 
от 4,2 до 390 К и долгосрочных (до 10 лет) процес-
сах. 

В результате разработана технология изолиро-
вания криососудов пакетами ЭВТИ с использовани-
ем малопрочных прокладочных бумаг (типа НТ-10, 
УНТ-10, АНТ-10 и других) путем использования 
искусственных зарядов статического электричества 
величиной (6…8)·10-7 Кл/м2. При этом устранялся 
разрыв полос данного материала в процессе машин-
ного изолирования криососудов. Установлены так-
же значения для комплекса из 11 следующих пара-
метров, положительно влияющих на конструкции и 
технологии для проектирования и изготовления теп-
лозащиты на криососудах без дефектов с минималь-
ной (λэф.min) теплопроводностью: 

λэф.min = f(To, Tmin, δср.и., Ро, Wo, 
 ρo, Ao, Ио, Зу, nг.о., Ми),              (2) 

где Ио – улучшенная конструкция пакета ЭВТИ, 
исключающая образование слоев криоконденсата; Зу 
– заземляющее устройство для снятия зарядов ста-
тического электричества, возникающих при изоли-
ровании; Ао - улучшенная конструкция вакуумного 
адсорбционного насоса; То, Ро, Wо, ρо – оптимальные 
значения температуры, давления газа, газоотделе-
ния, плотности слоев ЭВТИ, соответственно; δср.и. – 
среднеинтегральная толщина слоев ЭВТИ на крио-
сосудах; Тmin – минимальная температура охлажде-
ния слоя адсорбента в адсорбционном вакуумном  
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Рис. 2. Факторы, ухудшающие тепловые характеристики  
первоначально смонтированных пакетов ЭВТИ на криососудах 

 

насосе; Ми – выбранный высокоэффективный со-
временный изоляционный материал для пакетов 
ЭВТИ. 

Полученные таким образом минимальные ко-
эффициенты теплопроводности λэф.min для новых 
пакетов ЭВТИ на криососудах представлены в 
табл. 1. Их анализ показывает, что для теплозащиты 
с прокладочной стекловуалью ЭВТИ-7 коэффициен-
ты теплопроводности уменьшились до значений (9-
14)·10-5 Вт/(м·К) (в ~2,8 раза). Однако, они являются 
еще высокими. Поэтому использование в криососу-
дах теплозащитной композиции ПЭТФ-ДА+ЭВТИ-7 
является нецелесообразным. 

Для улучшенных пакетов ЭВТИ с новыми ком-
позиционными прокладочными материалами (СНТ-
10, УСНТ-10 и другими, перечисленными в табл. 1) 
впервые получены коэффициенты теплопроводно-
сти на криососудах, равные (3,6-4,8)·10-5 Вт/(м·К), 
которые лишь на24-27 % оказались большими за 
калориметрические значения. Их использование, 
например, в криососуде Х-34Б (емкостью 35 л) по-
зволило увеличить ресурс работы (при разовом за-
полнении жидким азотом) со 100-110 суток до  
390-400 суток (в ~3,6 раза). Данная характеристика 
оказалась в 1,6 раза выше лучшего зарубежного 
аналога – французского криососуда RSV-35A. 
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Заключение 
 

Проведенные экспериментальные исследова-
ния позволили установить, что причиной низкой 
эффективности серийных криососудов с теплоза-
щитными полосами ЭВТИ, смонтированными ма-
шинным орбитальным способом по эмпирическим 
технологиям, являются 13 дефектов. Они обуслав-
ливают склеивание слоев ЭВТИ, увеличение степе-
ни черноты экранного материала до 10 раз, давления 
газа на 2-4 порядка, плотность слоев ЭВТИ в 3…4 
раза, а также другие ухудшения. Это обеспечивает 
увеличение молекулярного, лучистого, контактно-
кондуктивного теплопереноса и эффективной теп-
лопроводности в 11-13 раз. 

Разработанные новые научные подходы и экспе-
риментальные методики (более 20) позволили иссле-
довать особенности двух- и трехмерных процессов 
тепломассопереноса в теплозащите криососуда. Это 
дало возможность установить значения для из 11 па-
раметров, обуславливающих проектирование и изго-
товление криососудов с теплозащитными пакетами 
ЭВТИ, которые лишь на 24-27 % превышают тепло-
проводность их калориметрических образцов. 

Использование усовершенствованных пакетов 
ЭВТИ с новыми композиционными прокладочными 
материалами на криососудах позволило получить  
 

для них тепловые характеристики, превышающие 
лучшие мировые аналоги. 
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ВИЯВЛЕННЯ ТА УСУНЕННЯ ДЕФЕКТІВ У КРІОПОСУДАХ 
Г.Г. Жунь 

В роботі наведені результати дослідження двох – та трьохмірних процесів тепломасопереносу в теплоза-
хисті кріопосудів із смуг екрано-вакуумної теплоізоляції (ЕВТІ). Встановлено, що причинами збільшення її 
теплопровідності на кріопосудах в порівнянні з їх калориметричними зразками являється виникнення в них 
різних дефектів. Визначені значення для встановленого комплексу з 11 параметрів, які поліпшують конструк-
ції і технології для проектування та виготовлення кріопосудів з теплозахистом із пакетів ЕВТІ без дефектів, 
теплопровідність яких лише на 24-27 % перевищує калориметричні значення. Виготовлені кріопосуди з даним 
теплозахистом мають ресурс роботи при разовому заповненні, який перевершує кращі закордонні аналоги. 

Ключові слова: екрано-вакуумна теплоізоляція (ЕВТІ); кріопосуд; теплопровідність, калориметр; теп-
ломасопереніс. 
 

REVEALING AND ELIMINATION DEFECTS IN CRYOVESSELS  
G.G. Zhun’ 

The paper reports results of studies of 2D- and 3D-processes of heat and mass transfer in cryovessels heat 
shielding consisting of bands of thermal superinsulation. It was established that the increase of its thermal conduc-
tance in cryovessels compared to their calorimetric samples is caused by various damages. The values for estab-
lished set of 11 parameters were determined which optimized construction and technology of designing and manu-
facturing cryovessels with enhanced, damage-free, superinsulation heat shielding whose thermal conductivity was 
only by 24-27 per cent over the calorimetric values. The cryovessels made using such heat shielding have operation 
time per one filling with liquid nitrogen that exceeds best worldwide known prototypes.  

Key words: thermal superinsulation, cryovessel, heat shielding, heat conductance, calorimeter, heat and mass transfer 
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РОЗРАХУНОК НАПРУЖЕНО-ДЕФОРМОВАНОГО СТАНУ ЛОПАТКИ  
КОМПРЕСОРА АВІАЦІЙНОГО ГАЗОТУРБІННОГО ДВИГУНА ЗІ ЗМІЦНЕНИМ 

ПОВЕРХНЕВИМ ШАРОМ МЕТОДОМ КІНЦЕВО-ЕЛЕМЕНТНОГО АНАЛІЗУ 
 

У статті розглянуто кінцево-елементний аналіз, який дозволяє встановити поля еквівалентних на-
пружень у моделі зразка зі зміцненим поверхневим шаром, отриманого методом вакуумного термоци-
клічного азотування у плазмі пульсуючого тліючого розряду. Вказан програмний комплекс який розра-
ховує напружено-деформований стан зразка за допомогою методу кінцево-елементного аналізу. Ви-
значені тривимірні скінченні елементи які будуються на основі побудованої об’ємної геометричної мо-
делі зразка.  Вказана схема проведення дослідження напружено-деформованого стану за допомогою 
методу кінцево-елементного аналізу та визначена величина еквівалентних напруг, а також, послідов-
ність обробки результатів. 
 
Ключові слова: програмне забезпечення, розрахунки, лопатка, напружено-деформований стан, кінцеві 
елементи. 
 

Вступ 
 
Статична міцність (СМ) авіаційних конструк-

цій - здатність конструкції сприймати однократно 
прикладені максимальні зовнішні сили, не руйную-
чись і не одержуючи неприпустимих залишкових 
деформацій. Основні вимоги до СМ сформульовані 
в Нормах міцності літальних апаратів. Роботи по 
забезпеченню СМ проводяться на всіх стадіях ство-
рення літального апарату і включають проектування 
і загальний розрахунок конструкції планера; експе-
риментальні відпрацювання нових конструктивних і 
технологічних рішень на моделях і зразках; вибір і 
обґрунтування критеріїв міцності; аналіз і підтвер-
дження СМ натурної конструкції статичними ви-
пробуваннями. 

З ускладненням авіаційних конструкцій за-
вдання досліджень в області СМ розширилися. По-
ява тонкостінних елементів викликало необхідність 
розгляду явища втрати стійкості конструкцій; зрос-
тання швидкості польоту висунув на передній план 
вивчення питань жорсткості авіаційних конструк-
цій; польоти на надзвукових швидкостях призвели 
до розгляду дії високих температур і впливу нерів-
номірного нагрівання на міцність, стійкість і жорст-
кість конструкції. Виникла необхідність досліджен-
ня температурних напружень, викривлення, так зва-
ної довготривалої міцності та повзучості матеріалу. 
Для літального апарату поряд з СМ повинні бути 
забезпечені вимоги безпеки за умовами аеропруж-
ності, експлуатаційної живучості та опору втомі. 

Основна вимога до авіаційних конструкцій – 

висока надійність при мінімальній масі - обумовлює 
специфіку досліджень по забезпеченню СМ літаль-
них апаратів. Для цього проводяться розрахунок і 
експериментальна перевірка СМ У розрахунках ви-
користовуються методи, що дозволяють враховува-
ти велику кількість чинників, що впливають на на-
пружено-деформований стан (НДС), що забезпечує 
високу точність одержуваних результатів. 

Розрахунок СМ включає наступні етапи: вибір 
розрахункової моделі; визначення її геометричних і 
пружних характеристик; приведення діючих зовні-
шніх навантажень до розрахункової моделі; скла-
дання і рішення рівнянь, що описують розрахункову 
модель; порівняння отриманих розрахункових даних 
з результатами експериментів; формування рекоме-
ндацій на проектування літального апарату. При 
розрахунках СМ використовуються основні поло-
ження теорії пружності і пластичності, теорії плас-
тин та оболонок, будівельної механіки та механіки 
руйнування. 

Для розрахунків НДС, використовується метод 
кінцевих елементів, коли дискретний еквівалент 
конструкції набирається з кінцевих елементів із за-
здалегідь заданими пружними зв'язками між вузло-
вими навантаженнями і переміщеннями (записани-
ми у формі матриці жорсткості і пружності). Елеме-
нти з'єднуються між собою у вузлах, до яких при-
кладається зовнішнє навантаження. Система рівнянь 
рівноваги або спільності деформацій може нарахо-
вувати кілька тисяч невідомих. Точність методу за-
лежить від обраного числа і типів кінцевих елемен-
тів і способів приведення зовнішніх навантажень. 

 А.Ю. Нежведілов 
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Метод дозволяє автоматизувати розрахунок (від 
підготовки вихідних даних до візуалізації вхідної 
інформації), роблячи його комплексним, об'єдную-
чим у взаємозалежну систему розрахунки зовнішніх 
навантажень, проектувальні і перевірочні розрахун-
ки, розрахунки втомних характеристик, критичних 
швидкостей явищ аеропружності (флаттер, бафтинг 
та ін.). 

Для конструкцій, що працюють в умовах під-
вищених температур, проводяться розрахунки тем-
пературних полів і напружень. Для оцінки міцності 
необхідно також знати критерії руйнування конс-
трукції. Експериментальні та теоретичні досліджен-
ня критеріїв руйнування є обов'язковими в комплек-
сі робіт по забезпеченню СМ авіаційних конструк-
цій. Складність силових схем і конфігурацій дета-
лей, велика різноманітність і складність режимів їх 
навантаження і умов експлуатації не дозволяють 
отримати достовірні результати при використанні 
тільки теоретичних методів вирішення задач. Тому 
дослідження із забезпечення СМ авіаційних конс-
трукцій вимагають великого обсягу експеримента-
льних робіт, які проводяться на стадії проектування 
і будівництва літального апарату, при оцінці його 
експлуатаційних характеристик та льотної придат-
ності. Завершальний етап в дослідженнях СМ - ана-
ліз достатності міцності натурних конструкцій і під-
твердження її статичними випробуваннями. Харак-
теристикою, що визначає СМ авіаційних конструк-
цій, служить запас міцності. Зведення запасів міцно-
сті для основних агрегатів і силових елементів конс-
трукцій літального апарату, що містить значення 
більші або рівні одиниці по відношенню до розра-
хункових навантажень, є підтвердженням СМ Для 
частин літального апарату, схильних значним тем-
пературним впливам, запас міцності визначається з 
урахуванням цих впливів 

Метод кінцевих елементів є потужним чисель-
ним методом вирішення різноманітних інженерних 
задач та має вирішальне місце в прогнозуванні пра-
цездатності конструктивних елементів при дії екс-
плуатаційних факторів [1].  

 
Кінцево-елементний аналіз 

 
В залежності від виду розрахунку, складності 

задачі та направленості  того, чи іншого програмно-
го забезпечення для конкретного розрахунку вико-
ристовуємо програмний продукт NASTRAN, який 
має спільну розрахункову базу на основі методу 
кінцевих елементів і є однією з програм кінцево-
елементного аналізу. Ці програми обумовлені вико-
ристанням їх для розрахунку складних задач меха-
ніки деформованого твердого тіла, задач теплопро-
відності, теорії коливань та інших специфічних роз-

рахунків таких як розрахунок елементів конструкції 
на міцність, або оптимізація конструкції за гранич-
ними напруженнями та поперечним перетином де-
талі. При цьому є можливість моделювати практич-
но всі типи матеріалів, включаючи композитні. 

Оскільки лопатки компресора авіаційного газо-
турбінного двигуна працюють у важких температу-
рних режимах і складних статичних і динамічних 
умовах навантаження, та мають складні геометричні 
форми, то для розрахунку напружено-деформо-
ваного стану використовували програмний ком-
плекс – MSC NASTRAN for WINDOWS [2]. Для 
розрахунку напружено-деформованого стану необ-
хідно врахувати особливості геометричних парамет-
рів лопатки, властивості конструктивного матеріалу, 
вид розрахунку (статичний, тепловий, та ін.), та 
умови силового й температурного навантаження, що 
діють на неї. Розрахунок проводили з використан-
ням реальних експериментальних зразків.  

Важливим етапом у скінчено-елементному 
аналізі є побудова розрахункової моделі і її кінцево-
елементної сітки. Дискретизація досліджуваної об-
ласті на кінцеві елементи є складною і відповідаль-
ною процедурою, від якої суттєво залежить якість 
одержаного рішення. Програмний комплекс 
NASTRAN дозволяє без використання допоміжних 
CAD–програм будувати геометрію та кінцево-
елементну сітку у своєму середовищі, або імпорту-
вати з інших програм, таких як AutoCAD, ACIS, 
Parasolid  та ін. Генерація кінцево-елементної сітки 
по твердотільній моделі проводиться  автоматично.  

Побудована об’ємна геометрична модель зраз-
ка перетворюється в кінцево-елементну сітку у ви-
гляді просторових кінцевих елементів, які з’єднані 
між собою у вузлах. Кінцеві елементи в NASTRAN 
можуть мати перший або другий порядок апрокси-
мації. Для розв’язання задачі використовуємо гекса-
гональні та тетраїдальні типи кінцевих елементів 
першого порядку апроксимації – без проміжних ву-
злів (рис. 1, 1) та кінцеві елементи другого порядку 
– з проміжними вузлами (рис. 1, 2).  Гексагональний 
кінцевий елемент першого порядку апроксимації 
має вісім вузлів (1, 2, … 7, 8) та шість поверхонь 
(F1, F2, … F5, F6), а другого порядку апроксимації – 
двадцять вузлів (1, 2, … 7, 8, 9, 10, … 19, 20) за ра-
хунок проміжних вузлів та шість поверхонь. Таким 
же чином, тетраїдальний кінцевий елемент першого 
порядку апроксимації має чотири вузли (1, 2, 3, 4) та 
чотири поверхні (F1, F2, F3, F4), а другого порядку 
апроксимації – десять вузлів (1, 2, … 8, 9, 10) та чо-
тири поверхні (F1, F2, F3, F4). 

При створенні кінцево-елементної сітки зразків 
необхідно врахувати, що найбільш густа сітка необ-
хідна там, де градієнт температур, деформацій або 
напружень є ймовірно більшим. Менш густа сітка  
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Рис. 1. Тривимірні скінченні елементи та шаблони нумерації вузлів і поверхонь (Fi): 

1– першого (лінійні) порядку апроксимації; 2 – другого (параболічні) порядку апроксимації 
 

використовується в зонах із більш або менш постій-
ними деформаціями або напруженнями, а також в 
областях, які не потребують детального аналізу. Та-
кож, лінійні елементи 1–го порядку наближення 
вимагають більш густої сітки, ніж квадратичні з йо-
го апроксимацією. 

На рис. 2 представлено схему дослідження на-
пружено-деформованого стану за допомогою мето-
ду кінцево-елементного аналізу з використанням 
програмного пакету NASTRAN. 

 
Рис. 2. Компоненти еквівалентної напруги 
 
Обробку результатів здійснювали в наступній 

послідовності: 

- ідентифікували навантаження шляхом візуалі-
зації переміщень; 

- визначали величину еквівалентних напруг у 
будь-якій точці зразка й одержували картину розпо-
ділу напруг по його поверхні. 

Згідно із теорією октаедричних дотичних на-
пружень або питомої енергії формозміни для сталь-
них зразків, еквівалентна напруга знаходиться так: 
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де σх, σy, σz, τxy, τyz, τxz – компоненти еквівалентної 
напруги, Па. 

Схема проведення дослідження напружено-
деформованого стану за допомогою методу кінцево-
елементного аналізу, складається з таких пунктів: 

1) створення геометрії тіла (поверхні); 
2) задання розміру сітки та розбиття  на кінце-

ві елементи; 
3) введення початкових данних: модуль пруж-

ності, навантаження, умови закріплення і т.п. 
4) розрахунок та аналіз моделі за методом кін-

цевих елементів; 
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5) вивід отриманих результатів на екран моні-
тору ЕОМ. 

Порівняльну оцінку напружено-деформованого 
стану зразка зі сталі ЕІ961 як без зміцненого поверх-
невого щару (ЗПШ) так із зміцненим поверхневим 
шаром вакуумним термоциклічним азотуванням у 
плазмі пульсуючого тліючого розряду (ВТАППТР) в 
умовах одночасного впливу циклічного навантажен-
ня та температури проводили за схемою (рис. 2) з 
використанням методу кінцево-елементного аналізу. 

Модель напружено-деформованого стану зраз-
ка розбито на кінцеві елементи з полями переміщень 

від дії циклічного навантаження та температури. В 
якості  циклічного навантаження до зразка викорис-
товували робочу частоту установки 10 кГц, що при-
кладена в точці його закріплення. При розрахунках 
враховувалася рівномірність розподілу температур-
ного поля по площі зразка [3]. Модель зразка без 
ЗПШ складається із 460 вузлів та має 264 елементи, 
а із ЗПШ – 690 вузлів та 440 елементів. 

Після проведення досліджень програмний 
комплекс дозволяє побачити поля еквівалентних 
напружень у моделі  зразка зі ЗПШ та зразка без 
ЗПШ. 

 

 
Рис. 3. Поля еквівалентних напружень у моделі зразка без ЗПШ  

при середньому напруженні циклу та температури, Па 
 
 

 
Рис. 4. Поля еквівалентних напружень у моделі зразка із ЗПШ  

при середньому напруженні циклу та температурі, Па 



ISSN 1727-7337. АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2012, № 4 (91) 54 

Висновки 
 
За допомогою методу кінцево-елементного 

аналізу можна передбачити роботу конструктивних 
елементів із ЗПШ в умовах одночасної дії циклічних 
навантажень та температури, а саме межу витрива-
лості, кількість циклів до руйнування та місце руй-
нування.  

На основі полів еквівалентних напружень, 
можна побудувати криві, які характеризуватимуть 
усереднене значення напружень та провести їх 
аналіз. 
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РАСЧЕТ НАПРЯЖЕННО-ДЕФОРМИРОВАНОГО СОСТОЯНИЯ  
ЛОПАТКИ КОМПРЕССОРА АВИАЦИОННОГО ГАЗОТУРБИННОГО ДВИГАТЕЛЯ  

МЕТОДОМ КОНЕЧНО-ЭЛЕМЕНТНОГО АНАЛИЗА 
А.Ю. Нежведилов 

В статье рассмотрен конечно-элементный анализ, который позволяет установить поля эквивалентных 
напряжений в модели образца с упрочненным поверхностным слоем, полученным методом вакуумного тер-
моциклического азотирования в плазме пульсирующего тлеющего разряда. Указан программный комплекс, 
который рассчитывает напряженно-деформированное состояние образца с помощью метода конечно-
элементного анализа. Определены трехмерные конечные элементы, которые строятся на основе построен-
ной объемной геометрической модели образца. Указана схема проведения исследования напряженно-
деформированного состояния при помощи метода конечно-элементного анализа и определена величина эк-
вивалентных напряжений, а также последовательность обработки результатов. 

Ключевые слова: программное обеспечение, расчеты, лопатка, напряженно-деформированное состоя-
ние, конечные элементы. 
 

CALCULATION OF THE STRESS-DEFORMATION OF COMPRESSOR BLADES  
AIRCRAFT GAS TURBINE ENGINE THE FINITE-ELEMENT ANALYSIS 

A.Y. Nezhvedilov 
This article describes the finite-element analysis, which allows you to set a field of equivalent stresses in the 

model sample with hardened surface layer obtained by vacuum-ter in the plasma nitriding motsiklicheskogo 
pulsating glow. These software package that calculates the stress-strain state of the sample by the method of finite-
element analysis. Defined three-dimensional finite elements which are based on geometric models constructed bulk 
sample. The above scheme of the stressed-deformed state by the method of finite-element analysis and determined 
the value of equivalent stress and the sequence of processing results. 

Keywords: software, calculations, scoop, stressed-deformed state, finite elements. 
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АНАЛИТИЧЕСКИЙ МЕТОД ОПРЕДЕЛЕНИЯ ПАРАМЕТРОВ УПРАВЛЕНИЯ 

СИСТЕМЫ ОРИЕНТАЦИИ КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА 
 

Предложен аналитический метод определения параметров закона управления спутниковой системы 
ориентации и стабилизации космического аппарата, позволяющий по диагностической информации о 
функциональном состоянии элементов системы стабилизации и самого космического аппарата кор-
ректировать параметры законов управления, обеспечивая при этом асимптотическую устойчивость 
замкнутой системы. Определены граничные значения параметров управления, обеспечивающие мак-
симальную степень устойчивости, как функции начальных условий углового движения космического 
аппарата и  максимальных значений исполнительной системы, а также допустимого значения угло-
вой скорости вращения спутника.  

 
Ключевые слова: космический аппарат, функция Ляпунова, степень устойчивости, спутниковая сис-
тема ориентации и стабилизации. 
 

Введение 
 

В системах ориентации и стабилизации (СОС) 
космическими аппаратами (КА) традиционно при-
меняют блоки с тремя двигателями маховиками 
(ДМ), у которых оси вращения коллинеарны глав-
ным осям инерции КА [1 – 3]. Подобная компоновка 
использовалась, например, на спутнике «Электро 
(GOMS)», спутниках серии «Метеор», «Ресурс-О», 
«Канапус», спутнике «Татьяна-2», поздних версиях 
«Meteosat», малых спутниках «BIRD», «SNAP», 
«RapidEye», «Сич», «Сич-1», «МС-1», «Egepsat» и 
других [4 – 6]. Применение ДМ в СОС обусловлено, 
прежде всего, тем, что такая система работает при 
отсутствии силовых полей или тогда, когда эти поля 
являются возмущающими факторами. Кроме того, 
ДМ не расходуют рабочее тело, как это делают ре-
активные двигатели, а применение в качестве при-
вода маховика бесконтактного двигателя постоянно-
го тока позволяет использовать свойство рекупера-
ции электроэнергии ДМ с целью минимизации по-
требления энергии СОС.  

Анализ применения такой компоновки показал, 
что такое расположение ДМ обеспечивает выполне-
ние поставленной перед блоком задачи с требуемы-
ми показателями качества только в штатном режиме 
функционирования блока, а при появлении аварий-
ных ситуаций такая компоновка оказывается час-
тично работоспособной. При этом, одним из основ-
ных средств парирования возникшей ситуации явля-
ется подстройка параметров регулятора. Именно 
поэтому задача определения аналитических зависи-
мостей коррекции параметров закона управления 
СОС КА с ДМ является актуальной. 

Постановка задачи исследования 
 
С целью получения аналитических зависимо-

стей подстройки параметров закона управления, 
реализуемого в СОС КА, необходимо проанализи-
ровать влияние формируемого управления на дина-
мику всей системы в целом, используя ее математи-
ческую модель движения, полученную применением 
законов изменения кинетического момента (дина-
мические уравнения Эйлера) и кинематических 
уравнений: 

абс внш упр
dK K М М
dt

    ;       (1) 

y z

y z

x y z

1 ( cos sin );
cos

А WA; sin cos ;

tg ( cos sin ),

      
        

        




 


  (2) 

где абсK J    кинетический момент аппарата; 

абс отн 0А       вектор абсолютной угловой 
скорости вращения КА; 

J   тензор инерции КА; 

вншМ   результирующий момент внешних сил, 
действующих на КА; 

упрМ   результирующий момент управления; 

T
отн x y z         вектор угловой скоро-

сти вращения связанной системы координат с кор-
пусом КА относительно базовой (опорная не вра-
щающаяся система координат, у которой одна из 
осей направлена перпендикулярно плоскости эклип-

 С.Н. Фирсов 
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тики, другая – направлена в точку весеннего равно-
денствия, а третья дополняет до правильного триэд-
ра); 

0   абсолютная угловая скорость опорной сис-
темы координат; 

А   матрица направляющих косинусов, опреде-
ляемая через углы Эйлера-Крылова, описывающая 
переход от опорной системы координат в связанную 
с КА систему координат; 

z y

z x

y x

0

W 0
0

  
 

   
   

. 

Используя полученные уравнения (1)  (2) оп-
ределим аналитическое выражение для управления 

упрМ  в (1), обеспечивающее совмещение связанной 

системы координат с опорной. При этом управляю-
щий момент упрМ  должен создавать такое положе-

ние равновесия, в котором отн 0  , а A I  – еди-
ничная. Сформированные требования эквивалентны 
не только выполнению условий 0      , а и 
обеспечению их асимптотической устойчивости. 
Управляющее воздействие упрМ  определим с по-

мощью второго метода А.М. Ляпунова [7], позво-
ляющего получить условия асимптотической устой-
чивости в некоторой области или в целом. Второй 
метод Ляпунова, как известно, заключается в фор-
мировании специальной вспомогательной скалярной 
функции, называемой функцией Ляпунова V , и ис-
следовании её свойств, а также свойств её первой 
производной V . 

 
Определение функции Ляпунова 
 
Поскольку в качестве цели управления принято 

асимптотически устойчивое выполнение условия 
0      , то для достижения поставленной цели 

принимаем функцию Ляпунова в следующем виде: 
1

отн отн2V ( , J )     

 a 11 22 33k (1 a ) (1 a ) (1 a ) ,              (3) 

где отн отн( , J )    скалярное произведение векто-
ров, являющееся физическим эквивалентом работы, 
необходимой для устранения вращения связанной 
системы координат относительно опорной; 

iia , i 1,3   диагональные элементы матрицы 
направляющих косинусов; 

ak 0   коэффициент пропорциональности 
(размерность коэффициента a[k ] Hm ). 

Функция (3) удовлетворяет требованиям, кото-
рые накладываются на функцию Ляпунова, при сле-
дующих условиях: V 0  при отн 0   и единичной 
матрице А; V 0  при всех остальных значениях 

отн  и А. 
Учитывая выше сказанное, первая производная 

функции Ляпунова будет иметь следующий вид: 
1

отн упр внш абс2V ( , M М K AW AW )         
 

 a 11 22 33k a a a     .                       (4) 
На основании кинематических уравнений (2), 

исключаем из правой части выражения (4) произ-
водные по времени элементов матрицы направляю-
щих косинусов ( iia , i 1,3 ): 

упр внш абс1
отн2

о о

M М K
V ,

WA A

     
           

 

   
 

x 32 23 y 13 31
a

z 21 12

a a a a
k

a a

     
  

   
.      (5) 

Введя в выражение (5) вспомогательный вектор 

 T32 23 13 31 21 12a a a a a a    , получим сле-
дующее тождество: 

упр внш абс1
отн2

о о a

M М K
V ,

WA A k

     
    
         

.     (6) 

С целью гарантированного выполнения усло-
вия V 0  при отн 0   и единичной матрице А, а 

также удовлетворению неравенства V 0  при всех 
остальных значениях отн  и А, как того требует 
теорема Барбашина-Красовского, принято следую-
щее 

упр внш абс о

о a отн

M М K WA

A k k ,

     

     
          (7) 

где k 0    коэффициент пропорциональности, 
который также как и ak  является параметром 
управления (размерность коэффициента 
[k ] Hmc  ). 

Анализ выражения (7) показывает, что выра-
жение для управления, обеспечивающее асимптоти-
ческую устойчивость положения равновесия 

отн 0   и А  единичная матрица, будет иметь 
следующий вид: 

упр отн абс о

о a внш

M k K WA

A k М .
       

   
       (8) 

Заменив управление в (1) на выражение (8), по-
лучим: 

отн отн aJ k k 0     .                   (9) 
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Дополняя уравнение (9) кинематическими 
уравнениями, получаем систему уравнений управ-
ляемого движения замкнутой системы: 

отн отн aJ k k 0;

А WA.
    


                  (10) 

 
Исследование движения  

системы ориентации и стабилизации  
космическими аппарата  

с двигателями маховиками  
 
Используя полученные уравнения управляемо-

го движения замкнутой системы (10) проведем ис-
следование движения СОС КА с ДМ. С целью кон-
кретизации решаемой задачи рассматривается один 
из основных режимов СОС  совмещение осей 
инерции КА с соответствующими осями опорной 
системы координат. В качестве опорной системы 
координат выбрана орбитальная система координат. 
Следовательно, угловая скорость опорной системы 
координат будет представлять собой следующее 

значение:  Т0 орб0 0   , где орб  – угловая 

скорость орбитального движения. Управляющие 
моменты создаются тремя коллинеарными махови-
ками. Для такой компоновки маховиков, суммарный 
кинетический момент будет определяться следую-
щим векторным равенством: 

абсK J H   ,                         (11) 

где H  – вектор кинетического момента маховика в 
связанной с КА системе координат.  

Учитывая уравнения (1) и (11), управляющий 
векторное уравнение для определения управляюще-
го момента примет вид: 

упр абсM H ,H      .                (12) 

Применив к уравнению (12), описанную выше 
методику, получаем систему уравнений, описываю-
щую движение замкнутой системы, в контуре кото-
рой находится КА: 

   
   

отн a отн

0 отн a

0 0 отн отн отн

отн 0 0 0 отн 0

J k k 0;

H (A ),H M k S

A ,JA k , J

, JA J A A , J JA ;

A WA,





    

       
        

          









 (13) 

где  T23 32 31 13 12 21a a a a a a    . 
При классическом синтезе систем стабилиза-

ции КА, целью исследования является определение 
параметров закона управления ak  и k , обеспечи-
вающих максимальную степень устойчивости ха-
рактеристического полинома линеаризованной сис-

темы, а при синтезе законов параметрической под-
стройки необходимо решать обратные задачи. Рас-
смотрим решение классической постановки задачи, 
при этом перейдем к безразмерным величинам вве-
дением следующих обозначений: 

0 maxH H ; maxm H  ; 0
0

H
t

m
 ,        (14) 

где maxH  и maxH  – максимальные кинетический и 
реактивный моменты, создаваемые маховиком, со-
ответственно, представляющие собой его паспорт-
ные характеристики. 

Осуществляем дальнейший переход к безраз-
мерным величинам: 

отн
0

1
t

   ; 0H H h ; H mh  ; 0t t  ; 

x 1 2I I diag(1 )   ; 0 орб 0    ,       (15) 

где y
1

x

J
J

  ; z
1

x

J
J

  ; x y zJ , J , J  – моменты инерции 

симметричного КА относительно соответствующих 
осей связанной с его корпусом системой координат. 

В безразмерных величинах первое векторное 
уравнение системы (13) представим следующим 
образом: 

aJ K K 0,                    (16) 

где 
2
0 a

a
x

t k
K

J
 ; 0

x

t k
K

J


  . 

Для дальнейшего определения параметров за-
кона управления, обеспечивающего требуемые па-
раметры движения КА, линеаризуем уравнение (16) 
в окрестности положения равновесия, т.е., когда  

1 0 0
A 0 1 0

0 0 1

 
   
  

 и 
0
0
0

 
    
  

. 

Дополняя векторное уравнение (16), линеари-
зованными кинематическими уравнениями углового 
движения, получим: 

1 a 1

1 2 a 2

2 3 a 3

2

3

1

2K K 0;

2K K 0;

2K K 0;
;

;
.







    

     

     

  

  

  











                   (17) 

Характеристическое уравнение системы (17) 
имеет следующий вид: 

   
 

2 2
a 1 a

2
2 a

K 2K K 2K

K 2K 0.

 



         

      
    (18) 

Поскольку необходимым условием работоспо-
собности СОС КА является его устойчивость, то 
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анализ на устойчивость осуществим по корням ха-
рактеристического полинома (18): 

2
1,2

2
3,4 1

1 1

2
5,6 2

2 2

1 1K K 8K ;
2 2

K1 1 K 8 K ;
2 2

K1 1 K 8 K .
2 2

  


 


 

    

     
 

     
 

          (19) 

В теории автоматического управления извест-
но, что действительные части комплексных корней 
(19) определяют устойчивость системы управления. 

При формировании требований к корням ха-
рактеристического уравнения с целью обеспечения 
выполнения условия устойчивости необходимо, 
чтобы они как можно левее  располагались от мни-
мой оси  в плоскости комплексного переменного. 
Следовательно, условие устойчивости для корней 
(19) формируется следующим образом: необходимо 
найти такие значения параметров закона управления 

K  и K , чтобы самый правый корень полинома 
(18) лежал как можно левее от мнимой оси  в плос-
кости комплексного переменного, т.е. достигалась 
максимальная степень устойчивости.  С целью вы-
полнения сформированного условия для определе-
ния K  и K , область параметров разделим на че-
тыре части для случая выполнения условия 

2 1 1    , что вполне соответствует большинству 
проектируемых и эксплуатируемых симметричных 
космических летательных аппаратов: 

2

2
1

2
1 2

2
2

0 K 8K ;

8K K 8 K ;

8 K K 8 K ;

8 K K .

 

  

  

 

 

  

   

 

                    (20) 

Учитывая введенные ограничения на моменты 
инерции ( 2 1 1    ) и при выполнении первого 
условия системы (20), степень устойчивости будет 
определяться следующим выражением: 

1
2

K1 .
2

 


                           (21) 

Для варианта выполнения последнего условия 
системы (20), степень устойчивости определяется 
выражением: 

2
2

1 1K K 8K .
2 2                  (22) 

При выполнении второго неравенства, степень 
устойчивости будет либо 1 , либо 2 . Равенство 
степеней устойчивости 1 2    будет достигаться 
при выполнении следующего условия: 

2
2 2

2

8
K K .

2 1 



 

                    (23) 

С целью полноты анализа на степени устойчи-
вости необходимо наложить ограничения, связан-
ные с величиной управляющего момента, записы-
ваемые следующим аналитическим выражением: 

0 0
max max

1

H t
2 K K ,

J              (24) 

где max  и max  – максимальные отклонения по 
ориентации и угловой скорости. 

Зависимость (24) представляет собой нагрузоч-
ную характеристику, поэтому в плоскости парамет-
ров закона управления  K , K   все точки должны 
лежать левее прямой, описываемой функцией (24). 
Следовательно, искомые значения параметров зако-
на управления  будут располагаться на пересечении 
кривой (23) и прямой (24), а значение K  опреде-
лено следующими выражениями: 

2
max 2

max 2

22 2
0 02 2

max
max 2 1 2

2
K

2 1

H t1 2 4 .
2 1 J 2 1


 

  
  

  
         

 (25) 

 
Заключение 

 
В результате проведенных исследований опре-

делены параметры управления СОС КА с диаго-
нальным тензором инерции, обеспечивающие мак-
симальную степень устойчивости. Кроме того, по-
лученные аналитические выражения необходимы в 
последующем для параметрической подстройки па-
раметров законов управления по полученной диаг-
ностической информации. 
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АНАЛІТИЧНИЙ МЕТОД ВИЗНАЧЕННЯ ПАРАМЕТРІВ УПРАВЛІННЯ  
СИСТЕМИ ОРІЄНТАЦІЇ КОСМІЧНОГО АПАРАТУ 

С.М. Фірсов  
Запропоновано аналітичний метод визначення параметрів закону управління супутникової системи 

орієнтації та стабілізації космічного апарату, що дозволяє за діагностичною інформацією про функціональ-
ний стан елементів системи стабілізації і самого космічного апарату коректувати параметри законів управ-
ління, забезпечуючи при цьому асимптотичну стійкість замкнутої системи. Визначено граничні значення 
параметрів управління, що забезпечують максимальну ступінь стійкості, як функції початкових умов куто-
вого руху космічного апарату і максимальних значень виконавчої системи, а також допустимого значення 
кутової швидкості обертання супутника. 

Ключові слова: космічний апарат, функція Ляпунова, ступінь стійкості, супутникова система орієн-
тації та стабілізації. 

 
ANALYTICAL METHOD FOR THE DETERMINATION OF THE PARAMETERS  

OF ORIENTATION OF SPACECRAFT 
S.N. Firsov 

An analytical method for determining the parameters of the control law of satellite attitude control and 
stabilization system of the spacecraft is offered. It allows by diagnostic information about the functional state of the 
elements of the stabilization system and information of the spacecraft itself to correct the parameters of control laws, 
while ensuring the asymptotic stability of the closed-loop system. The boundary values of control parameters to 
ensure maximum degree of stability as a function of the initial conditions of angular movement of the spacecraft and 
the maximum values of the executive system, and the allowable values of  angular velocity of rotation of the satellite 
are determined. 

Keywords: spacecraft, Lyapunov function, the degree of stability, satellite attitude control and stabilization 
system. 
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AN IMPROVED FAULT-TOLERANT ALGORITHM  

FOR A GYROSCOPIC SENSORS UNIT 
 

An improved fault tolerant algorithm is presented. Its mathematical models as well as its implementation are 
discussed in this work. The algorithm’s effectiveness has been proved by means of computer program and ap-
plied to a gyroscopic sensors unit (GSU). The improved fault-tolerant algorithm has the ability to perform a 
complete diagnosis of the GSU, constantly monitoring its state by means of several mathematical models, de-
termining the possible existence of a fault in the unit. Once a fault in the unit has occurred, the algorithm is 
able to find where the fault is located; allowing us to define what kind of fault has appeared in the unit and this 
diagnosis can lead us to perform the proper corrective actions to recover the optimal performance in the GSU. 

 
Keywords: fault-tolerant system, fault-tolerant algorithm, gyroscopic sensors unit. 
 

Introduction 
 

Building reliable systems is one of the main chal-
lenges that is faced by software developers and they 
have been concerned with dependability issues since the 
first day a system was built and deployed [1]. Many 
changes in this matter have been occurred, including the 
nature of faults and failures, the complexity of systems, 
the services that they deliver, the way society uses them 
and obviously, in theory, approaches, and technology 
[2]. But the need to deal with various threats such as 
failed components, deteriorating environments, human 
mistakes, intrusions, components mismatches or soft-
ware bugs; is in the core of software, research, and de-
velopment. Errors always happen in spite of all the ef-
forts to eliminate faults that might cause them, so sev-
eral fault tolerant mechanisms and approaches have 
been investigated by researchers and used in various 
fields of technology and applied industrial solutions [3-
5]. Unfortunately, these solutions are more focused on 
the implementation, ignoring other development phases 
as a fault tolerant support system. This creates a danger-
ous gap between the implementation and the reliability 
of a system. As consequence of this, there is an increas-
ing number of situations in which fault tolerant support 
has been undermined, decreasing gravely the systems’ 
reliability. 

Fault tolerant support needs to be explicitly in-
cluded into every design but especially where any mal-
function in the system could lead to seriously have eco-
nomical lost but even worst to have lost of human lives. 

As current software engineering practices tend to 
think only about normal behavior, assuming that all 
faults can be removed during development phase, im-
proved algorithms or methods must be developed to 
support explicit handling of abnormal situation. Fur-

thermore, every developed system should be enriched 
with a fault tolerant support means. 

Looking forward to meet this challenge, this work 
presents an improved fault tolerant algorithm support 
with the specific task to increase the reliability of a gy-
roscopic sensors unit (GSU). 

 
1. Diagnostic model for the GSU 

 
The GSU is built by three gyroscopic sensors, two 

angular velocity sensors, angular velocity sensor 1 
(AVS1) and angular velocity sensor 2 (AVS2), and one 
angle sensor (AS) in order to guaranty a diagnosis in the 
GSU, as it is shown in Fig. 1. 

 

Fig. 1. Structural scheme of GSU 
 
The sensors’ characteristic equations are repre-

sented in (1): 
 

    ω2
ω2 ω2 0t =K ω tU +U , 
    ω1

ω1 ω1 0t =K ω tU +U , 
    0UU t =K t + 

     , 
 

where  ω2 tU  – AVS2 output; 

 ω1 tU  – AVS1 output; 

(t) 

U1(t)  

U2(t) 
 

U(t) 
 

(t) 
AVS1 

AVS2 

AS 

(1) 

 A.S. Kulik, J.P. Martinez-Bastida 
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 tU
 – AS output; 

ω2K , ω1K , K
 , – sensors’ transfer–coefficient; 

(t) – angular velocity; 
(t) – angle position; 

ω2
0U , ω1

0U , 0U  – drift values from zero. 
The fact of detecting the existence of a fault in the 

GSU leads to find its place (which sensor is the faulty 
one), class and kind of the fault, in Fig. 2 is shown the 
general scheme for the implemented methodology. 

 
Fig. 2. Methodology’s general scheme 

 
The fault tolerant algorithm can identify 32 kinds 

of faults, classified in 4 classes. According to the study 
and analysis of the GSU in [6], there are very specific 
faults in the unit, leading us to understand the behavior 
of the system or even better, the sensors’ behavior and 
improve and extend the algorithm shown in [7]. The 
kinds of faults are determined by the letter “d” and are 
following defined: 

d1 – positive power supply cable broken; 
d2 – negative power supply cable broken; 
d3 – signal cable broken; 
d4 – irremovable positive voltage drift; 
d5 – removable positive voltage drift; 
d6 – removable negative voltage drift; 
d7 – irremovable negative voltage drift; 
d8 – removable decreased transfer coefficient; 
d9 – irremovable decreased transfer coefficient; 
d10 – reoriented transfer coefficient; 
d11 – reoriented and removable decreased transfer 

coefficient; 
d12 – reoriented and irremovable decreased trans-

fer coefficient; 
d13 – removable decreased transfer coefficient 

with irremovable positive voltage drift; 
d14 – removable decreased transfer coefficient 

with removable positive voltage drift; 
d15 – irremovable decreased transfer coefficient 

with irremovable positive voltage drift; 
d16 – irremovable decreased transfer coefficient 

with removable positive voltage drift; 

d17 – reoriented transfer coefficient with irremov-
able positive voltage drift; 

d18 – reoriented transfer coefficient with remov-
able positive voltage drift; 

d19 – reoriented and removable decreased transfer 
coefficient with irremovable positive voltage drift; 

d20 – reoriented and removable decreased transfer 
coefficient with removable positive voltage drift; 

d21 – reoriented and irremovable decreased trans-
fer coefficient with irremovable positive voltage drift; 

d22 – reoriented and irremovable decreased trans-
fer coefficient with removable positive voltage drift; 

d23 – removable decreased transfer coefficient 
with irremovable negative voltage drift; 

d24 – removable decreased transfer coefficient 
with removable negative voltage drift; 

d25 – irremovable decreased transfer coefficient 
with irremovable negative voltage drift; 

d26 – irremovable decreased transfer coefficient 
with removable negative voltage drift; 

d27 – reoriented transfer coefficient with irremov-
able negative voltage drift; 

d28 – reoriented transfer coefficient with remov-
able negative voltage drift; 

d29 – reoriented and removable decreased transfer 
coefficient with irremovable negative voltage drift; 

d30 – reoriented and removable decreased transfer 
coefficient with removable negative voltage drift; 

d31 – reoriented and irremovable decreased trans-
fer coefficient with irremovable negative voltage drift; 

d32 – reoriented and irremovable decreased trans-
fer coefficient with removable negative voltage drift. 

The following hypothesizes have been defined in 
developing the diagnostic process for the GSU. 

1. Only can be one faulty sensor at the moment of 
diagnose. 

2. Each sensor could present one or two kind of 
faults at a time. 

3. Only “Shift” and “Coefficient” fault type can 
occur at a time in one sensor. 

4. The input signal must be of the kind to deter-
mine the types of faults above described. 

5. A kind of fault can independently appear from 
each others. 

 
2. Algorithm’s Mathematical Model 
 

2.1. Fault and Place Detection 

The GSU is constantly monitored. The mathemati-
cal model for this monitoring is following discussed. 
Fig. 3 shows the block diagram for the monitoring pro-
cedure and its specific stages to detect a fault and its 
place.  

Diagram application is ahead explained. 

Fault Detection 

Seeking Place of Fault 

Determining Class of Fault 

Identifying Kind of Fault 

START 

END 
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(4) 

(5) 

 
Fig. 3. Fault and place detection diagram 

 
The errors in Fig. 3 are represented by (2). 
 

     1 1t U t U t     , 

     2 2t U t U t     , 

     23 1t U t U t     , 
 

where  1ε t  – error between AVS1 and AS; 
 2ε t  – error between AVS2 and AS; 
 3ε t  – error between AVS2 and AVS1; 
 ω2 tU  – AVS2 output; 
 ω1 tU – AVS1 output; 
 tU

 – derived AS output. 
Threshold Device (TD) is in charge to determine 

the existence of a fault in the GSU, monitoring the er-
rors and a threshold value si, represented in (3). 

 

      11 1 sUS k k U k      , 

      22 2 sUS k k U k      , 

      23 1 s3S k k kU U      , 
 

where  iS k  – indicator of presence of fault; 

 ω1 kU ,    ω2 ψk ,U  U k   – sensor’s output; 
si  – threshold value. 

Table 1 
Indicator of faults’ place 

 
ω2U  ω1U  ψU  

S1 0 1 1 

S2 1 0 1 

S3 1 1 0 

The subscript i refers to each sensor according to 
S1, S2 and S3. In order to find the place of fault, we use 
the Si indicators; the Table 1 shows the possible combi-
nations of the indicators when a fault has occurred. 

 
Fig. 4. Dichotomic tree to find the place of fault 

 
The dichotomic tree for this procedure is shown in 

Fig. 4. According to Table 1 three statements are de-
fined for determining the faults’ place. 

 
If S1 = 0 THEN fault is in AVS2, 
If S2 = 0 THEN fault is in AVS1, 
If S3 = 0 THEN fault is in AS. 
 

2.2. Determining the Class of Fault 

The fault tolerant algorithm can identify 32 kinds 
of faults for each sensor, classified into four classes fol-
lowing explained. 

 

Class “Broken” 

This class is characterized by constants voltages at 
the output of the faulty sensor, the mathematical model 
for determining this class is shown in (4) and (5). 

 

   
k

Bi Bi Bi Bi
n 1

UZ (n) n 1 U n


       
  
   , 

 

where BiZ (n) – indicator of class “Broken”; 
 Bi nU  – output sample of the faulty sensor; 

Bi  – threshold value for class “Broken”. 
 

 '
Bi BZ N   , 

 

where '
BiZ  – indicator of reliability for class “Broken”; 

N – counter of truly results of '
BiZ ; 

Bρ  – threshold of reliability for class “Broken”. 
 

Class “Drift” 

This class is defined by a constant voltage drift in 
the output of the faulty sensor. First it is calculated the 
mean value of the error signals with (6). 

 

D1 D2
D 2

  
  , 

FAULT DETECTED 

Unknown 

AVS2 

S1 

S2 

S3 

1 

1 

1 

0 

0 

0 

AVS1 

AS 

AVS1 AS AVS2 

(t) (t) (t) 

_ 

TD TD TD 

_ _ 

 ω2 tU   ω1 tU  

 tU
  

d
dt

 

 1 t   2 t  

 3 t  

1  3  2  

1S [k]  3S [k]  2S [k]  

(2) 

(3) 

(6) 
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where D – average value of the error out of tolerance; 
εD1 – first error signal out of tolerance; 
εD2 – second error signal out of tolerance. 

Then, we apply (7) in order to know if the drift 
voltage is constant. 

 

 
k

Di D D Di
n 1

Z (n) n 1 (n)


        
  
 , 

 
where ZDi(n) – indicator of class “Drift”; 

D – sample of the average value of the two errors 
out of tolerance; 

Di – threshold value for class “Drift”. 
After that, we use (8) as indicator of reliability for 

this class. 
 

 '
Di DZ N   ,       

 
where '

DiZ – indicator of reliability for class “Drift”; 
N – counter of truly results of '

DiZ ; 
D – threshold of reliability for class “Drift”. 

 
Classes “Coefficient” and “Drift–Coefficient” 

These classes are characterized by a constant or 
variable difference value between the right transfer co-
efficient and that one that is wrong. For obtaining cU  
we apply (9). 

 

1 2
c

U
2

U U
 , 

 

where cU  – average value of the two sensors that do 
work well; 

U1 – value of the first sensor that works well; 
U2 – value of the second sensor that works well. 

It is necessary to obtain the average change in the 
transfer coefficient by means of (10). 

 

i

c

Û
U

(n)
K(n) , n 1 k

(n)
   , 

 
where K(n) – change in transfer coefficient values; 

c )U (n  – average values of the two sensors that do 
work well; 

iÛ (n)  – values of the faulty sensor. 
The average of K(n) is obtained by (11), besides 

obtaining the indicators for each class of fault by (12) 
and (13). 

 

 
k

n 1

1K K n
k 

   , 

 
where K – average value of changed coefficient; 

K(n) – changed transfer coefficient values. 

    Ci Ci CiZ n K n K ,n 1 k        , 
 

where  CiZ n – indicator of class “Coefficient”; 

Ci – threshold value for class “Coefficient”. 
 

    Mi Mi MiZ n K n K , n 1 k        , 
 

where  MiZ n – indicator of class “Drift–Coefficient”; 

Mi – threshold value for class “Drift–Coefficient”. 
Finally, indicators of reliability for these classes 

are applied, represented by (14) and (15). 
 

 '
Ci CZ N   ,   

 

where '
CiZ – indicator of reliability for “Coefficient”; 

N – counter of truly results of '
CiZ ; 

C – threshold of reliability for class “Coefficient”. 
 

 '
Mi MZ = N>ρ , 

 

where '
MiZ – indicator of reliability for “Drift–Coeffi–

cient”; 
N – counter of truly results of '

MiZ ; 

Mρ – threshold of reliability for class “Drift–Coeffi–
cient”. 

The dichotomic tree for defining the class of fault 
is depicted in Fig. 5. 

 
Fig. 5. Dichotomic tree to determine fault’s class 

 
2.3.  Defining the Kind of Fault 

According to the general scheme shown in Fig. 2, 
identification of the kind of fault should carry out after 
defining the class of fault. 

 
Type of fault “Broken” 

In this kind of fault, we have three different types 
(d1, d2 and d3) and they are represented by the state-
ments in (16) which define the corresponding kind of 
fault. We use a tolerance value called tb. 

SENSORi 

Undefined 
Class 

Class 
Broken 

ZBi 

ZDi 
 

ZCi 
 1 

1 

1 0 

0 

0 
Class 
Drift 

Class 
Coefficient 

Class 
Drift-Coefficient 

ZMi 
 1 0 

(7) 

(8) 

(9) 

(11) 

(12) 

(10) 

(13) 

(14) (14) 

(14) (15) 
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 1 min tb min tbZ U U U       , 

 1- max tb max tbZ U U U       , 

 1s tb tbZ U     , 
 

where Z1+ – indicator for positive power supply fault; 
Z1– – indicator for negative power supply fault; 
Z1s – indicator for signal power supply fault; 
Uδ – faulty sensor output voltage value; 
Umax – maximum voltage value; 
Umin – minimum voltage value; 
δtb – threshold value for this kind of fault. 

The Fig. 6 shows the dichotomic tree to define 
what kind of fault “Broken” is. This kind of fault is un-
recoverable. 

 
Fig. 6. Dichotomic Tree for faults in class “Broken” 

 

Type of fault “Drift” 

This kind of fault has four different types (d4–d7) 
as it is depicted in the dichotomic tree for this kind of 
fault in Fig. 7. 

 
Fig. 7. Dichotomic Tree for faults in class “Drift” 

 
The statements in (17) represent each case and 

their indicators for determining this kind of fault. 
 

 2aZ 0   , 

 2b DZ     , 

 2c DZ     , 
 

where Z2a – positive drift indicator; 
Z2b – irremovable positive drift indicator; 
Z2c – irremovable negative drift indicator; 
δD – threshold value for irremovable drift; 
Δε – average value of ε1 and ε2. 

Type of fault “Change in Transfer Coefficient” 

In this kind of fault, there are five different cases 
defined by d8 – d12.  

Their corresponding statements are shown in (18). 
 

 3a i i iZ K 1%K ³ K³ K     , 

 3b i iZ 0 K K 1%K     , 

 3c iZ K 10%K   , 

 3d iZ K 10%K    , 
 

where Z3a – reorientation of transfer coeff. indicator; 
Z3b – decreased transfer coefficient indicator; 
Z3c – removable decreased coefficient indicator; 
Z3d – reoriented and removable decreased transfer 

coefficient indicator; 
Ki – coefficient value of the faulty sensor in normal 

state. 
The dichotomic tree for this process is shown in 

Fig. 8. 

 
Fig. 8. Dichotomic Tree for faults in class “Coefficient” 

 
Type of fault “Drift-Coefficient” 

 
Fig. 9. Dichotomic Tree for faults  

in class “Drift-Coefficient” 

Dichotomic tree for determining these kinds of 
faults is depicted in Fig.9. A test for the algorithm can 
be seen in Fig. 10, it was used the platform in [3].  

1 

Class 
Drift-Coefficient 

Z4a 

Z4b 

Z4c 

d13 

d17 d18 

d19 d20 d21 d22 

d23 

1 

Z4f 

Z4d Z4e 

d14 d15 d16 

Z4g 

Z4h 

Z4i Z4j 

Z4k 

Z4l 

Z4m Z4n 

d24 d25 d26 
Z4o 

Z4p 

d28 d27 Z4q 

Z4r Z4s 

d32 d31 d30 d29 

1 

1 

1 

1 

1 

1 

1 1 

1 

1 

1 

1 

1 

1 

1 1 

0 

0 0 

0 0 

0 0 

0 

0 0 

0 0 

0 0 

0 0 

0 

0 0 
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d10 

Z3a 

Z3b 
 

1 

1 

0 

Z3c 

d8 

Z3d 

d9 d11 d12 

1 1 

0 

0 
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d4 

Z2a 

Z2b 
 

Z2c 
 

1 0 

0 

0 

d5 d6 

1 

d7 

1 

Class Broken 
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d1 

Z1+ 

Z1- 
 

Z1s 
 1 

1 

1 0 

0 

0 
d2 
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1 

(16) 

(17) 
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Fig. 10. Fault tolerant algorithm in a working situation 

 
Drift-Coefficient faults are the union of these two 

classes of faults; therefore, twenty faults can be deter-
mined (d13-d32). In order to identify which kind of 
fault has occurred, it must be applied (19) and then ap-
ply statements in (20). 

 

 
k

i i
n 1

1 n
k

ˆ ˆU U


  , 
 

where  iÛ n - values of the signal in the faulty sensor; 

iÛ - average value of  iÛ n . 
 

 4a i
ˆZ U 0   , 

4b 4k
KZ Z 0
2
    

 
, 

4c 4l
KZ Z 10%
2
    

 
, 

 4e 4d 4g 4 j 4i MZ Z Z Z Z      , 

4f 4o M min M max
KZ Z - -
2
     


 


, 

4h 4q
KZ Z -10%
2
    

 
, 

 4m 4n 4p 4r 4s MZ Z Z Z Z      , 
 

where Z4a – positive drift indicator; 
Z4b, Z4k – positive changed coefficient indicators; 
Z4c, Z4l – recoverable positive decreased coefficient 

indicators; 
Z4e, Z4d, Z4g, Z4j, Z4i – recoverable positive drift in-

dicators; 

Z4f, Z4o – reoriented coefficient indicators; 
Z4h, Z4q – recoverable negative decreased coefficient 

indicators; 
Z4m, Z4n, Z4p, Z4r, Z4s – recoverable negative drift in-

dicators; 
δM – threshold value for unrecoverable drift; 
δMmax,min – threshold values for reoriented coeffi-

cient. 

Conclusions 
 
An extended fault tolerant algorithm has been pre-

sented. The algorithm brings up a diagnostic model for 
different king of possible faults that can occur in the 
gyroscopic sensors unit. The algorithm has been jointly 
tested by a developed computer program and a gyro-
scopic sensors unit, obtaining the expected results and 
diagnosing a total of 96 kinds of faults for a gyroscopic 
sensors unit compounded by two angular velocity sen-
sors and one angle sensor. 

The fault tolerant algorithm can recover the system 
when the kind of fault diagnosed permitted it. 
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УСОВЕРШЕНСТОВАННЫЙ АЛГОРИТМ ОТКАЗОУСТОЙЧИВОСТИ  
ДЛЯ  БЛОКА ГИРОСКОПИЧЕСКИХ ДАТЧИКОВ 

А.С. Кулик, Х.П. Мартинес-Бастида 
В данной статье представлен усовершенствованный алгоритм отказоустойчивости. Усовершенствова-

ние данного алгоритма, также как и его применение, рассмотрены в данной работе. Эффективность данного 
алгоритма была проверена с помощью компьютерной программы и применена на блоке гироскопических 
датчиков (БГД). Усовершенствованный  алгоритм гироскопических датчиков может осуществлять диагно-
стику БГД, постоянно отслеживая его состояние с помощью нескольких математических моделей, опреде-
ляя возможность существования ошибки в блоке. Как только ошибка была обнаружена в блоке, алгоритм 
может найти место ошибки, позволяя нам определить, тип ошибки в блоке, а данная диагностика может по-
мочь нам осуществить правильные действия для восстановления оптимального функционирования БГД. 

Ключевые слова: система отказоустойчивости, алгоритм отказоустойчивости, блок гироскопических 
датчиков. 

 
УДОСКОНАЛЕНИЙ АЛГОРИТМ ВІДМОВОСТІЙКОСТІ  

ДЛЯ БЛОКУ ГІРОСКОПІЧНИХ ДАТЧИКІВ 
А.С. Кулік,  Х.П. Мартінес-Бастіда 

У цій статті представлено удосконалений алгоритм відмовостійкості. Удосконалення цього алгоритму, 
як і його застосування представлено у цій роботі. Ефективність цього алгоритму була перевірена за допомо-
гою комп’ютерної програми та застосована на блоці гіроскопічних датчиків (БГД). Удосконалений алгоритм 
гіроскопічних датчиків може здійснювати діагностику БГД, постійно відстежуючи його стан за допомогою 
декількох математичних моделей, визначаючи можливість існування помилки у блоці. Як тільки помилка 
була виявлена у блоці алгоритм може знайти місце помилки, даючи нам можливість визначити тип помилки 
у блоці, а ця діагностика може допомогти нам здійснити правильні дії для відновлення найліпшого функціо-
нування БГД.  

Ключові слова: система відмовостійкості, алгоритм відмовостійкості, блок гіроскопічних датчиків. 
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ВИМІРЮВАЛЬНИЙ БЛОК  
БЕЗКАРДАННОЇ ІНЕРЦІАЛЬНОЇ НАВІГАЦІЙНОЇ СИСТЕМИ 

 
Головний показник якості системи навігації рухомих об’єктів – точність отримання навігаційних па-
раметрів. Для інерціальних систем навігації цей показник в значній мірі визначається точністю інер-
ціальних вимірювачів, які входять в систему. В безкарданних інерціальних навігаційних системах тра-
диційно використовують прецизійні акселерометри для отримання інформації про компоненти век-
тора уявного прискорення корпуса рухомого об’єкта. Для отримання інформації про уявне прискорен-
ня об’єкта (уявну швидкість) використовують також гіроскопічні інтегратори лінійного прискорен-
ня. В роботі показана можливість отримання інерціальної інформації за допомогою вимірювального 
блоку безкарданної навігаційної системи, який містить три гіроскопічних датчика кутової швидкості 
і три гіроскопічних інтегратора лінійних прискорень при орієнтації їх осей чутливості певним чином 
відносно системи координат, зв’язаної  з рухомим об’єктом. Розроблені відповідні алгоритми визна-
чення інерціальних параметрів для вимірювального блоку, який представлений. 

 
Ключові слова: безкарданна навігаційна система, інерціальний вимірювач, датчик кутової швидкості, 
гіроскопічний інтегратор лінійних прискорень, алгоритм. 
 

Вступ 
 

Система управління будь-яким рухомим 
об’єктом містить систему навігації, за допомогою 
якої визначають поточний стан об’єкта з відповід-
ною точністю. Один з класів систем навігації – інер-
ціальні системи [1, 2], в яких використовують вимі-
рювачі компонентів вектора абсолютної кутової 
швидкості певної платформи та уявного прискорен-
ня цієї платформи. В якості останніх використову-
ють акселерометри різних видів. Інерціальні систе-
ми навігації містять обчислювальні засоби, за допо-
могою яких у відповідності до спеціальних алгори-
тмів вирішується задача визначення навігаційних 
параметрів. В останній час все більшого розвитку 
набувають безкарданні інерціальні навігаційні сис-
теми, в яких вимірювачі розміщені безпосередньо на 
корпусі рухомого об’єкта. В цьому випадку необ-
хідно розробляти спеціальне програмно-алгоритміч-
не забезпечення для вирішення задачі отримання 
навігаційних параметрів. Традиційно в подібних 
системах використовують прецизійні акселерометри 
для отримання інформації про компоненти вектора 
уявного прискорення корпуса рухомого об’єкта. 

Відомі схеми інерціальних систем навігації 
(наприклад, системи управління дальністю балісти-
чних ракет), в яких в якості вимірювачів широко 
використовують гіроскопічні інтегратори лінійних 
прискорень (ГІЛП). Основне призначення подібного 
пристрою – формувати інтеграл від уявного приско-
рення, тобто – сигнал у вигляді уявної швидкості. 

ГІЛП є ідеальним фільтром високочастотних завад, 
обумовлених вібраціями корпусу, він також позбав-
ленний суттєвих методичних похибок, дозволяє 
спростити обчислювальні алгоритми інерціальної 
системи. ГІЛП у порівнянні з акселерометрами мая-
тникового, струнного та інших типів мають значно 
більш високу лінійність статичної характеристики 
та практично необмежений діапазон вимірювання 
уявного прискорення. 

Особливості ГІЛП такі, що в якості вимірювача 
уявних прискорень їх встановлюють на гіростабілі-
зованих платформах, які є ізольованими від будь-
яких кутових рухів корпусу об’єкта в цілому [3]. 
Таким чином, використати в безкарданних інерці-
альних системах навігації начебто не можливо. 

 
Постановка задачі побудови  

вимірювального блоку безкарданної  
інерціальної системи навігації  

з використанням гіроскопічних  
інтеграторів лінійних прискорень 

 
Усунути вказане протиріччя можливо шляхом 

використання трьох гіроскопічних вимірювачів ку-
тової швидкості (двохстепеневих гіроскопів) і трьох 
гіроскопічних інтеграторів лінійних прискорень і 
розміщення їх осей чутливості певним чином відно-
сно системи координат OXYZ, зв’язаної з рухомим 
об’єктом. При цьому основна задача – розробка спе-
ціального алгоритму обробки інформації з вимірю-

 О.Г. Гордін, Є.А. Губа 
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вачів кутової швидкості і гіроскопічних інтеграторів 
лінійних прискорень з урахуванням розміщення 
останніх на корпусі, який здійснює кутовий рух від-
носно усіх осей зв’язаної з ним системи координат. 

Таким чином, вирішення поставленої задачі 
обумовлює збільшення точності визначення навіга-
ційних параметрів рухомого об’єкта, спрощення 
загальної структури обчислювальних алгоритмів за 
рахунок безпосереднього отримання компонентів 
вектора уявної швидкості об’єкта та можливість 
уніфікації типів інерціальних вимірювачів, які вико-
ристовуються. 

 
Схема вимірювального блоку 

 
На рис. 1 наведена структурно-кінематична 

схема вимірювального блоку, на рис. 2 – його струк-
турно-функціональна схема [4].  

Інерціальний вимірювальний блок містить три 
однокомпонентних гіроскопічних датчика кутової  
 

швидкості 1, 2, 3 і три гіроскопічних інтегратори 
лінійних прискорень 4, 5, 6, які нерухомо встанов-
лені на корпусі 7 об’єкта. З корпусом об’єкта неру-
хомо з’єднана ортогональна система координат 
OXYZ. 

Кожна з осей тріедрів OiXіYіZі (і=1,...,6), 
зв’язаних з кожним із однокомпонентних гіро- ско-
пічних датчиків кутової швидкості 1, 2, 3 та гіро-
скопічним інтегратором лінійних прискорень 4, 5, 6, 
розміщена паралельно кожній з осей зв’язаної з 
об’єктом ортогональної системи координат OXYZ 
відповідно.  

Кожний з однокомпонентних гіроскопічних да-
тчиків кутової швидкості 1, 2, 3 містить рухомі еле-
менти – рами 8, 9, 10, які відхиляються на певні ку-
ти. У кожній рамі 8, 9, 10 розташовані ротори 11, 12, 
13 відповідно. До складу однокомпонентних гіро-
скопічних датчиків кутової швидкості 1, 2, 3 також 
входять датчики 14,15,16 кутів відхилення рухомих 
елементів і датчики моментів 17,18,19. 

 
Рис. 1. Структурно-кінематична схема вимірювального блоку 
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Рис. 2. Структурно-функціональна схема  

вимірювального блоку 
 

Кожний гіроблок гіроскопічних інтеграторів лі-
нійних прискорень 4, 5, 6 включає в себе ротор 20, 
раму 29, 30, 31. На рамах гіроблоків розмішені датчи-
ки кутів 32, 33, 34, датчики моментів 35, 36, 37,21, 22 
внутрішню раму 23, 24, 25, яка характеризується 
зміщенням центра мас 26,27,28 та зовнішню датчики 
моментів системи міжрамочної корекції 38, 39, 40, 
датчики кутів системи міжрамочної корекції 41, 42, 
43. Система міжрамочної корекції вмішує підсилюва-
чі-перетворювачі 44, 45, 46. Виходи 47, 48, 49, 50, 51, 
52 кожного з датчиків кутів гіроскопічних інтеграто-

рів лінійних прискорень та датчиків кутової швидко-
сті відповідно з’єднані з обчислювальним пристроєм 
53, за допомогою якого реалізується алгоритм визна-
чення інерціальних параметрів на основі інформації 
про кути відхилення рам 8, 9, 10 однокомпонентних 
гіроскопічних датчиків кутової швидкості 1, 2, 3 та 
кути відхилення рам 29, 30, 31 гіроскопічних інтегра-
торів лінійних прискорень 4, 5, 6. 

Виходи однокомпонентних гіроскопічних дат-
чиків кутової швидкості та гіроскопічних інтеграто-
рів лінійних прискорень з’єднані з обчислювальним 
пристроєм таким чином, що вхідні сигнали обчис-
лювального пристрою є вихідними сигналами дат-
чиків кутів однокомпонентних гіроскопічних датчи-
ків кутової швидкості та датчиків кутів повороту 
зовнішньої рами гіроскопічних інтеграторів ліній-
них прискорень. 

 

Алгоритми функціонування  
вимірювального блоку 

 
Рівняння динаміки двохстепеневих гіроскопів 

як однокомпонентних датчиків кутової швидкості 
можна представити  наступним чином: 
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(1) 

де Z1 X2 Y3I , I , I  – сумарні моменти інерції рами та 
ротора гіроскопа відносно осі підвісу рами першого, 
другого, третього двохстепеневих гіроскопів відпо-
відно; 

X1 Y2 Z3I , I , I  – сумарні моменти інерції рами та 
ротора гіроскопа відносно осі чутливості першого, 
другого та  третього двохстепеневих гіроскопів від-
повідно; 

Y1 Z2 X3I , I , I – сумарні моменти інерції рами та ро-
тора гіроскопа відносно полярної осі ротора першо-
го, другого та  третього двохстепеневих гіроскопів 
відповідно; 

21 3H , H , H  – кінетичні моменти ротора першого 
другого та третього двохстепеневих гіроскопів; 

1 2 3b , b , b – коефіцієнти демпфірування відносно 
осі підвісу рами першого, другого та третього двох-
степеневих гіроскопів відповідно; 

1 2 3с , с , с – коефіцієнти пружності відносно осі 
підвісу рами першого, другого та третього двохсте-
пеневих гіроскопів відповідно; 

1 2 3β , β , β – кути відхилення рами відносно їх осей 
підвісу першого, другого та третього двохстепене-
вих гіроскопів відповідно; 

X Y Zω , ω ,ω  – проекції вектора абсолютної кутової 
швидкості корпуса об’єкта на осі, зв’язаної з ним 
ортогональної системи координат OXYZ. 
 У сталому режимі стан двохстепеневих гіро-
скопів можна описати рівнянням у такому вигляді: 

     

     

2 2
X 2 Y 2 2 Z 2 2 2 Y2 Z2 Z Y 2 2 Y2 Z2 Y Z 2

X2

2 2
Y 3 Z 3 3 X 3 3 3 Z3 X3 X Z 3 3 Z3 X3 X Z 3

Y3

Z 1 X 1 1 Y 1 1
Z1

1 H cos H sin c I - I sin cos I I cos 2 ;
I

1 H cos H sin c I I sin cos I I cos 2 ;
I

1 H cos H sin c
I

                       

                    

     

   

   





      2 2
1 X1 Y1 Y X 1 1 X1 Y1 X Y 1I I sin cos I I cos2 .         


  



 

(2) 
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У відповідності до рівняння Пуассона форму-
ються співвідношення для кутів γ, ,   повороту 
корпусу об’єкта (ортогональної системи координат 
OXYZ) відносно відповідних осей зв’язаної системи 
координат OXYZ: 

X Y Z
sin sin sin cos

;  
cos cos
   

      
 

  

Y Zcos  sin ;                         (3) 

Z Y
cos sin

,
cos cos

 
    

 
  

де γ – кут крену, ψ – кут рискання, υ – кут тангажа. 
Гіроскопічний інтегратор лінійних прискорень 

видає сигнал, пропорційний уявній швидкості. Ви-
хідним сигналом є кут повороту зовнішньої рами 
відносно корпусу. 
 Уявна швидкість корпусу об’єкта знаходиться 
за допомогою рівнянь: 

 X d1
1

1
V ; 

k
     

 Y d2
2

1
V ;

k
                 (4) 

 Z d3
3

1
V ,

k
     

де d1 d2 d3, ,    – сигнали з датчиків кутів 32, 33, 34 
на осях підвісу зовнішніх рам гіроскопічних інтег-
раторів лінійних прискорень 4, 5, 6 відповідно, про-
порційні кутам повороту зовнішніх рам відносно 
корпусу об’єкта. 

При  постійних масах ВР4 ВР5 ВР6m , m , m  внут-
рішніх рам, відхилення центра мас від осі 

ВР3 ВР4 ВР5, ,     та  кінетичних моментах гіроінтег-
раторів 4 5 6H , H , H  можна представити в такому 
вигляді: 

ВР4 ВР4
1

4

ВР5 ВР5
2

5

ВР6 ВР6
3

6

m ε
k = ;

H

m ε
k = ; 

H

m ε
k = .

H

         (5) 

 У результаті розв’язання диференціальних рів-
нянь системи (2) відносно абсолютної кутової шви-
дкості корпусу об’єкта, системи (3) відносно кутів  
 

повороту корпусу об’єкта та системи (4) відносно 
уявної швидкості корпуса об’єкта формується сис-
тема вихідних параметрів:  

X Y Z Xω , ω , ω , γ, ψ, υ, V , Y ZV , V .  
Параметри датчиків кутової швидкості та гіро-

скопічних інтеграторів лінійних прискорень визна-
чаються після калібровки пристрою і задаються в 
обчислювальній схемі як постійні числа. Початкові 
умови для вирішення диференціальних рівнянь ви-
значаються на момент розташування гіроскопічних 
інтеграторів лінійних прискорень. При цьому почат-
кові умови для кутових швидкостей визначаються за 
допомогою системи початкової виставки інерціаль-
ної навігаційної системи. Для кутів γ, ψ, υ,  початко-
ві умови нульові в будь-якому випадку.  
 Відповідно до рис. 3 структурна схема алгори-
тму визначення інерціальних параметрів на основі 
інформації від однокомпонентних гіроскопічних 
датчиків кутової швидкості та гіроскопічних інтег-
раторів уявного прискорення, який реалізується за 
допомогою обчислювача, містить блоки дії (функції 
«синус», «косинус», додавання, множення, ділення, 
возведення в квадрат), блоки-коефіцієнти рівнянь, 
що реалізують константи (моменти інерції, кінетич-
ні моменти, коефіцієнти пружності, масові характе-
ристики, параметри відхилення центра мас інтегра-
тора уявних прискорень), блоки-інтегратори, блоки-
початкові умови. 
 

Висновки 
 
В роботі показана можливість побудови вимі-

рювального блоку безкарданної інерціальної навіга-
ційної системи з використанням гіроскопічних дат-
чиків кутової швидкості та гіроскопічних інтеграто-
рів лінійного прискорення. Всі вимірювачі розташо-
вані безпосередньо на корпусі рухомого об’єкта. 
Наведені схеми і алгоритми функціонування інерці-
ального вимірювального блоку. Подібна система 
дозволяє в значній мірі реалізувати позитивні якості 
ГІЛП. Окрім того в вимірювальному блоці викорис-
тані гіроскопічні датчики кутової швидкості, які 
характеризуються порівняно великими кутами від-
хилення рам. При цьому обчислювальні алгоритми, 
які представлені в роботі, дозволяють забезпечити 
необхідну точність визначення інерціальних пара-
метрів.  

Схема, яка пропонується, дозволяє використо-
вувати уніфіковані двохстепеневі гіроблоки як для 
датчиків кутової швидкості, так і для гіроскопічних 
інтеграторів лінійних прискорень. 

 
 
 



 
Рис. 3. Структурна схема алгоритму функціонування вимірювального блоку 
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Рис. 3. Структурна схема алгоритму функціонування вимірювального блоку (закінчення) 
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ИЗМЕРИТЕЛЬНЫЙ БЛОК БЕЗКАРДАННОЙ ИНЕРЦИАЛЬНОЙ  

НАВИГАЦИОННОЙ СИСТЕМЫ 
 

А.Г. Гордин, Е.А. Губа 
 

Главный показатель качества системы навигации подвижных объектов – точность получения навига-
ционных параметров. Для инерциальных систем навигации этот показатель в значительной степени опреде-
ляется точностью инерциальных измерителей, входящих в систему. В бескарданных инерциальных навига-
ционных системах традиционно используют прецизионные акселерометры для получения информации о 
компонентах вектора кажущегося ускорения корпуса подвижного объекта. Для получения информации о 
мнимом ускорении объекта (мнимой скорости) используют также гироскопические интеграторы линейных 
ускорений. В работе показана возможность получения инерциальной информации с помощью измеритель-
ного блока бескарданной навигационной системы, который содержит три гироскопических датчика угловой 
скорости и три гироскопических интегратора линейных ускорений при ориентации их осей чувствительно-
сти определенным образом относительно системы координат, связанной с подвижным объектом. Разработа-
ны соответствующие алгоритмы определения инерциальных параметров измерительного блока, который 
представлен. 

Ключевые слова: бескарданная навигационная система, инерциальный измеритель, датчик угловой 
скорости, гироскопический интегратор линейных ускорений, алгоритм. 

 
MEASURING UNIT OF STRAPDOWN INERTIAL NAVIGATION SYSTEM 

 

A.G. Gordin, Y.A. Guba 
 The main index of quality navigation systems of moving objects – getting navigational accuracy of the parame-
ters. For inertial navigation systems, this index is largely determined by the accuracy of the inertial measuring de-
vices in the system. In strapdown inertial navigation systems traditionally used high-precision accelerometers to 
obtain information about the components of vector of the apparent acceleration of the body of a moving object. For 
more information about the alleged acceleration of the object (the imaginary speed) use gyroscopic integrators and 
linear accelerations. The paper shows the possibility of obtaining information through inertial measuring unit strap-
down navigation system, which contains three gyroscopic angular velocity sensor and three gyro integrator of linear 
accelerations in the orientation of their axes of sensitivity in a certain way with respect to the coordinate system as-
sociated with the mobility nym object. Develop appropriate algorithms for determining the inertial parameters of the 
measuring unit, which is presented. 

Key words: strapdown navigation system, inertial sensor, angular velocity sensor, gyroscopic integrator of lin-
ear accelerations, algorithm. 
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УДК 533.69.04 
 

С.М. ЕРЁМЕНКО, А.Б. КАСЬЯНЕНКО, В.И. КУЛЕШОВ 
 

Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского «ХАИ», Украина 
 

РЕЗУЛЬТАТЫ ИССЛЕДОВАНИЙ АЭРОДИНАМИЧЕСКИХ  
ХАРАКТЕРИСТИК НЕПЛОСКИХ КРЫЛЬЕВ 

 
Обсуждаются результаты модельного исследования нелинейных нестационарных аэродинамических 
характеристик неплоских крыльев в широком диапазоне углов атаки при их дозвуковом обтекании. 
Приведена постановка задачи и алгоритм решения методом дискретных вихрей. Проведен анализ 
влияния кривизны неплоского крыла по размаху на его аэродинамические характеристики, в частности 
коэффициенты подъемной силы и продольного момента. Приведены картины обтекания в виде вихре-
вых пелен для различных углов кривизны. Получена зависимость коэффициента подъемной силы не-
плоского крыла от его кривизны по размаху, которая показала его существенную несимметричность 
для положительных и отрицательных углов атаки. 
 

Ключевые слова: неплоское крыло, вихревой след, вихревая пелена, линия схода пелены,  метод дискрет-
ных вихрей. 
 
Широкое использование несущих систем, 

представляющих собой неплоские крылья, в различ-
ных областях авиакосмической техники, требует 
знания их аэродинамических характеристик. Полу-
чить характеристики неплоских крыльев возможно, 
в частности, с использованием математических мо-
делей, базирующихся на методе дискретных вихрей 
(МДВ) [1 – 3]. 

Формы неплоских крыльев получены изгибом 
прямоугольного крыла 1   по образующей цилин-

дра на угол 60 ...180     (рис. 1). Где R  радиус 
цилиндра,    центральный угол (в градусах), длина 
дуги l, равная размаху плоского крыла 1  . Длина 
дуги l, центральный угол  и радиус цилиндра R 
связаны известным соотношением: 

l 2 R   . 
 

 
 

Рис. 1. К определению формы неплоского крыла 
 
Считается, что крыло движется с малой дозвуко-

вой скоростью, поэтому решается задача об его обте-

кании потоком идеальной несжимаемой жидкости. 
Предполагается, что массовые силы в жидкости отсут-
ствуют. За движущимся крылом существует разви-
вающийся со временем вихревой след, который обра-
зован вихревыми пеленами p  (поверхностями тан-

генциального разрыва скорости), непрерывно сходя-
щими с поверхностей крыла T . Считается, что по-
ложение линий схода вихревых пелен с поверхности 
крыла в каждый момент времени заранее задано. 

Предполагается, что течение вне поверхностей 
крыла и его следа является безвихревым 

 V 0 
 

. В этом случае существует функция 

 r, t
  – потенциал, такая, что V 


. Тогда из 

уравнения неразрывности для несжимаемой среды 

 V 0  
 

 следует, что потенциал течения удовле-

творяет уравнению Лапласа: 
  r, t 0 

 , T Pr  
 . (1) 

Поле давлений в пространстве определяется 
интегралом Коши-Лагранжа: 

 
     2p r, t p V r, t r, t

2 t


     
   

  
, (2) 

 T Pr  
 ,  

где p – давление на бесконечном удалении от тела и 
вихревой пелены.  

Интегрированием нагрузки на поверхности 
крыла можно определить аэродинамические силу 

 AR t


 и момент  M t


. 
Таким образом, решение задачи расчёта обтека-

ния крыла в каждый момент времени состоит в оты-

 С.М. Ерёменко, А.Б. Касьяненко, В.И. Кулешов 
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скании потенциала скорости  r, t
 , удовлетворяю-

щего уравнению Лапласа и граничным условиям: 
 непротекания на поверхности крыла T : 

       r, t n r, t V r, t n r, t   
       , Tr 

 ,  (3) 

где:   kV r, t V r  
    , Tr 

  – скорости движе-

ния точек поверхностей T ; 

 n r, t  , Tr 
  – внешние нормали к поверхно-

сти крыла; в случае если поверхность крыла описы-
вается уравнением  Т r, t 0 

  и в процессе его 

движения меняют свою форму со скоростью ДV


, то 

  k ДV r, t V r V   
    ; 

 убывания возмущений на бесконечном уда-
лении от T  и P  

 r, t 0 
 ,  r, t 0 

 , r 
 ; (4) 

 на вихревых пеленах P  – кинематическо-
му условию совместности течений и условию отсут-
ствия перепада давлений 

         V r, t n r, t V r, t n r, t
 

  
       ,  

   p r, t p r, t 
  , Pr 

 ;  (5) 

 на линиях схода вихревых пелен L  – усло-
вие Чаплыгина-Жуковского о конечности скорости 

    p r, t p r, t 
  , 

    n r, t n r, t     
  , r L ; (6) 

 граничные условия (3)...(6) дополняются 
условием (следующим из теоремы Томсона) о по-
стоянстве циркуляции по замкнутому контуру, ох-
ватывающему крыло и его вихревой след: 

 d V dl 0
dt

 


 . (7) 

Решение задачи (1)...(7) позволяет определить 
поля скоростей и давлений, а, следовательно, и ре-
акцию среды на крыло. 

Для решения поставленной задачи об опреде-
лении аэродинамических характеристик крыла ис-
пользована модификация МДВ, а именно метод 
дискретных вихрей с замкнутыми вихревыми рам-
ками. 

Задача решается в безразмерном виде. Линей-
ные размеры определяются соотношениями: 

 сахx X b , сахy Y b , сахz Z b . 
Введены безразмерные скорости, циркуляции и 

потенциал скорости: 

x,y,z x,y,zv V V , x,y,z сах x,y,zb V   , 

сахVb   ,  сахVb   ,  сахVb   , 
где V, , , ,     – обозначения размерных скоро-
стей, циркуляций и потенциала. 

Безразмерное время есть величина 

  
t

сах 0

1 V d
b

    . 

Коэффициенты аэродинамических сил и мо-
ментов вводятся через следующие соотношения: 

2

x,y,z x,y,z
VR C S
2

  , 
2

x x сах
VM m Sb
2

  , 

2

y,z y,z
VM m Sl
2

  , 

где   плотность среды;  
l   характерный размер (для самолета  размах 

крыла). 
Полагается, что поверхности Т  и р  являют-

ся вихревыми поверхностями, которые в МДВ мо-
делируются системами вихревых отрезков. 

Граничное условие непротекания в контроль-
ных точках iT , с радиус-векторами 

 T0 jr j 1,..., N
 , имеет вид: 

   
T PN N

n i 0 j i n i 0 j i
1 1

w r , w r ,
 

          

  n 0 j4 v r ,  
 , (8) 

 
это же уравнение в матричном виде: 

 
T P

W W B     , (9) 
где: 

P

1

N

.

.

.



 
 
 
  
 
 
  

, 

P

1

N

.

.

.



 
 
 
  
 
 
  

, 

 

 

n 01

n 0N p

4 v r ,
.

B .
.

4 v r ,



 

   
 
 

  
 
 
   





, 

   Tj T
T

T n 0i i 1,N
j 1,N

W w r ,  
 

  
 , 

   Tj T
P

P n 0i i 1,N
j 1,N

W w r ,  
 

  
 . (10) 

Равенство (9) является системой линейных ал-
гебраических уравнений (СЛАУ) и используется для 
определения циркуляций на теле, являющихся ком-
понентами вектора 


. 

Начало связанной системы координат совпада-
ет с носком корневой хорды 0b  крыла, за характер-
ную площадь принята площадь омываемой поверх-
ности омS , характерный размер  Ab . Поверхность 
крыла  бесконечно тонкая пластина. Из предполо-
жения, что, как правило, рассматриваемые крылья 
имеют малую относительную толщину профиля 
 с 1,5 ... 3%  и острые кромки, моделировалось 
отрывное обтекание передней кромки. 
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Алгоритм решения задачи нестационарного об-
текания с началом образования вихревого следа за-
ключается в следующем: 

1) вычисляются элементы матрицы TW , ко-
торые остаются неизменными, если в процессе рас-
чёта геометрия тела остается неизменной. 

2) вычисляется обратная матрица 1
TW  . 

3) предполагается, что на нулевом расчётном 
шаге вихревой след отсутствует. Другими словами, 
на нулевом шаге рассчитывается бесциркуляцион-
ное обтекание крыла. 

4) для расчётного момента времени к  рассчи-

тывается вектор  кВ  . 
5) решением системы (9) определяются значе-

ния циркуляций на T : 

        1
к T k P k kW B W          ; (11) 

6) рассчитываются распределенные и суммар-
ные аэродинамические нагрузки. 

7) при известном поле скоростей определяется 
положение точек вихревой пелены к следующему 
расчетному моменту безразмерного времени к 1  и 
циркуляции вновь образующихся вихрей на ней. 

8) вычисляется матрица  P k 1W   . 
9) при моделировании деформации крыла вы-

числяются новые координаты присоединенных вих-
ревых рамок и контрольных точек. В этом случае 
следующий временной шаг выполняется с пункта 1. 

Таким образом, реализация вышеприведенного 
алгоритма  позволяет рассчитать аэродинамические 
характеристики крыла. 

На рис. 2 представлены зависимости  yac   и 

 zm   в диапазоне 60 ...180    . Видно, что при 
увеличении угла   несущие свойства, оцениваемые 
через yaс , уменьшаются по отношению к плоскому 

крылу 1   как при положительных, так и при от-
рицательных значениях угла атаки . При этом, при 
малых положительных  различия в yaс  несущест-

венны вплоть до кривизны  = 90°, чего не скажешь 
о картине при отрицательных , когда уже малая 
кривизна приводит к ощутимому падению несущих 
свойств. Снижение коэффициента момента тангажа 

zm  также особенно заметно на отрицательных , 
что объясняется смещением координаты центра 
давления dx  к передней кромке (рис. 3). Изменения 

dx  в положительном диапазоне углов , а, следова-
тельно, и zm , менее значительны за счёт интерфе-
ренции боковых вихревых пелен и кормовой части 
крыла (рис. 4 – 8), тогда как при отрицательных зна-
чениях , боковая пелена практически не интерфе-

рирует с поверхностью крыла, смещаясь при этом 
вниз по вектору скорости невозмущённого потока. 

 

 
 

Рис. 2. Зависимости  yac  ,  zm  , 60 ...180     

 

 
 

Рис. 3. Зависимость  dx  , 60 ...180     
 

На рис. 9 представлены индуктивные поляры 
крыльев различных форм ( 60 ...180    ) в диапазо-

не углов атаки 50 ...50     , откуда видно несим-
метричное изменение коэффициентов yac  и xic  от 
угла атаки . 

Практический интерес представляет влияние 
изменения формы крыла по размаху на его аэроди-
намические характеристики, например, на yac . На 

рис. 10 представлена зависимость: 

 
n

ya
ya п.к.

1 ya

c
с n

c




 
  
  

 ,   
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где yac   коэффициент подъёмной силы неплоско-

го крыла с центральным углом ; 
п.к.
yac   коэффициент подъёмной силы плоского 

крыла;  
n  количество точек осреднения по углам ата-

ки. 
Видна потеря несущих свойств неплоских 

крыльев, которая возрастает при увеличении цен-

трального угла , при этом падение yac  составляет 

до 50% ( 180   ) на положительных углах атаки α, 
и до 70%  на отрицательных α (рис. 10). 
 

 
 

Рис. 9. Индуктивные поляры крыльев  
различных форм 

 

 
Рис. 10. Влияние кривизны крыла по размаху  

на его аэродинамические характеристики 
 

Немалый практический интерес представляет 
влияние удлинения  , стреловидности по передней  
и задней кромкам на аэродинамические характери-

   
а                                   б 

Рис. 4. Вихревая пелена крыла, 60   : 

а - 15   ; б - 15    ; 3,5   
 

   
а                                   б 

Рис. 5. Вихревая пелена крыла, 90   : 

а - 15   ; б - 15    ; 3,5   

   
а                                   б 

Рис. 6. Вихревая пелена крыла, 120   : 

а – 15   ; б – 15    ; 3,5   
 

   
а                                   б 

Рис. 7. Вихревая пелена крыла, 150   : 

а – 15   ; б – 15    ; 3,5   

   
а                                   б 

Рис. 8. Вихревая пелена крыла, 180   : 

а – 15   ; б – 15    ; 3,5   
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стики неплоских несущих и стабилизирующих по-
верхностей, а также, влияние зазоров между ними и 
поверхностью фюзеляжа, т.к. такие несущие по-
верхности, как правило, используются на слабоопе-
рённых ЛА в различных комбинациях их аэродина-
мической компоновки.  

Поэтому необходимы систематические иссле-
дования в этом направлении, что позволит выявить 
особенности аэродинамических характеристик, как 
несущих систем такого рода, так и наиболее распро-
странённых аэродинамических компоновок слабо-
оперённых ЛА. 

Таким образом, при аэродинамическом проек-
тировании летательных аппаратов с неплоскими 
несущими или стабилизирующими поверхностями 
необходимо учитывать влияние кривизны по разма-
ху на их аэродинамические характеристики, исполь-

зуя для этого, в первом приближении, полученные 
зависимости, приведенные на рис. 10. 
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РЕЗУЛЬТАТИ ДОСЛІДЖЕНЬ  
АЕРОДИНАМІЧНИХ ХАРАКТЕРИСТИК НЕПЛОСКИХ КРИЛ  

С.М. Єрьоменко, О.Б. Касьяненко, В.І. Кулєшов  
Обговорюються результати модельованого дослідження нелінійних нестаціонарних аеродинамічних 

характеристик неплоских крил у широкому діапазоні кутів атаки та дозвуковому обтіканні. Наведена поста-
новка задачі та алгоритм рішення методом дискретних вихорів. Проведений аналіз впливу кривизни неплос-
кого крила по розмаху на його аеродинамічні характеристики, зокрема коефіцієнти підйомної сили і повздо-
вжнього моменту. Приведені картини обтікання у вигляді вихрових пелен для різних кутів кривизни. Отри-
мана залежність коефіцієнта підйомної сили неплоского крила від його кривизни по розмаху, яка показала 
його істотну асиметрію для позитивних та негативних кутів атаки. 

Ключові слова: неплоске крило, вихровий слід, вихрова пелена, метод дискретних вихорів. 
 

RESULTS OF RESEARCHES  
OF AERODYNAMIC CHARACTERISTICS OF NON-PLANAR WINGS  

S.M. Yeryomenko, O.B. Kasianenko, V.I. Kuleshov   
The results of model researches of nonlinear non-stationary aerodynamic characteristics of non-planar wings in 

the wide range of angles of attack and subsonic streamlining come into question. Problem statement and it’s solving 
algorithm by the method of discrete vortexes are given. The analysis of influence of non-planar wing camber along 
the span on its aerodynamic characteristics, in particular coefficients of lift force and longitudinal moment, is con-
ducted. The streamline pictures in the form of vortex wakes for the different degrees of camber are shown. Depend-
ence of lift force coefficient of non-planar wing on its camber along the span is gotten, which revealed its significant 
asymmetry for the positive and negative angles of attack. 

Key words: non-planar wing, vortical track, vortex wake, method of discrete vortexes. 
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УДК 536.24 
 
Ю.А. СКОБ 
 
Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского «ХАИ», Украина 
 

ЧИСЛЕННОЕ РЕШЕНИЕ СОПРЯЖЕННОЙ ЗАДАЧИ ТЕПЛООБМЕНА  
В КАМЕРАХ ТЕРМООБРАБОТКИ 

 
На основе единого конечно-разностного алгоритма выполнено численное моделирование процессов не-
стационарного теплообмена в твердых телах формы, обдуваемых теплопроводной газообразной сре-
дой в камере термообработки. Проведен анализ термического состояния рассматриваемой системы 
для корректной постановки граничных и начальных условий. Проведены тестовые расчеты сопря-
женного теплообмена в пространственных твердых телах кубической формы. Полученные трехмер-
ные поля температуры можно использовать для оценки теплонапряженного состояния обрабаты-
ваемых твердых тел и эффективности работы используемых камер термообработки.  
 
Ключевые слова: численное моделирование, сопряженный теплообмен, теплопроводность, твердое 
тело сложной формы, изотермы 

 

Введение 
 

Нестационарные режимы работы камер терми-
ческой обработки деталей авиационных двигателей 
в процессе их изготовления, а также переходные 
тепловые режимы других энергетических и тепло-
технических установок характеризуются резкими 
изменениями температурного состояния, что может 
приводить к недопустимым изменениям технологи-
ческих зазоров в их рабочей части из-за неодинако-
вого расширения (сжатия) или к чрезмерным терми-
ческим напряжениям в деталях. 

Для оптимального управления такими неста-
ционарными режимами теплообменных устройств 
необходимо иметь изменяющиеся во времени трех-
мерные температурные поля не только в элементах 
оборудования, но и в газовой среде, окружающей 
обрабатываемые твердые объекты. Прогнозирова-
ние и анализ трехмерных тепловых полей позволяет 
избежать недопустимого превышения температуры 
или возникновения критических ее перепадов.  

Целью данной работы является численное мо-
делирование трехмерных полей температуры в од-
нородных многосвязных твердых телах в процессе 
их нагревания (охлаждения) в движущейся с задан-
ной скоростью газообразной теплопроводной среде. 
Как правило, исследователи пренебрегают тепло-
проводностью газа  [1], что не позволяет адекватно 
оценить пространственный характер термического 
состояния обрабатываемых деталей и окружающей 
их газовой среды. Кроме того, имеющиеся аналити-
ческие методы решения такого рода задач оказыва-
ются эффективными только для тел простой формы 
[2, 3]. В этом случае расчетные нестационарные за-
висимости поля температур выражаются в виде экс-

поненциальных рядов, сходимость которых зависит 
от местоположения контрольной точки внутри тела 
и времени с момента начала процесса. Численные 
методы на базе современной вычислительной тех-
ники позволяют преодолеть данные проблемы и 
решать поставленную задачу уже без применения 
комплексных иерархических методов, таких как 
поэтапное моделирование [4]. Ряд работ предлагают 
способ моделирования, который базируется на при-
менении конечно-разностного метода и метода ко-
нечных элементов [5], однако, как правило, расчеты 
проводятся без учета многомерности процесса [6] 
или только для бесконечно больших интенсивностей 
теплообмена твердых тел с окружающей средой [7]. 
Поэтому создание новой математической модели, 
адекватно описывающей переходные тепловые про-
цессы в твердых телах, окруженных теплопровод-
ной газовой средой, построение эффективного ме-
тода решения поставленной задачи и реализация его 
в виде современного программного продукта, кото-
рый можно использовать в инженерных целях для 
анализа и прогноза, является актуальной задачей. 
 

1. Математическая модель 
 

1.1. Основные уравнения 
 

Для описания процессов движения окружающей 
твердое тело газообразной среды (в общем случае, 
многокомпонентной смеси газов) используются усе-
ченные уравнения Навье-Стокса, полученные путем 
отбрасывания вязких членов (приближение Эйлера с 
источниковыми членами) с допущением о том, что 
основное влияние на процесс оказывает конвектив-
ный обмен массой, импульсом и энергией [8].  

 Ю.А. Скоб 
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Расчетной областью Ω является параллелепи-
пед с прямолинейными образующими, расположен-
ный в правой декартовой системе координат (X, Y, 
Z) с основанием в плоскости XOZ (ось Y ориенти-
рована в направлении, противоположном действию 
сил тяжести Земли) (рис. 1). Расчетная область раз-
бивается на пространственные ячейки, причем раз-
меры граней подбираются из условия достаточно 
полной передачи объема и поверхностей твердого 
тела.  

 
Рис. 1. Общая расчетная схема теплообмена:  
1 – набегающий газ; 2 – рабочая зона камеры  

термообработки; 3 – твердое тело;  
4 – тепловые потоки в газовой среде;  

5 – теплоотдача от твердого тела к газу;  
6 – тепловые потоки внутри твердого тела  

 
Закон сохранения энергии для каждой расчет-

ной «твердой» ячейки (без источников тепла) может 
быть представлен в интегральной форме: 

   v

V V

d C T
dV div gradT dV

dt
     .     (1) 

Применим теорему Остроградского-Гаусса к 
правой части уравнения (1): 

   
V

div gradT dV gradT, n d


    


  ,  (2) 

где V  – объем элементарной расчетной ячейки;   – 
ограничивающая поверхность данной ячейки, кото-
рая имеет внешнюю нормаль n


  n


;   – коэффи-

циент теплопроводности; T  – температура; q  – те-
пловой поток, определяемый по закону Фурье 
q gradT  . 
 

1.2. Граничные условия 
 
Тепловой поток на границе твердой ячейки, 

сопряженной с газовой ячейкой (рис. 2) можно оп-
ределить согласно закону Ньютона: 

 w w e
Tq T T
n


    


,              (3) 

где  wT – температура на стенке, eT – температура в 
сопряженной газовой ячейке,  – коэффициент теп-
лоотдачи.  

 
 

Рис. 2. Расчетная схема теплоотдачи на границе 
«газ-тело»: 1 – газ; 2 – твердое тело  

 
Предположив одинаковый размер h ячеек по 

всем направлениям, уравнение (3) можно упро-
стить: 

   w e w 0T T T T h 2     .  (4) 
Выполнив ряд тождественных преобразований, 

получим соотношение для температуры на стенке: 
   w e 0T h T 2 T h 2      .           (5) 

Коэффициенты температуропроводности для 
материала твердого тела и газовой среды с теплоем-
костью vC  и плотностью  определяется так: 

 va C   ,                              (6) 

где vC  – теплоемкость среды,  – плотность среды. 
Введем безразмерный параметр Bi теплообме-

на для ячейки (число Био): 

 Bi h   .                              (7) 
Тогда соотношение (5) можно преобразовать к 

виду, удобному для вычислений: 

    w e 0T T Bi 2 T Bi 2 1   .           (8) 

При постановке граничных условий для «газо-
вых» граней полагается, что расходная составляю-
щая скорости не превосходит скорость звука. Гра-
ничные условия на входе будем задавать на поверх-
ностях тех граней, примыкающих к границам рас-
четной области, через которые в расчетную область 
поступает атмосферный воздух. Набегающий поток 
на входе определяется величинами полной энталь-
пии, функции энтропии, направлением вектора ско-
рости потока, относительной массовой плотностью 
примеси. 

Параметры потока на входе определяются с 
привлечением соотношения для “левого” инвариан-
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та Римана [8]. На непроницаемых участках, ограни-
чивающих расчетную область поверхностей, вы-
полняются условия «непротекания». Граничные 
условия на выходе будем задавать на поверхностях 
тех граней конечно-разностных ячеек, которые 
примыкают к границам расчетной области и через 
которые предполагается вытекание или втекание 
газовой смеси. В выходных областях, кроме атмо-
сферного давления использовались соотношения 
для “правого” инварианта Римана [8]. 
 

1.3. Начальные условия 
 

В начальный момент времени во всех «газооб-
разных» ячейках расчетной области принимались 
параметры окружающей среды, а распределение 
температуры в твердом теле предполагалось равно-
мерным по объему. При интенсивном воздействии 
температуры внешней среды, что соответствует зна-
чению коэффициента теплоотдачи равному беско-
нечности, температура поверхности тела мгновенно 
принимала значение, равное температуре среды. 

В начальный момент времени во всех «газооб-
разных» ячейках расчетной области принимаются 
параметры окружающей среды. В ячейках, занимае-
мых облаком газообразной примеси, которое обра-
зовалось в результате мгновенного выброса, относи-
тельная массовая концентрация примеси принима-
ется равной Q 1 (100%). В ячейках с испарением 
или истечением газа задается закон изменения рас-
хода примеси. 
 

1.4. Метод численного решения 
 

Законы сохранения массы, импульса, энергии 
окружающего газа в интегральной форме для каж-
дой расчетной газовой ячейки численно решались с 
использованием схемы распада произвольного раз-
рыва (метод С.К. Годунова [7]), которая обеспечива-
ет построение разрывных решений без выделения 
разрывов. Совокупность газодинамических пара-
метров во всех ячейках в момент времени nt  пред-
ставляет собой известное решение на временном 
слое с индексом n. Параметры в следующий момент 
времени n 1 nt t     рассчитывались посредством 
применения явных конечно-разностных аппрокси-
маций. Устойчивость конечно-разностной схемы 
обеспечивается за счет выбора величины шага по 
времени .  

Для твердой ячейки с размерами xh , yh , zh  

вдоль осей координат условие устойчивости конеч-
но-разностной схемы выглядит так: 

 2 2 2
x y z2a 1 1 h 1 h 1 h     .                 (9) 

Тогда шаг по времени для явной схемы расчета 
можно определить из соотношения: 

 2 2 2
x y z

1

2a 1 h 1 h 1 h
 

 
.              (10) 

Так как шаг по времени для газовых ячеек на 
порядок меньше, чем шаг для твердых ячеек, в слу-
чае неподвижной или установившейся теплопро-
водной окружающей твердое тело газовой среды, 
целесообразно «заморозить» по времени параметры 
газа. Это позволяет значительно снизить временные 
затраты на выполнение расчета. 

На основе математической модели создана 
компьютерная подсистема инженерного анализа 
теплопроводности в многосвязных твердых телах с 
однородными теплофизическими свойствами, под-
вергающихся охлаждению (нагреву) при мгновен-
ном погружении их в теплопроводную газовую сре-
ду. Эта подсистема является составной частью ис-
следовательского программного комплекса «Fire» 
[9]. Программа позволяет прогнозировать изменение 
температуры во времени и пространстве в расчетной 
области камеры термообработки с использованием 
персональных компьютеров в практически прием-
лемое время. 

 
2. Апробация численной модели 

 
Адекватность разработанной математической 

модели сопряженного теплообмена проводилась на 
основе численного решения тестовой задачи охлаж-
дения горячего (373 К) твердого тела кубической 
формы потоком теплопроводного газа (273 К), набе-
гающего под углом 45° со скоростью 10 м/с. Для 
ускорения расчета предполагалось, что уровень ин-
тенсивности теплоотдачи, а также теплопроводность 
газовой среды и твердого тела значительно превы-
шают физические значения реальных величин. 

Нестационарный процесс остывания кубиче-
ского твердого тела в центральном сечении камеры 
термообработки изображен на рис. 3.  

 Результаты численных расчетов с приемле-
мой точностью согласуются с ожидаемой физиче-
ской картиной. Необходимо отметить неравномер-
ный характер полученных температурных полей, 
определяемых наличием более холодной газовой 
среды со стороны набегающего потока, по сравне-
нию с полями, полученными для тел, окруженных 
нетеплопроводным неподвижным газом [1]. Учет 
тепловодности газа приближает модельную карти-
ну к физической. Это позволяет использовать ма-
тематическую модель для оценки эффективности 
функционирования камер термообработки твердых 
тел. 
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Рис. 3. Изотермы в сечении камеры охлаждения в разные моменты времени:  

а – 0 c; б – 20 c; в – 30 c; г – 40 c; д – 50 c; е – 60 c; ж – 70 c; з – 80 c 
 

Заключение 
 

Разработана трехмерная математическая мо-
дель нестационарных процессов сопряженного теп-
лообмена в однородных многосвязных твердых  те-
лах произвольной формы обдуваемы теплопровод-
ной газообразной средой в камерах термической 
обработки. Конечно-разностная схема развита для 
случая трехмерной системы уравнений движения 
газовой динамики, дополненной законом сохране-
ния внутренней энергии для твердого тела. Разрабо-
тан единый алгоритм сквозного счета для нахожде-
ния теплофизических параметров газа и сплошного 
твердого тела на основе явной конечно-разностной 
схемы первого порядка аппроксимации. Разработана 
компьютерная система, моделирующая нестацио-
нарные процессы теплообмена в твердых телах про-
извольной формы. Апробация математической мо-
дели показала приемлемую ее точность, в сравнении 
с известными решениями для тестовой задачи со-
пряженного теплообмена в твердом теле кубической 
формы, помещенном в камеру охлаждения. 

Полученные результаты численного моделиро-
вания могут быть использованы для последующего 
расчета напряженного состояния твердого тела, ко-
торое подвергается термической нагрузке.  
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ЧИСЕЛЬНЕ РОЗВ’ЯЗАННЯ СПРЯЖЕНОЇ ЗАДАЧІ ТЕПЛООБМІНУ  
В КАМЕРАХ ТЕРМООБРОБКИ 

Ю.О. Скоб 
На основі єдиного кінцево-різницевого алгоритму виконано чисельне моделювання процесів нестаціо-

нарного теплообміну в твердих тілах, які обдуваються теплопровідним газоподібним середовищем у камері 
термообробки.  Проведено аналіз термічного стану складної технічної системи для коректної постановки 
граничних і початкових умов. Проведено тестові розрахунки спряженого теплообміну в просторових твер-
дих тілах кубічної форми. Отримані тривимірні поля температури можна використовувати для оцінки теп-
лонапруженого стану оброблюваних твердих тіл і ефективності роботи камер термообробки. 

Ключові слова: чисельне моделювання, спряжений теплообмін, теплопровідність, тверде тіло складної 
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correct formulation of boundary and initial conditions is fulfilled. Test calculations of the conjugate heat transfer in 
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ОПТИМИЗАЦИЯ КОНСТРУКЦИИ ГОРЕЛКИ ДЛЯ РЕГУЛИРОВКИ  
ПАРАМЕТРОВ ХАРАКТЕРИСТИКИ ТЕМПЕРАТУРНОГО ПОЛЯ  

БЕЗ РАЗБОРКИ КАМЕРЫ СГОРАНИЯ И СЪЁМА ГОРЕЛОК 
 

Приведена конструкция горелочного устройства кольцевой камеры сгорания наземной газотурбинной 
установки газоперекачивающего агрегата для регулировки параметров характеристик температур-
ного поля без частичной разборки камеры сгорания и съёма горелок при доводке на испытательном 
стенде. Предложенная конструкция одноконтурной горелки позволяет уменьшить окружную нерав-
номерность температурного поля кольцевой камеры сгорания наземной газотурбинной установки и 
регулировать температурное поле с помощью дросселирующих шайб без разборки с меньшими затра-
тами на проведение работ. 
 
Ключевые слова: горелка, кольцевая камера сгорания, температурное поле, регулировка параметров. 

 
Введение 

 
Развитие современных газотурбинных двигате-

лей определяется требованиями надежности, эколо-
гии и экономичности их работы, которые во многом 
зависят от рациональности конструкции камеры 
сгорания и оптимальной организации рабочего про-
цесса в ней, а также характеризуется процессом 
конвертирования авиационных двигателей для на-
земных установок. Камера сгорания газотурбинного 
двигателя является одним из основных его элемен-
тов, и в большой степени определяет в целом эколо-
гические характеристики и эффективность работы 
двигателя. В газотурбинных двигателях камеры сго-
рания отличаются тем, что, несмотря на относи-
тельную простоту конструкции, в них происходят 
сложные, многообразные процессы, трудно под-
дающиеся расчётам и прогнозированию. Одновре-
менное протекание таких процессов, как смесеобра-
зование, массотеплообмен и горение, существенно 
усложняет возможность получения достаточно  
простых расчётных зависимостей для практической 
деятельности. 

Совершенствование камер сгорания газотур-
бинных двигателей неразрывно связано с дальней-
шим изучением рабочего процесса, поиском новых 
оптимальных конструкций, обеспечивающих повы-
шение эффективности сжигания топлива на всех 
режимах работы и его экологической чистоты. 

В направления по совершенствованию основ-
ных камер сгорания входит много задач, главными 
из которых являются: улучшение смесеобразования 

и подготовки топливовоздушной смеси, повышение 
эффективности процесса горения, обеспечение рав-
номерности полей температур на выходе из камеры, 
снижение эмиссии вредных веществ. К настоящему 
времени многими исследованиями установлено, что 
решение указанных задач возможно путём совер-
шенствования рабочего процесса в первичной зоне 
камеры сгорания, в особенности при увеличении 
температуры перед турбиной и степени повышения 
давления в компрессоре, что характерно для двига-
телей нового поколения.  

В связи с этим процессы подачи топлива и 
дальнейшего смесеобразования играют большую 
роль в обеспечении требуемых характеристик про-
цесса горения. Поэтому в последнее время намети-
лась тенденция в пристальном изучении течения и 
смесеобразования за перспективными фронтовыми 
устройствами. Фронтовые устройства перспектив-
ных камер сгорания служат не только для организа-
ции необходимой структуры течения, но и соответ-
ствующей подготовки смеси. Поэтому в составе 
фронтового устройства применяются различные 
топливоподающие устройства, обеспечивающие 
высокую тонкость распыливания топлива и его 
смешение с первичным воздухом. С целью улучше-
ния процессов смешения применяются различные 
вихревые устройства, двухступенчатые системы 
подачи топлива и регулирующие устройства для 
поддержания оптимальных значений составов смеси 
при различных режимах работы камеры сгорания. 

Улучшение экологических характеристик стало 
в последние годы одним из основных направлений 

 В.И. Блохин, В.К. Меркушин, Н.П. Великанова, П.В. Иванов 
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развития и совершенствования газотурбинных дви-
гателей, наиболее широко использующихся в ка-
честве привода нагнетателей природного газа на 
магистральных газопроводах. В связи с возросшими 
требованиями к экологической чистоте окружаю-
щей среды становится актуальной проблема сниже-
ния выбросов загрязняющих веществ. Известно, что 
основными загрязняющими веществами в продуктах 
сгорания являются окись углерода СО, несгоревшие 
углеводороды CnHm, окислы азота NOx, сажистые 
частицы в виде дыма. Уровни концентраций боль-
шей части загрязняющих веществ в выхлопе газо-
турбинных двигателей непосредственно связаны с 
распределениями температуры, составов смеси и 
скоростей потоков в первичной зоне. С ростом зна-
чений параметров на входе и необходимостью сни-
жения выбросов возрастают и требования к органи-
зации рабочего процесса в первичной зоне. С точки 
зрения прогнозирования характеристик камеры сго-
рания необходимую информацию несёт газодина-
мическая структура течения и распределение топли-
ва в топливовоздушном факеле за горелочным уст-
ройством [1]. 

Расчет горелочного устройства модернизиро-
ванной камеры сгорания выполнен в работе [2]. В 
ней приведены результаты исследований камеры 
сгорания газотурбинной установки, работающей на 
природном газе, исследовано влияние конструктив-
ных особенностей горелочных устройств с целью 
оптимизации рабочих характеристик камер сгора-
ния, обеспечивающих допустимые уровни эмиссии 
вредных веществ в условиях богато-бедного сжига-
ния и сжигания заранее перемешанной смеси. Про-
ведённые исследования отражают характерное вли-
яние закрутки потока в горелочном устройстве и 
установки шайбы на организацию рабочего процес-
са в камерах сгорания газотурбинных двигателей и 
эмиссионные характеристики. В данной работе мо-
делирование процессов горения и эмиссии токсич-
ных выбросов рассмотрено с позиции статических 
моделей турбулентности. Разработан ряд эффектив-
ных моделей, обеспечивающих возможность прове-
дения расчетов процесса горения с приемлемыми 
затратами компьютерного времени и точности ре-
зультатов [2]. 

При модернизации не должны ухудшаться экс-
плуатационные свойства агрегата, т.е. основные ха-
рактеристики модернизированной камеры сгорания, 
такие как неравномерность температурного поля 
газа за камерой, полнота сгорания топлива, гидрав-
лическое сопротивление, надежность зажигания 
топливо-воздушной смеси при запуске, границы 
"бедного" и "богатого" срывов факела, должны быть 
близки к характеристикам штатной камеры сгора-
ния. 

Для возможной регулировки параметров харак-
теристик температурного поля при испытаниях на 
испытательном стенде без демонтажа форсунок и 
частичной разборки камеры сгорания рассматрива-
ется конструктивная схема горелки. 

 
Описание конструкции 

 
Конструкция форсунки (горелки) кольцевой 

камеры сгорания двигателя НК-16-18СТ [3], содер-
жащая (рис. 1): завихритель 1 с цельными лопатка-
ми; сопло 2; пустотелый корпус 3, на внешней по-
верхности которого выполнены отверстия 4 для 
подвода газа к распылителю 5 с дросселирующей 
шайбой 6, размещенные внутри корпуса 3; шлице-
вую гайку 7 с уплотнительными кольцами 8 для 
крепления форсунки к газораспределительному уст-
ройству 9 (головка кольцевая камеры сгорания). 

Недостатком указанного устройства является 
отсутствие возможности регулировки параметров 
характеристики температурного поля при испыта-
ниях на испытательном стенде, без съема форсунок 
и частичной разборки камеры сгорания, что приво-
дит к значительным материальным затратам и уве-
личению времени по доводке характеристики тем-
пературного поля. 

Устранение указанного недостатка осущес-
твляется регулировкой расхода газа через горелку и 
параметров характеристики температурного поля 
путем замены дросселирующей шайбы без съема 
горелки с газораспределительного устройства и час-
тичной разборки камеры сгорания. 

 
Рис. 1. Конструкция форсунки  кольцевой камеры 

сгорания двигателя НК-16-18СТ 
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Техническое решение достигается тем, что в 
конструкцию горелки вводятся завихритель, в по-
лых лопатках которого выполнены отверстия для 
подвода газа в межлопаточные полости завихрителя; 
сопло; пустотелый корпус с отверстиями на внеш-
ней цилиндрической поверхности для подвода газа к 
сменной дросселирующей шайбе, расположенной 
внутри корпуса и далее к пустотелым лопаткам за-
вихрителя; шлицевая гайка и уплотнительные коль-
ца для крепления горелки к газораспределительному 
устройству, в частности, к головке кольцевой каме-
ры сгорания. Для регулировки расхода газа через 
горелку и параметров характеристики температур-
ного поля без съема горелки с газораспределитель-
ного устройства шлицевая гайка выполнена в виде 
полого цилиндра с резьбой в передней части и ци-
линдрическим выступающим пояском для размеще-
ния в шлицевой гайке заглушки с уплотнительным 
кольцом. 

На рис. 2 изображен общий вид горелки.  
 

 
Рис. 2. Конструкция предлагаемой горелки 
 
Горелка состоит из завихрителя 1 с полыми ло-

патками, в которых выполнены отверстия 2 для под-
вода газа в межлопаточные полости завихрителя, 
сопла 3, пустотелого корпуса 4 с отверстиями 5 на 
внешней цилиндрической поверхности для подвода 
газа к сменной дросселирующей шайбе 6 и далее к 
пустотелым лопаткам завихрителя. Для крепления 
горелки к газораспределительному устройству 7 
горелка содержит шлицевую гайку 8 с уплотнитель-
ными кольцами 9. Для регулировки расхода газа 
через горелку без съема горелки с газораспредели-

тельного устройства шлицевая гайка выполнена в 
виде полого цилиндра с резьбой 10 и выступающим 
цилиндрическим пояском 11 для размещения в 
шлицевой гайке заглушки 12 с уплотнительным 
кольцом 13.  

Для подвода воздуха к горелкам в газораспре-
делительном устройстве 7 между ребрами с канала-
ми для подвода газа к горелкам выполнены возду-
хоподводящие окна 14. 

Устройство работает следующим образом: 
сжатый воздух через воздухоподводящие окна 14 в 
газораспределительном устройстве 7 поступает в 
горелки, где в завихрителях 1 смешивается с газом и 
далее газовоздушная смесь поступает в зону горе-
ния, где и сгорает. 

В связи с действующими допусками на изго-
товление воздухоподводящих окон 14, топливных 
каналов в газораспределительном устройстве 7 и 
отверстий 2 в полых лопатках, углах установки ло-
паток завихрителей, соотношение газ – воздух в от-
дельных горелках может значительно отличаться и 
приводит к изменению температуры горения от-
дельно за каждой горелкой, что отмечается на диа-
грамме характеристики температурного поля при 
испытаниях камеры сгорания на испытательном 
стенде.  

При завышении или занижении местной тем-
пературы относительно средней регулировка темпе-
ратуры за каждой горелкой производится следую-
щим образом. 

Придерживая шлицевую гайку 8 ключом де-
монтируют из неё заглушку 12 с уплотнительным 
кольцом 13. Далее специальным съемником извле-
кают из корпуса 4 сменную дросселирующую шай-
бу 6 и устанавливают другую дросселирующую 
шайбу с меньшим или большим диаметром, затем 
устанавливают уплотнительное кольцо 13 с заглуш-
кой 12. Изменение диаметров дросселирующих 
шайб приводит к уменьшению или увеличению рас-
хода газа через горелки, а, следовательно, к умень-
шению или увеличению температуры горения за 
отдельными горелками и приведению параметров 
характеристики температурного поля к нормам тех-
нических условий. 

 
Вывод 

 
Таким образом, в предлагаемой конструкции 

одноконтурной горелки, достигается следующий 
технический результат: низкая окружная неравно-
мерность температурного поля и регулировка пара-
метров характеристики температурного поля без 
частичной разборки кольцевой камеры сгорания и 
съема горелок с газораспределительного устройства 
на испытательном стенде. 
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ОПТИМІЗАЦІЯ КОНСТРУКЦІЇ ПАЛЬНИКА ДЛЯ РЕГУЛЮВАННЯ ПАРАМЕТРІВ  
ХАРАКТЕРИСТИКИ ТЕМПЕРАТУРНОГО ПОЛЯ БЕЗ РОЗБИРАННЯ  

КАМЕРИ ЗГОРЯННЯ І ЗНІМАННЯ ПАЛЬНИКІВ 
В.І. Блохін, В.К. Меркушін, Н.П. Великанова, П.В. Іванов 

Наведено конструкція пальникового пристрою кільцевої камери згоряння наземної газотурбінної уста-
новки газоперекачувального агрегату для регулювання параметрів характеристик температурного поля без 
часткового розбирання камери згоряння і знімання пальників при доведенні на випробувальному стенді. 
Запропонована конструкція одноконтурного пальника дозволяє зменшити окружну нерівномірність темпе-
ратурного поля кільцевої камери згоряння наземної газотурбінної установки і регулювати температурне по-
ле за допомогою дроселюючих шайб без розбирання з меншими витратами на проведення робіт. 

Ключові слова: пальник, кільцева камера згоряння, температурне поле, регулювання параметрів. 
 

OPTIMIZING THE DESIGN PARAMETERS OF THE BUMER TO ADJUST THE CHARACTERISTICS 
OF THE TEMPERATURE FIELD WITHOUT DISMANTLING AND REMOVAL OF THE 

COMBUSTION CHAMBER BUMERS 
V.I. Blokhin, V.K. Merkushin, N.P. Velikanova, P.V. Ivanov 

Shows the design of the burner ring combustor gas turbine ground pumping unit to adjust the parameters of the 
characteristics of the temperature field without partial disassembly and removal of the combustion chamber burners 
for fine-tuning on the test bench. The proposed construction of single-burner to reduce the circumferential non-
uniformity of the temperature field of an annular combustion chamber of terrestrial gas turbine and to regulate the 
temperature field with throttling washers without disassembly with less to carry out works. 

Key words: burner, annular combustion chamber, temperature field, adjustment of parameters. 
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ОСОБЕННОСТИ ПРИМЕНЕНИЯ ДВИГАТЕЛЕЙ-МАХОВИКОВ  
НА МАЛЫХ КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТАХ 

 
В данной статье рассматриваются особенности использования на микроспутниках (МКС) двигате-
лей-маховиков (ДМ). Показано, что при установке одного ДМ по оси тангажа, с целью ориентации и 
стабилизации МКС, его функционирование приводит к появлению нутационных колебаний относи-
тельно осей крена и курса. С целью разгрузки ДМ предложено вместо широко применяемых реактив-
ных двигателей малой тяги и магнитных исполнительных органов использовать аналогичный двига-
тель-маховик, установленный на оси тангажа с противоположно направленным кинетическим мо-
ментом. Исключение первого позволяет увеличить срок активного существования космического аппа-
рата на орбите, исключение вторых позволяет исключить наличие магнитометров и исполнительных 
электромагнитных катушек, что обеспечивает единообразие и унификацию проектируемых систем 
ориентации и стабилизации. 

 
Ключевые слова: двигатель-маховик, динамическое уравнение Эйлера, нутационные колебания, сис-
темы координат, разгон, торможение, разгрузка. 

 
Введение 

Требования длительного существования КА на 
орбите накладывают свой отпечаток на выбор ис-
полнительных органов систем ориентации и стаби-
лизации. Существуют различные принципы дейст-
вия исполнительных органов (ИО), получивших 
широкое применение на КА. Это, в первую очередь, 
реактивные двигатели малой тяги, реактивные дви-
гатели-маховики, силовые гироскопы и магнитные 
исполнительные органы. Применение реактивных 
двигателей малой тяги ограничен запасом рабочего 
тела – объемом газа, хранящегося на борту МКС. 
Силовые гироскопы из-за наличия карданного под-
веса, увеличивающего вес и габариты как самого 
ИО, так и КА не желательно применять на МКС. 
Таким образом, наиболее целесообразным является 
применение на МКС в качестве ИО реактивных дви-
гателей-маховиков (ДМ) и магнитных исполнитель-
ных органов (МИО) [1]. 

1. Постановка задачи исследования 
В качестве объекта исследования выбраны дви-

гатели-маховики и их особенности использования 
на МКС. Исполнительные органы рассматриваемого 
типа создают управляющий момент упрМ  за счет 

динамической реакции, возникающей при разгоне 
или торможении маховика. Основное их достоинст-
во состоит в том, что управление ими может быть 
как релейным, так и линейным. Кроме того, как ис-
точники управляющих моментов, ДМ являются 

лучшими с точки зрения эксплуатации, сложности, 
срока службы и гарантированной точности. На КА 
нашли применение различные конфигурации мако-
вичных систем [2] как с точки зрения их расположе-
ния на КА, так и в количественном их отношении, 
начиная с одного ДМ и заканчивая шестью. Для 
МКС наиболее заманчивым является применение 
одного или двух ДМ, установленных по оси танга-
жа, скорости которых могут ибо меняться (в режиме 
ориентации), либо поддерживаться постоянной (в 
режиме стабилизации). 

Для выяснения вопроса влияния динамики ДМ 
на динамику КА рассмотрим пример использования 
одного ДМ, установленного относительно оси тан-
гажа КА (рис. 1). 

При этом введем следующие обозначения:  
OXYZ – систему координат, связанную с КА, 
OX0Y0Z0 – геоцентрическую систему коорди-

нат,  
Ω, ω0 –соответственно угловую скорость вра-

щения ротора ДМ и орбитальную скорость. 
Для описания динамики КА воспользуемся ди-

намическими уравнениями Эйлера: 

               i
пi i i

G G M  , i x, y, z, 
t


   


           (1) 

где        
X X абс X отн п

i Y Y абс Y отн п

Z Z абс Z отн п

G I P I (P P )
G G I q I q q ;

G I r I (r r )

    
           
          

 

 А.М. Суббота, О.В. Резникова, Т.Н. Андрущенко 
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где Pабс, qабс, rабс, Pотн, qотн, rотн, Pп, qп, rп – соответст-
венно абсолютное, относительное и переносное зна-
чения угловых скоростей в проекциях на оси X, Y и 
Z связанной с КА системы координат; 

MX, MY, MZ – моменты (управляющие, возму-
щающие), действующие относительно осей X, Y, Z; 

IX, IY, IZ – осевые моменты инерции КА относи-
тельно осей X, Y, Z. 

При этом считаем, что оси X, Y и Z являются 
главными осями инерции КА. 
 

 

Рис. 1. Расположение двигателей-маховиков  
на КА 

Для получения выражений угловых скоростей  
Pп,qп и rп воспользуемся графическим способом, для 
чего приняв геоцентрическую систему координат 
OX0Y0Z0 за неподвижную и выполнив соответст-
венно последовательность поворотов соответст-
вующих осей на углы ν→ψ→γ, получим положение 
осей связанной системы координат OXYZ (рис. 2) 

Согласно рис. 2 находим соответствующие вы-
ражения для переносных угловых скоростей: 

                
 

 
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п o

п o

п o

sin ;
q cos cos sin ;
r cos cos sin

p

.
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 
 
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            (3) 

 

 

Рис. 2. Положение системы координат OXYZ  
относительно o o oOX Y Z  

Считая углы , ,     малыми, полагаем косину-
сы этих углов равными единице, а синусы – их ар-
гументом, т. е. 

                            

 

 
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 p ;

q ;
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                      (4) 

Тогда абсолютные значения угловых скоростей 
и соответствующие выражения кинетических мо-
ментов примут вид: 

 
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;
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



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 
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                (6) 

Поскольку относительно оси OY  двигатель-

маховик создает кинетический момент '
Y умG I Ω , 

направленный в сторону положительного направле-
ния оси OY , то результирующий кинетический мо-
мент КА относительно оси OY  примет вид: 
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где  '
Y Y умI I I  . 

Далее, выполнив все математические операции 
в соответствии с выражением (1), получим исход-
ную математическую модель КА с одним двигате-
лем-маховиком. Считая углы ν, ψ, γ малыми, скоро-
сти 0, , ,       малыми, а их произведения второго 
порядка малости, получим следующую систему 
уравнений: 

 

 

ум
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X X

Y
Y

ум
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Z z
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I I
1 M ;
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

 

              (8) 

Проанализируем каждое из уравнений системы 
(8). Первое и третье уравнения запишем в следую-
щем виде: 

   
   

2 Y
1 X X r

X X

2 X
2 Z Z r

Z Z

1 1M H M M ;
I I
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        


 

 
      (9) 

где Y
rM  и X

rM  – гироскопические моменты; 
ν1, ν2 – частоты нутационных колебаний КА от-

носительно осей X и Y  

ум
1 0

X

I
 Ω

I
    , ум

2 0
Z

I
 Ω

I
    .             (10) 

Поскольку положение КА относительно оси 
OY  регулируется ДМ, стоящим на его оси, то его 
управляющий момент можно представить в виде 

Y умM I Ω  , тогда второе уравнение системы (8) 

можно записать так: 

ум

ум Y

I
Ω KΩ 

I  I
  


   ,                    (11) 

откуда видно, что чем больше K, тем более чувстви-
тельнее система управления по тангажу к измене-
нию скорости вращения маховика. 

2. Управление и взаимная разгрузка  
при наличии двух двигателей-маховиков 

На рис. 3 дана схема установки двух ДМ на КА 
относительно оси тангажа ОУ. 

 
Рис. 3. Расположение двигателей-маховиков на КА 

Предположим, что двигатели-маховики ДМ1 и 
ДМ2 имеют совершенно идентичные характеристи-
ки. Далее предположим, что при создании управ-
ляющего момента путем разгона маховика ДМ1 в 
течение времени t1, после его выключения включа-
ется на некоторое время ДМ2, имеющего противо-
положное направление вращения (рис. 4). Заштри-
хованные области представляют собой взаимную 
компенсацию реактивной составляющей управляю-
щего импульса ДМ1 реактивной составляющей раз-
грузочного ДМ2 в момент времени t1 и выключаемо-
го в момент времени t2 . 

 
Рис. 4. Графики моментов включения и выключения 

двигателей-маховиков ДМ1 и ДМ2. 
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Изменения угловой скорости ДМ при его 
включении (разгоне) и выключении (торможении) 
соответственно могут быть описаны в виде следую-
щих выражений: 

Р Т

t t
T T

Р Н Т Н1 e  u e  ,
 

          
 

         (12) 

где ΩP, ΩT – угловые скорости разгона и торможе-
ния; 

 ΩH – номинальное значение угловой скорости, 
TP, TT – соответственно периоды времени разгона 

и торможения. 
В дальнейшем примем TP = TT = T0.  
Как видно из рис. 4, выработка управляющего 

момента двигателем-маховиком ДМ1 осуществляет-
ся только на участках разгона (t1-t0) и торможения 
(t2-t1), поскольку реактивная составляющая момента 
маховика ДМ1 на участке (t3-t2) полностью компен-
сируется реактивной составляющей момента двига-
теля-маховика ДМ2, играющего на этом участке 
роль разгрузочного двигателя. 

На основании выражения (12) найдем ускоре-
ние, развиваемое маховиком ДМ1 на участках разго-
на и торможения: 
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Тогда развиваемый реактивный момент ДМ1 
может быть найден как 
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Под действием момента РM  со стороны КА 
возникает противодействующий момент  

КА КА КА КА Y
dM I I I
dt
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После приравнивания выражений (14) и (15) и 
решения полученного выражения относительно 

Y


, получим 
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              (16) 

Если принять, что начальные условия нулевые, 
т. е.  0t 0  ,  0 Y 0t (t ) 0    , то, выполнив 
двойное интегрирование выражения (16), получим 
зависимость угла поворота   космического аппара-
та в функции включения и выключения двигателей-
маховиков ДМ1 и ДМ2, обеспечивающих высокую 
точность ориентации КЛА, с одновременной их раз-
грузкой. 

Заключение 

Анализ полученных исследований показыва-
ет, что применение на КА одного двигателя-
маховика, установленного по оси тангажа, при его 
функционировании приводит к нутационным ко-
лебаниям КА относительно осей крена и курса, 
что, естественно, влияет на положение КА на ор-
бите. Кроме того, для разгрузки такого одиночно-
го ДМ все равно необходимы дополнительные 
исполнительные органы, например, в виде реак-
тивных двигателей малой тяги или магнитные 
исполнительные органы (МИО). Применение ре-
активных двигателей малой тяги уменьшает срок 
активного существования КА на орбите. Исполь-
зование МИО требует решения дополнительных 
конструктивных задач, связанных с наличием из-
мерителей составляющих магнитного поля Земли 
и обеспечения работы таких исполнительных ор-
ганов в импульсном режиме. Альтернативным 
вариантом МИО, как показали исследования, мо-
жет быть другой аналогичный ДМ, установлен-
ный по оси тангажа на одинаковом расстоянии от 
центра масс с противоположной стороны. При 
этом, подбирая соответствующие моменты вклю-
чения и выключения обоих двигателей-маховиков 
можно решить вопрос как управления необходи-
мой ориентацией и стабилизацией КА, так и раз-
грузку самих двигателей-маховиков. При этом не 
требуются никакие другие исполнительные орга-
ны, что приводит к единообразию и унификации 
проектируемых систем ориентации и стабилиза-
ции КА. 
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ОСОБЛИВОСТІ ЗАСТОСУВАННЯ ДВИГУНІВ-МАХОВИКІВ  
НА МАЛИХ КОСМІЧНИХ АПАРАТАХ 

А.М. Суббота, О.В. Резнікова, Т.М. Андрущенко 
У даній статті розглядаються особливості використання на мікросупутниках (МКС) двигунів-маховиків 

(ДМ). Показано, що при установці одного ДМ по осі тангажа, з метою орієнтації та стабілізації МКС, його 
функціонування призводить до появи нутаційних коливань відносно осей крену і курсу. З метою розванта-
ження ДМ запропоновано замість широко застосовуваних реактивних двигунів малої тяги і магнітних вико-
навчих органів використовувати аналогічний двигун-маховик, встановлений на осі тангажа з протилежно 
направленим кінетичним моментом. Вилучення першого дозволяє збільшити термін активного існування 
космічного апарату на орбіті, вилучення другого дозволяє виключити наявність магнітометрів та виконав-
чих електромагнітних котушок, що забезпечує однаковість і уніфікацію проектованих систем орієнтації і 
стабілізації. 

Ключові слова: двигун-маховик, динамічне рівняння Ейлера, нутаційне коливання, системи коорди-
нат, розгін, гальмування, розвантаження. 

FEATURES OF MOTOR-REACTION WHEELS ON SMALL SPACECRAFT 
А.М. Subota, О.V. Reznikova, Т.N. Andruschenko 

This article discusses the features use motor-reaction wheels (MRW) on microsatellites (MS). It is shown that 
the installation of the MRW on pitch axis, to orient and stabilize the MS, its function leads to the appearance of nu-
tation oscillations relative to the roll and rate axes In order to unload MRW instead of the widely used jet thrusters 
and magnetic executives proposed to use the same motor-reaction wheel mounted on the pitch axis with oppositely 
directed angular momentum. Exclusion of the first allows you to increase period of active existence of a spacecraft 
in orbit, the second exception allows to exclude the presence of magnetometers and executive electromagnetic coils, 
which provides uniformity and standardization of designed orientation and stabilization systems. 

Key words:  motor-reaction wheel, Euler equation, nutational oscillations, coordinate system, acceleration, 
braking, unloading. 
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NON-EMISSION ELECTRON SOURCE WITH HIGH FREQUENCY IONIZATION  
 

Mathematical model of the processes in inductive high frequency sources of plasma and electrons is repre-
sented in single component magnetic hydrodynamics approximation. Equations are written in two-dimension 
form in the supposition about axial symmetry of task. Motion transition is described by viscosity equation con-
sidering magnetic field influence on dissipative processes in rarified substance. Preliminary estimations of 
magnetic skin layer and current layer thickness are represented. Boundary conditions are written considering 
particles, motion and energy flow on device surfaces. The results of source testing operating on argon and ni-
trogen are represented. 
 
Key words: high frequency ionization, plasma source, electrons source. 

 
Introduction 

Electric propulsion thrusters now are widely used 
for spacecraft orbit correction. As a rule, plasma-ion or 
Hall thrusters with xenon are used for these purposes. 
However, the cost of xenon is currently quite high. It is 
proposed to use the residual atmosphere or interplane-
tary or near-planet space to reduce the mass and the cost 
of spacecraft. 

Implementation of this scheme requires the develop-
ment of cathodes, operating on "collected" propellant. Ac-
cording to the diversity of planetary atmospheres structure 
the development of "omnivorous" cathode is urgent and 
necessary task for the immediate future [1]. 

Widely used scheme of hollow activated cathodes 
with special substances for reducing of work function at 
work on the inert gases, may be vulnerable when work-
ing in the aggressive environment – the oxygen of 
Earth's atmosphere, methane and ammonia atmosphere 
of Venus, etc. The problem is solved when of high-
frequency discharge induced by non-stationary mag-
netic field is used as electron source. 

Helicon electron source scheme is represented, in-
cluding the inductor fed by a sinusoidal voltage, an ex-
ternal coil fed by constant voltage and the discharge 
circuit, in which a cathode is one of the end surfaces 
with external location of the anode – a simulator of 
thruster ion beam. 

Helicon Electron Source Mathematic  
Modeling and Testing 

Mathematical model of processes  
inside the hollow 

The equations are written down in two-dimensions 
form with supposition about axial symmetry of a task. 

The transport of motion is described by the equation of 
viscosity, where the influences of a magnetic field on 
dissipative processes in rarefied substance are taken into 
consideration.  

The operation of induction high-frequency sources 
of the charged particles - electrons, plasma – is based 
firstly on ionization of gas in the high-frequency 
discharge. Axially symmetric magnetic field of 
inductor, created by a source ~Uc of variable (periodic) 
in time of voltage, inducts in volume the periodic 
angular electrical field. Under action of last one periodic 
angular current of electrons arises, which collisions with 
atoms of gas cause their ionization.  

In the circuit submitted on a fig. 1 the device 
operates as electrons (mainly) source.  

 

 
Electrons emitted outside achieve the anode 

directly or through the discharge in the device served by 
a source. Then through a circuit of a source of a direct 
discharge voltage Ud they flow to metallic back wall of 
ionizer and come back into discharge volume inside the 

Figure 1. Induction high-frequency electrons source 

 A.V. Loyan, S.U. Nesterenco, S. Roshanpour 
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electrons shells of atoms formed at a metallic wall as a 
result of surface recombination of ions born in volume 
of a source. 

Orifice plate here can be as well dielectric as 
metallic. Presence of an additional voltage source 
displacing orifice plate potential according to potential 
of a metallic wall is possible in the latter case. All 
surfaces of a source can be dielectric in a mode of 
plasma generation that automatically provides a total 
current equal to zero from a source – with currents on 
source structure elements equal to zero. 

Preliminary estimations 
The inductor voltage source frequency usual for 

called devices is  ~10 MHz. The preliminary 
estimations (with neglect of viscosity in electrons 
movement) for linear sizes of 1 cm order had shown as 
follows: 

- skin layer depth   (the depth of magnetic field 
penetration into plasma) and current layer depth (current 
attenuation depth) make ~ 1 mm; 

- field tension in skin layer E~10 V/m; 
- electrons cyclotron frequency c ~107 1/s; 
- electrons cyclotron radius cr ~0.1 m; 
- electrons angular velocity eV  ~104 m/s. 

The consideration of electrons motion viscous 
transition can some increase the skin layer depth and 
significantly increase the current layer depth. In any 
case the preliminary estimation show that the screening 
of inductor field by plasma own magnetic field is 
significant but not extreme one – the enough precision 
with finite elements method use is achievable with 
hollow radial size division in several hundreds elements. 
The great value of cr  there allows to neglect Hall effect 
in the transition of particles, motion and energy. 

Initial equations set 
Let us consider the plasma inside the hollow like 

three component substance including electrons, single 
charge positive ions and neutral atoms. Each of 
components is described by substance, motion and 
energy equations: 
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where eT , iT , aT  – electrons, ions and atoms 
temperatures; 

eq , iq , aq  – electrons, ions and atoms energy flow 
densities; 

eπ  – electrons viscosity tensor. 
Rarify discharge substance requires the use of 

unwrapped expressions1: 
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where eg  – conductive component of electrons energy 
flow density (heat conduction). 

Tensor 

D  in (8) relates to initial tensor D  as: 

 

 2D D D δTrD
3

   ,       (10) 

where D  – then tensor, connected with tensor D ; 
Tr D  – tensor D  track; 
δ  – trivial (unitary) second rank tensor: 

For mn element 
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D  the 

expression (10) means: 
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Discharge non-stationary mode 
Ions flow through Langmuir border near all the 

surfaces of the hollow is realized with ion-sonic 
velocity. With ion-sonic velocity value isV ~103 m/s the 
characteristic time of ions reaction on conditions change 
thus has the order: 

 

i
is is

R Lt ~ ,
V V

~10-6 s,       (13) 

 

which is sufficiently higher then temporary scale of 
external descriptions change T ~10-8 s.  

So the distribution of ions parameters can be 
considered like stationary one. Thus the electrons 
movement in axial and radial directions is caused (through 
self-contained electric field) by ions movement – axial and 
radial projections of electrons mass flow velocity do not 
exceed in order the ion-sonic velocity and are 
sufficiently lower than electrons individual sonic 
velocity. It means that: 

- non-stationary mode of process requires the 
consideration only in angular projection of equations (2) 
and (9) as well as in axial-angular and radial-angular 
components of equation (8); 

- only angular projection of electrons mass flow 
velocity (not limited by self-contained field in closed 
movement but caused only by inducted angular electric 
field) as well as in axial-angular components of 
viscosity tensor are of our interest in electrons motion 
transition. 

Besides this, with consider of cr R, L  it is 
possible to neglect by composed with magnetic field in 
equations (8), (9). So the equations (1), (2), (3), (8) и (9) 
in projection (and components) achieve the forms: 
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Boundary conditions  
for viscosity and heat conduction 

Dissipative transition of motion (viscosity) means 
the motion transition without mass transition and is 
connected in our conditions with electrons motion loss 
during the reflection from heterogeneities of potential 
barrier near dielectric and back metallic borders of 
hollow. 

Dissipative transition of energy (heat conduction) 
means energy transition without mass transition or with 
the last one but not in proportion to value 

2
e e

e
m V5 k T

2 2
 . The first circumstance is also 

connected with energy loss during the reflection from 
heterogeneities of potential barrier near dielectric and 
back metallic borders of hollow. The second one – with 
non-equilibrium energy transport by electrons 
overcoming the barrier: 

2
e e

e n e e n e
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q n V e 2k T
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 
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 
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where   – potential barrier near the surface; 
index n means the normal to the surface. 
So the boundary conditions for axial-angular and 

radial-angular components of viscosity can be written as: 
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where x=0 и x=L – axial coordinates of metallic wall 
and orifice plate; 

R0 – orifice radius; 
 p
e  – the share of electrons motion losing in the 

scattering on the barrier near the surfaces.  
Boundary conditions for heat conduction can be 

written as: 
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where  
e
  – the share of electrons energy losing in the 

scattering on the barrier near the surfaces. 
It is possible to show considering equations (23) 

– (25) and (32): 
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The potential barrier in this case is equal near the 
dielectric surfaces and closed near the metallic one to 
the flown potential: 

i
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Electron source testing with argon 
The circuit of testing with external magnetic field 

and high frequency antenna and experimental stand are 
is shown on figs. 2, 3. RF antenna generates the har-
monic magnetic field, which in turn inducts the electric 
field accelerating the electrons producing the plasma. 
The anode is the collector of electrons beam. The opti-
mization here means the finding of operation mode with 
the highest value of anode current. 

 

 
Figure 2. The circuit of testing with external  
magnetic field and high frequency antenna: 
1 – cathode; 2 – gas distribution aperture;  

3 – bearing flange; 4 – magnetic coil;  
5 – RF antenna; 6 – anode; 

7 – glass discharge tube; 8 – nozzle orifice 
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Figure 3. Experimental stand with a helicon electron source  

(cathode neutralize) 
 
 

The following typical source operation modes 
were found during the tests while operation on argon 
and nitrogen, depending on the mass flow rate and in-
ductor frequency: 

- low-intensity mode with same type of an external 
magnetic field influence, with increase of which the 
increase in the intensity of the glow discharge was ob-

served with the appearance of a well seen exhaust beam 
and electron current value rise;  

- "bright" mode (only when operation on argon) 
with initial increase in emission intensity following by 
its decrease was observed with the increase of the mag-
netic field. 

Test results are represented lower on figs. 4 – 7. 
 
 

 
Discharge voltage (cathode – anode) = 150 V,  

antenna voltage=50 V, mass flow rate=0.2 mg/s 
 

Figure 4. The dependence of anode current on coil current 
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External magnetic coil current=2.2 A,  

antenna voltage=50 V, mass flow rate=0.2 mg/s 
 

Figure 5. The dependence of anode current on discharge voltage 
 
 

 
Discharge voltage (cathode – anode) = 150 V,  
mass flow rate=0.2 mg/s, without external field 

 

Figure 6. The dependence of anode current on RF antenna power supply 
 
 

  
Discharge voltage (cathode – anode) = 150 V,  

antenna voltage=50 V, external magnetic coil current=4.5 A 
 

Figure 7. The dependence of anode current on mass flow rate 
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Figure 8. Experiment with a helicon electron source 

 
 

Other test results are represented lower on figs. 9 – 13. 
 
 

 
 

Antenna voltage=60 V, external magnetic coil current=6 A,  
mass flow rate=0.1 mg/s 

 

Figure 9. The dependence of anode current on discharge voltage 
 
 

 
Antenna voltage=60 V, external magnetic coil current=6 A,  

mass flow rate=0.3 mg/s 
 

Figure 10. The dependence of anode current on discharge voltage 
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Antenna voltage=60 V, external magnetic coil current=6 A, mass flow rate=0.5 mg/s 

Figure 11. The dependence of anode current on discharge voltage 
 

 
Antenna voltage=60 V, external magnetic coil current=6 A, mass flow rate=0.7 mg/s 

Figure 12. The dependence of anode current on discharge voltage 
 

 
Discharge voltage=100 V, mass flow rate=0.1 mg/s, without external field 

Figure 13. The dependence of anode current on antenna power supply 
 

Electron source testing with nitrogen 
While testing with nitrogen with discharge voltage 

100 V, RF antenna power supply ~80 W and mass flow 
rate 1.2 mg/s unstable process was observed with red 
light of plasma luminescence and very low discharge 
current value ~1 mA. 

It can be explained as a result of great resistance of 
nitrogen plasma because of electrons energy losses on 
N2 molecular oscillatory and rotary excited states. The 
same effects are expected to take place in operation with 
O2 (Earth atmosphere), CO2, H2SO4 (Venus), NH3, 
CH4 (Venus, Titan). 

"Bright" mode was not observed in tests with ni-
trogen. 
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Conclusion 

Experimental tests with helicon electron source on 
Ar and N2 had shown the principle serviceability of 
device. At the same time the testing on N2 results can 
not be considered yet as satisfactory ones because of 
extreme high power supply and as a consequence – 
electron energy cost. 

It means the necessity of more detailed research of 
device operation with great scale of all the factors varia-
tion (including device configuration) to find the most 
optimal combination of them with appropriate value of 
electrons energy and gas cost. 

Calculation with use of represented mathematical 
model would be of great importance here forecasting the 
device behavior and being able to reduce sufficiently 
experiments expenses.  
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БЕЗЕМІСІЙНЕ ДЖЕРЕЛО ЕЛЕКТРОНІВ З ВИСОКОЧАСТОТНОЮ ІОНІЗАЦІЄЮ 
А.В. Лоян, С.Ю. Нестеренко, Ш. Рошанпур 

Наведено математичну модель процесів в індукційних високочастотних джерелах плазми та електронів 
в магнітогідродинамічній апроксимації для єдиної компоненти. Рівняння записані у двовимірній формі з 
урахуванням аксіальної симетрії задачі. Переніс імпульсу описано рівнянням в'язкості, у якому враховано 
вплив магнітного поля на дисипативні процеси у розрідженому середовищі. Наведено попередні оцінки 
глибини магнітного скін-шару і струмового шару. Сформульовані граничні умови, що описують потоки 
часток, імпульсу та енергії на поверхні приладу. Наведено результати випробувань джерела при роботі на 
аргоні та азоті. 

Ключові слова: ВЧ-іонізація, джерело плазми, джерело електронів. 
 

БЕЗЭМИССИОННЫЙ ИСТОЧНИК ЭЛЕКТРОНОВ С ВЫСОКОЧАСТОТНОЙ ИОНИЗАЦИЕЙ 
А.В. Лоян, С.Ю. Нестеренко, Ш. Рошанпур 

Представлена математическая модель процессов в индукционных высокочастотных источниках плазмы 
и электронов в магнитогидродинамической аппроксимации для единственной компоненты. Уравнения 
записаны в двумерной форме с учетом аксиальной симметрии задачи. Перенос импульса описан уравнением 
вязкости, в котором учтены влияния магнитного поля на диссипативные процессы в разреженной среде. 
Приведены предварительные оценки глубины магнитного скин-слоя и токового слоя. Сформулированы 
граничные условия, описывающие потоки частиц, импульса и энергии на поверхности устройства. 
Приведены результаты испытаний источника при работе на аргоне и азоте. 

Ключевые слова: ВЧ-ионизация, источник плазмы, источник электронов.  
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РАСЧЕТ ГИДРОДИНАМИЧЕСКОГО ПОДШИПНИКА  
ОПОРЫ АВИАЦИОННОГО ДВИГАТЕЛЯ 

 
Эффективность современных авиационных газотурбинных двигателей (ГТД) во многом лимитируется 
ограниченными функциональными возможностями применяемых в них подшипников качения. Исполь-
зование в ГТД подшипников скольжения «сухого картера» расширяет возможности для оптимизации 
ГТД. Однако в настоящее время не существует адекватной теории проектирования и методики рас-
чета таких подшипников. В данной статье рассматриваются особенности моделирования и проек-
тирования гидродинамических подшипников с использованием современных программных средств, та-
ких как NX и ANSYS. Представлены результаты расчетов течения рабочей жидкости в зазоре под-
шипника в ANSYS CFX.  

 
Ключевые слова: ANSYS CFX, гидродинамический подшипник, зазор, колодка, оптимизация, рабочая 
жидкость, распределение давлений. 

 
Введение 

 
Требования к надёжности подшипников и к 

динамическим характеристикам роторов постоянно 
ужесточаются, что заставляет искать альтернативу 
подшипникам качения, которые при больших ок-
ружных скоростях не могут иметь высоких ресурс-
ных характеристик. 

Опыт применения гидродинамических под-
шипников скольжения в современных ГТД говорит 
о целесообразности и необходимости нахождения и 
оптимизации технического решения конструкции 
подшипника, обеспечивающего максимальную эко-
номическую эффективность. Подшипник скольже-
ния «сухого картера» (ПССК) с расточкой вклады-
шей в радиус вала и силовым замыканием рабочего 
зазора является наиболее эффективным техниче-
ским решением данной задачи, так как обладает 
максимальными возможностями по обеспечению 
высоких эксплуатационных характеристик и функ-
циональных свойств при низких требованиях к сис-
теме управления, источнику электроснабжения и 
низким расходом рабочей жидкости [1]. В результа-
те расточки в радиус вала жидкостное трение 
(или ―выход на клин) реализуется сразу с началом 
вращения вала. Мероприятием по исключению «ко-
лодочного флаттера» в условиях «сухого картера» и 
расточки в радиус вала является силовое замыкание 
рабочего зазора – принудительное нагружение всех 
вкладышей. Такой подшипник может работать без 

принудительной подачи масла в маслораздаточные 
канавки (режим «масляного голодания»). В настоя-
щее время, однако, не существует адекватной мето-
дики проектирования ПССК, учитывающей особен-
ности их конструкции и максимально использую-
щей современные расчетные средства. Более того, 
экспериментальная доводка ПССК проблематична 
из-за многочисленности факторов, определяющих 
их характеристики. Поэтому разработка достовер-
ных методов расчёта является важнейшей состав-
ляющей при создании и развитии теории проектиро-
вания ПССК. 

В Самарском государственном аэрокосмиче-
ском университете ведутся работы по созданию ме-
тодики проектирования, расчета и технологии про-
изводства гидродинамических подшипников эконо-
мически эффективной конструкции, в том числе и 
ПССК.  
 

1. Постановка задачи 
 

В данной статье поставлена задача проектиро-
вания нового авиационного двигателя на гидроди-
намических подшипниках или замены подшипников 
качения на подшипники скольжения с целью моди-
фикации существующего авиационного двигателя. 
Также необходимо определить требуемые характе-
ристики нового подшипника (величина и направле-
ние воспринимаемой нагрузки, геометрия опоры, 
эксплуатационные характеристики). 
 

 Е.Ф. Паровай, В.Б. Гордеев, С.В. Фалалеев 
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2. Выбор геометрии подшипника 
 

Геометрические характеристики подшипника в 
первом приближении рассчитываются с использо-
ванием исходных данных, которыми являются экс-
плуатационные и геометрические характеристики 
двигателя (частота вращения ротора, диаметр вала 
ротора, нагрузка на подшипник, температура смазки 
на входе в подшипник и т.п.) и характеристики 
смазки (динамическая вязкость) [2]. Макрогеомет-
рия подшипника определяется исходя из требований 
к маслосистеме, характеристикам ротора и геомет-
рии опоры. Исходя из этих данных определяются 
геометрия маслораздаточной канавки, величина от-
носительного зазора и значения коэффициентов на-
груженности вкладышей.  

 
3. Компьютерное проектирование 

 
Проектирование с использованием современ-

ных программных средств позволяет получить 3-D 
модель подшипника с рассчитанными рабочими 
характеристиками, оптимизировать его геометрию в 
сравнительно короткие сроки, а также значительно 
сократить длительность доводки. 

 

3.1. Расчет рабочих характеристик подшипника 
 

Включает определение положений равновесия 
шейки вала и каждого из вкладышей, определения  
 

равновесных углов поворота вкладышей (углы), а 
так же нагруженности и расхода смазки при задан-
ной и в общем случае произвольной по направле-
нию нагрузке на подшипник.  На рис. 1 представле-
ны результаты ручных (с использованием аналити-
ческих зависимостей) и программных расчетов.  
 

3.2. Особенности задания граничных условий  
при расчёте характеристик ПССК 

 

Любой расчет характеристик гидродинамиче-
ского подшипника включает в себя решение диффе-
ренциальных уравнений Новье-Стокса при течении 
вязкой жидкости в тонких слоях [3]. 

В процессе исследований было выяснено, что 
существующие методики расчета и проектирования 
гидродинамических подшипников используют не-
приемлемые для ПССК граничные условия, которые 
не учитывают: 

- свойств неразрывности смазки; 
- свойств смачиваемости смазки; 
- скоростного напора смазки; 
- отсутствия барботажных потерь и потерь 

массообмена (теплообмена); 
- отличия от нуля избыточного давления по 

периметру вкладышей. 

3.3. Прочность колодки и демпфирование МР 
Подвес вкладышей упорного и переднего 

опорного подшипников осуществляется на упругих  

 
Рис. 1. Распределение давления по зазору гидродинамического подшипника (1 сегмент): 

а –при сужении зазора от 10 до 40 мкм (снизу вверх) в ANSYS CFX; б – ANSYS CFX;  
в – график, полученный ручным расчетом с применением аналитических зависимостей;  

г – 3D-график, полученный ручным расчетом с применением аналитических зависимостей 
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элементах из пористого упругодемпфирующего ма-
териала металлорезина (МР).  

Анализ прочности колодки и определение ха-
рактеристики подвеса осуществляется исходя из 
значения рабочей нагрузки на подшипник (веса ро-
тора), удельных рабочих нагрузок на вкладыши 
подшипника, требуемого ресурса упругого подвеса 
вкладышей, температурного режима, требуемых 
демпфирующих свойств и свойств (характеристик) 
демпфирующего материала, работающего на сжатие 
в координатах σ–ε, где )ab/(N  – напряжения 
сжатия на элемент демпфера в радиальном направ-
лении, H/H  – радиальная (нормальная) де-
формация элемента, а Н – первоначальная толщина 
демпфера в радиальном направлении в ненагружен-
ном состоянии; а, b – размеры поперечного сечения 
элемента.  

Выражение для расчета любого процесса на-
грузки подвеса с началом, лежащем на граничном 
процессе петли гистерезиса, имеет вид: 

v 1
0 ср Т

0v
T

0 0

( , , v) ( ) 0,5 ( 1) ( )

( 1) ( ) exp 5 .
a ( )

           

   
        

 

3.4. FSI расчеты 

Fluid-Structure Interaction (FSI) – связь между 
анализом напряженно-деформированного состояния 
(ANSYS Mechanical / Multiphysics) и гидродинами-
ческим расчетом (ANSYS CFX). В зависимости от 
постановки задачи применяется та или иная схема 
взаимодействия между решателями.  

В случае гидродинамического подшипника 
FSI-расчеты будут включают: 

- расчеты параметров потока смазки в узком за-
зоре подшипника (СFX, статика);  

- расчет теплового и напряженно-деформиро-
ванного состояния вкладышей подшипника; 

- расчёт напряженно-деформированного состо-
яния упругих элементов из МР (ANSYS Mechanical). 

- гидродинамические расчеты параметров пото-
ка смазки в узком зазоре подшипника с учётом 
«всплывания» вала (СFX, динамика); 

- расчёт напряженно-деформированного состо-
яния вращающегося вала ротора (ANSYS Me-
chanical). 

4. Оптимизация 
 
На рис. 2 показан общий вид подшипника 

скольжения «сухого картера». 
Традиционно в процессе оптимизации под-

шипника пропорционально варьируются длина и 
ширина масляного клина при постоянной нагрузке 

P, окружной скорости (диаметре подшипника) V, 
гидродинамическом совершенстве клина Gu, вяз-
кости масла μ, зависящей от температуры [4]. 

 

 
 

Рис. 2. 3D-модель ПССК в разрезе 
 
 Реальная оптимизация предполагает измене-

ние всех параметров (в том числе и конструкции 
подшипника – количества и геометрии колодок, 
макрогеометрических характеристик, конструкции 
упругого подвеса), кроме тех, на которые наложены 
ограничения (например, диаметр подшипника, тем-
пература и вязкость выбранного масла, допускаемая 
материалом вкладышей удельная нагрузка и т.д.). 
Оптимизация подразумевает под собой изменение 
параметров подшипника и последующим за ним 
полным пересчётом рабочих характеристик.  

 
Заключение 

 
ПССК обладают существенными преимущес-

твами по сравнению как с подшипниками качения, 
так и с гидродинамическими подшипниками извест-
ных конструкций. Это: 

– значительно меньший расход смазывающей 
жидкости; 

– упрощение конструкции опоры, в которой 
применяется ПССК; 

– менее жесткие требования к системам управ-
ления и электроснабжения; 

– динамическая устойчивость; 
– высокая несущая способность и пр. 
Уровень современных программных средств 

позволяет полностью автоматизировать процесс 
создания подшипника скольжения «сухого картера» 
при условии наличия мощной теоретической базы и 
четко сформулированной методики проектирования 
и производства.  
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На данный момент существуют первые нара-
ботки по созданию методики проектирования и 
производства подшипника скольжения «сухого кар-
тера», которые описаны в данной статье. 

Направление дальнейших работ:  
– программные расчеты динамических харак-

теристик ПССК,  
– проведение расчетных исследований с целью 

определения оптимальных геометрических парамет-
ров подшипника;  

– расчетное сопровождение эксперименталь-
ных исследований,   

– разработка и подробное описание методики 
проектирования и производства подшипника сколь-
жения «сухого картера». 
 
 

Работа выполнена при финансовой поддержке 
Правительства Российской Федерации (Министер-
ство образования и науки) на основании Постанов-
ления Правительства РФ № 218 от 09.04.2010. 
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РОЗРАХУНОК ГІДРОДИНАМІЧНОГО ПІДШИПНИКА ОПОРИ  
АВІАЦІЙНОГО ДВИГУНА 

О.Ф. Паровай, В.Б. Гордєєв, С.В. Фалалєєв  
Ефективність сучасних авіаційних ГТД лімітується обмеженими функціональними можливостями за-

стосуємих у них підшипників кочення. Використання в ГТД підшипників ковзання «сухого картера» розши-
рює можливості для оптимізації ГТД. Проте на сьогодні не існує адекватної теорії проектування і методики 
розрахунку таких підшипників. У даній статті розглядаються особливості моделювання та проектування 
гідродинамічних підшипників з використанням сучасних програмних засобів, таких як NX і ANSYS. Пред-
ставлені результати розрахунків течії робочої рідини в зазорі підшипника в ANSYS CFX. 

Ключові слова: ANSYS CFX, гідродинамічний підшипник, зазор, колодка, оптимізація, робоча рідина, 
розподіл тисків. 

 
CALCULATION OF THE AVIATION ENGINE'S HYDRODYNAMIC BEARING 

Ye.F. Parovay, V.B. Gordeev, S.V. Falaleev  
The efficiency of modern gas turbine engines is severely limited by bearings functionality. GTE "dry sump" 

sliding bearings expand the possibilities for turbine engine optimizing. However, there are no adequate design the-
ory and calculation methodic of the bearing at present. This article describes the features of hydrodynamic bearings 
modeling and design using modern software such as NX and ANSYS. The results of calculations of flow hydraulic 
fluid in the bearing gap in ANSYS CFX are given. 

Key words: ANSYS CFX, hydrodynamic bearing, gap, block, optimization, hydraulic fluid, the pressure dis-
tribution. 
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МЕДІАНА КЕМЕНІ ЯК ГРУПОВА СИСТЕМА ПЕРЕВАГ АВІАДИСПЕТЧЕРІВ  
НА МНОЖИНІ ХАРАКТЕРНИХ ПОМИЛОК 

 
Враховуючи сучасні концепції ІСАО щодо контролю чинників загроз і помилок, а також світову і регіо-
нальну статистику авіаційних пригод при обслуговуванні повітряного руху, розроблений перелік з n = 21 
характерних помилок авіадиспетчерів, який на теперішній час найбільш повно і всебічно описує пору-
шення інтерфейсу компонентів «людина – процедури (правила)» моделі SHEL, що рекомендується для 
визначення впливу людського чиннику на безпеку авіаційних систем. За допомогою попарного порівняння 
і такого способу виявлення систем переваг, як частина сумарної інтенсивності, встановлені індивіду-
альні ранжирування m = 65 авіадиспетчерів азербайджанської аеронавігаційної системи AZANS. Вперше 
для формування групової системи переваг застосована так звана медіана Кемені, яка узагальнює інди-
відуальні думки авіадиспетчерів з мінімізацією їх відхилень. Встановлений також проактивний харак-
тер опитування: особи, які пройшли тестування до початку тренажерної підготовки, допустили під 
час тренувань на 34% менше помилок, ніж інші респонденти. 
 
Ключові слова: спектр характерних помилок авіадиспетчерів, індивідуальні і групові переваги, медіана Ке-
мені. 

 
Постановка проблеми. 

 
 Вже тривалий час у міжнародній авіаційній 
спільноті однозначно визнано, що помилка людини 
є або головним чинником, або таким, що зазвичай 
сприяє абсолютній більшості авіаційних пригод 
(АП) [1]. Причому також зазначається, що дуже час-
то цих помилок допускається абсолютно нормаль-
ний і здоровий, достатньо кваліфікований, досвідче-
ний персонал, який до того ж для здійснення профе-
сійних функцій має у своєму розпорядженні необ-
хідне і надійне устаткуванням. 
 Коли йдеться про помилку, то зазвичай вважа-
ється, що людині властиво помилятися, тому по-
милкових дій припускаються усі. Причому нібито 
помилки не є результатом якогось типу неправиль-
ної поведінки (хоча справедливість постулатів 
«аварійників» К. Марбе переконливо доведена екс-
пертами фірми Boeing: 12% льотного персоналу є 
винуватцями 92% пригод [2], однак по даним до-
сліджень [3, 4] удільна «вага» цих «аварійників» у 
загальному випадку зазвичай складає не більше 2 – 
4% в будь-якій галузі діяльності людини) та є при-
родним побічним продуктом практично всіх люд-
ських дій. 
 Правильне розуміння того, чому «нормальні» 
люди здійснюють помилки, є важливим елементом 

врахування людського чинника (ЛЧ) в цивільній 
авіації (ЦА).  
 Іншими словами, для підвищення безпеки 
польотів (БП) необхідно добитися адекватного ро-
зуміння експлуатаційних і технологічних контекс-
тів, що ведуть до здійснення помилок [5, 6]. 
 Слід зазначити, що вказане «розуміння» було б 
актуально активно формувати, виявляючи ставлен-
ня, насамперед, авіаційних операторів «переднього 
краю» (авіадиспетчерів (А/Д), пілотів) як осіб, які 
своєю професійною діяльністю несуть основний 
тягар відповідальності за забезпечення БП [1, 4 – 8], 
до відповідних помилок, тобто виявляючи їх систе-
ми переваг. При цьому під системою переваг згідно 
[9 – 13] будемо розуміти будь-яку форму впорядку-
вання (у контексті наших досліджень – від найбільш 
небезпечних – до найменш) помилок. 
 Вказаний підхід є цілком доцільним і справед-
ливим, оскільки, з одного боку, переваги – це 
обов’язковий і головний чинник в процедурі прий-
няття рішення (ПР), тим більше, що, з іншого боку, 
професійна діяльність авіаційного оператора зазви-
чай уявляється як безперервний ланцюг рішень, що 
виробляються і реалізуються в явних і неявних фор-
мах і в умовах впливу різноманітних чинників, особ-
ливо різноманітних ризиків і небезпек стохастично-
го і нестохастичного характеру. 

 О.М. Рева, В.В. Камишин, Ш.Ш. Насіров 
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1. Аналіз досліджень і публікацій 
 
 Оскільки зниження частоти і тяжкості наслід-
ків людських помилок є дійсно величезним потенці-
алом в справі підвищення БП, то надзвичайно ціка-
вим в ракурсі вивчення впливу помилок авіаційних 
операторів на функціонування ЦА є досвід провід-
них авіакомпаній і наукових установ, що був уза-
гальнений ІСАО у працях [1, 5, 6, 8 та ін.]. Серед 
них слід особливо виділити метод управління по-
милками, що був запропонований професором Теха-
ського університету, доктором Робертом Хельмрай-
хом (рис. 1). 
 Модель починається із здійснення помилки. Ці 
помилки можуть бути процедурними, комунікацій-
ними або кваліфікаційними, неправильними експлу-
атаційними рішеннями або навіть навмисними по-
рушеннями авіаційних правил або експлуатаційних 
процедур авіакомпанії. Реакцією на помилку може 
бути її перехоплення (тобто її нейтралізація шляхом 
виправлення), посилювання, або навмисне чи не-
навмисне її ігнорування. Результат цього початково-
го реагування може бути незначним, здатним ство-
рити або посилити небезпечні або небажані умови, 
або привести до додаткової помилки. 
 Якщо ж небезпечні або небажані умови, в 
яких діють авіаційні оператори, продовжуються (не 
усунуті), то екіпаж (чи А/Д) може зробити кроки 
щодо пом'якшення ситуації (наприклад, шляхом 
скорочення або знищення помилки), може посили-

ти її наслідки або ж продовжувати її ігнорувати. 
Можливими результатами таких дій можуть бути 
успішне позбавлення від помилки, продовження 
існування небезпечних умов, що можуть призвести 
до інцидентів або АП, або ж допущення подальших 
помилок, що відтворюють новий цикл їх виправ-
лення. 
 Тим не менше, ефективне управління помил-
ками має починатися з їх ідентифікації в процесі 
професійної діяльності, тобто формування в авіа-
ційних операторів сталих навичок і вмінь розпізна-
вання, уявлення небезпеки конкретної помилки та 
подальшого її запобігання, що є однією з провідних 
концепцій ІСАО [6]. Тому, враховуючи відповідні 
рекомендації цієї поважної міжнародної організації, 
світову та регіональну статистику інцидентів і АП в 
аеронавігаційних системах, був сформований спектр 
з n = 21 характерних помилок А/Д (табл. 1), який 
відрізняється від відомих [6, 14, 15] тим, що більш 
повно і всебічно характеризує неправильну діяль-
ність при управлінні повітряним рухом (УПР). 
 Методика опитування передбачала застосуван-
ня попарного порівняння, а також такого способу 
виявлення систем переваг, як частини сумарної ін-
тенсивності [10, 11]. Опитуванням були охоплені 
послідовно спочатку 35 [12], а потім ще 15 А/Д-спів-
робітників аеронавігаційної системи Азербайджан-
ської Республіки [16]. На теперішній час загальний 
вихідний обсяг експериментальної вибірки доведе-
ний до величини m=65 (табл. 2).  

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Рис. 1.  Модель управління помилками авіаційних операторів (Р. Хельмрайх) 
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Таблиця 1 
Характерні помилки авіадиспетчерів в процесі безпосереднього управління повітряним рухом 

Пі Зміст помилки 
П1 Порушення фразеології радіообміну 
П2 Неузгодженість входу повітряного судна в зону суміжного управління повітряним рухом 
П3 Порушення побіжних часових інтервалів 
П4 Порушення зустрічних часових інтервалів 
П5 Порушення інтервалів між повітряними судами, яки знаходяться на курсах, що перетинаються 
П6 Безадресна передача повідомлень авіадиспетчером 
П7 Помилка у визначенні позивного повітряного судна 
П8 Помилка в ідентифікації повітряного судна 
П9 Помилкове використання диспетчерського графіку 
П10 Відсутність на стрипі позначки авіадиспетчера про передачу управління суміжному диспетчерському пункту 

П11 
Відсутність на стрипі позначки диспетчера щодо узгодження входу повітряного судна в зону управління 
повітряним рухом суміжного диспетчерського пункту 

П12 Порушення авіадиспетчером узгодженого географічного рубежу передачі управління повітряним рухом 
П13 Порушення авіадиспетчером узгодженого часового рубежу передачі управління повітряним рухом 
П14 Недбалість в нанесенні на стрип літерно-цифрової інформації (можливість двоякої інтерпретації) 
П15 Неекономічне управління повітряним рухом 
П16 Порушення процедури прийому і здачі чергування 
П17 Не відображення на стрипі виданих команд щодо зміни висоти або напрямку польоту 
П18 Спроба керувати повітряним судном після спрацьовування на ньому системи TCAS режимі resolution advice 
П19 Помилки вводу інформації про повітряне судно в автоматизовану систему 
П20 Порушення технології праці при особливих випадках у польоті 
П21 Порушення в використанні повітряного простору 

 
Таблиця 2 

Індивідуальні і групові системи переваг авіадиспетчерів на множині 
характерних помилок при управлінні повітряним рухом (фрагмент) 

Групова система переваг,  
що утворюється: 

 
Індивідуальні системи переваг Пі 

А/Д1 А/Д2 А/Д3 А/Д4 А/Д5 А/Д6 А/Д7 А/Д8 А/Д9 ... А/Д64 А/Д65 

підсумовуван-
ням рангів 

медіаною 
Кемені 

1 2 3 4 5 6 7 8 9  ... 65 66 67 68 
П1 19 21 21 16 13,5 13 19 15,5  ... 2 10,5 15 15 
П2 8 8 11,5 4 8 9 9,5 9  ... 19 7,5 7 8 
П3 4 4 8,5 21 5,5 2,5 17,5 20  ... 4 3,5 5 5 
П4 4 2 4 8 1 2,5 7,5 2,5  ... 2 2 3 3 
П5 4 3 2 5 2,5 2,5 2 2,5  ... 2 1 2 2 
П6 20 19 18 14 18 19 5 5,5  ... 16 10,5 19 18,5 
П7 12,5 6,5 6 11 11 16 5 5,5  ... 9 12 11 11 
П8 10 5 3 13 12 17,5 11,5 7  ... 11 7,5 10 10 
П9 12,5 19 19,5 10 19 21 9,5 13,5  ... 13 14 18 17 
П10 16 13 10 18 17 17,5 13,5 19  ... 13 18,5 20 18,5 
П11 15 19 19,5 16 13,5 15 3 17,5  ... 16 16 16 16 
П12 9 10 7 6,5 10 11 7,5 12  ... 16 18,5 12 12 
П13 6 11,5 11,5 6,5 7 10 15 11  ... 13 18,5 8 7 
П14 17 17 17 19,5 20 7 11,5 17,5  ... 20 13 17 20 
П15 21 11,5 13 12 21 20 21 212  ... 21 21 21 21 
П16 18 16 16 19,5 5,5 8 17,5 8  ... 10 15 14 14 
П17 11 15 15 9 9 12 5 10  ... 8 6 9 9 
П18 1 1 1 1 2,5 2,5 20 1  ... 5,5 5 1 1 
П19 14 14 14 16 16 14 16 15,5  ... 18 18,5 13 13 
П20 2 6,5 5 3 4 5 1 4  ... 5,5 3,5 4 4 
П21 7 9 8,5 2 15 6 13,5 13,5  ... 7 9 6 6 
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 При цьому підкреслимо, що таке наше праг-
нення охопити опитуванням якомога більше А/Д не 
є випадковим і пояснюється необхідністю забезпе-
чення належного рівня БП при УПР, тому що особи, 
які випадково пройшли наше випробування до по-
чатку тренажерної підготовки, допускали під час 
тренувань на 34% менше помилок, ніж інші респон-
денти. Таким чином, сам експеримент має яскраво 
виражені проактивні риси формування в А/Д нави-
чок розпізнавання і запобігання помилкових дій і 
рішень при УПР, що відповідає концепції ІСАО в 
напрямку контролю і урахування чинників загроз і 
помилок [6]. 

Безумовно, наступним кроком має стати роз-
робка науково-методичних рекомендацій з організа-
ції особистісно-орієнтованої тренажерної підготов-
ки А/Д, яка враховує їх переваги на помилкових 
діях. Однак, в контексті цієї статті ми орієнтовані на 
виявлення групової системи переваг, яка у загаль-
ному випадку вважається більш об’єктивною і до-
сконалою, ніж будь-яка індивідуальна [9, 11, 17–19]. 
 Групова система переваг звичайно будується 
шляхом застосування такої стратегії групових рі-
шень, як підсумовування та усереднення рангів  
[9 – 12, 16 – 19 та ін.]. Однак, останнім часом з’яви-
лися дослідження, результати яких доводять, що у 
гуманістичних системах (у визначенні Л. Заде [20]) 
можливо застосовувати з зазначеною метою ще і кла-
сичні критерії ПР [9, 13, 18, 21 – 23], тим більше, що 
критерій Байєса-Лапласа фактично дублює зазначену 
стратегію підсумовування та усереднення рангів, а 
критерій Севиджа взагалі вважається «демократич-
ним», тому що мінімізує відхилення у думках як умо-
вної «більшості» опитуваних, так і умовної «мен-
шості», яку з різних причин достатньо часто нази-
вають «маргнальною» [24]. 
 Слід особливо зазначити, що перше, найголов-
ніше питання, яке виникає під час побудови групо-
вої системи переваг, стосується визначення ступеня 
її узгодженості. На теперішній час найбільш розпо-
всюджені три методи, які пов’язані з визначенням 
[10 – 12, 17 – 19, 24 – 29 та ін.]: 
 – коефіцієнта рангової кореляції Спірмена 
для усієї сукупності (в нашому випадку): 

   n n 1 21 21 1
N 210

2 2
 

    

попарних порівнянь індивідуальних переваг. І якщо 
кожне обчислене значення коефіцієнта буде статисти-
чно-вірогідним на прийнятому рівні значущості  і 
при визначеному числі ступенів свободи k = n – 2, то 
групову систему переваг слід вважати узгодженою; 
 – коефіцієнтів варіації думок по кожній аль-
тернативі-помилці, що впорядковуються, якщо зна-
чення кожного з n = 21 коефіцієнтів буде менше за 
критеріально встановлену величину 

i 33%  , 
то закон розподілу думок буде вважатися гаусів-
ським, а самі думки – узгодженими і по кожній з 
альтернатив, що впорядковуються, і по усій їх суку-
пності в цілому; 
 – коефіцієнта множинної рангової кореляції – 
коефіцієнта конкордації по Кендаллу; якщо його 
емпіричне значення статистично-вірогідно на прий-
нятому рівні значущості  і при визначеному числі 
ступенів свободи k = n – 1, то робиться висновок про 
узгодженість групової системи переваг. 
 Для нашого конкретного випадку, котрий ілюс-
трують данні графи 67 табл. 2, отримане емпіричне 
значення коефіцієнта конкордації дорівнює величи-
ні W = 0,529 і є статистично-вірогідним, оскільки 
виконується умова: 

2 2
емп. 1%; , n 1 19687,416 40,00        . 

 Тому вихідну групову систему переваг m = 65 
А/Д слід вважати узгодженою і можна подати у та-
кому наочному вигляді: 

 

18 5 4 20
m 65 m 65 m 65 m 65

3 21 2 13
m 65 m 65 m 65 m 65 m 65

17 8 7 12
m 65 m 65 m 65 m 65 m 65

19 16 1 11
m 65 m 65 m 65 m 65 m 65

14 9 6 10
m 65 m 65 m 65 m 65 m 65

15
m 65

П П П П
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П П П П
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   

    
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    


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    

    



 (1) 

де  
m 65
  – позначка більшої переваги (небезпеки) 

однієї помилки перед іншою в груповій системі пе-
реваг, що утворена підсумовуванням і усередненням 
даних індивідуальних ранжирувань m = 65 А/Д. 
 При цьому слід зауважити таке. При виявленні 
ступеня узгодженості думок за допомогою коефіці-
єнта конкордації Кендалла перевіряється нульова 
гіпотеза, згідно якої ранжування незалежні і рівно-
мірно розподілені на множині всіх ранжувань. Якщо 
ця гіпотеза приймається, то звичайно, ні про яку 
узгодженість думок експертів говорити не можна. А 
якщо відхиляється? Теж не можна. Наприклад, може 
бути два (або більше) центри, біля яких групуються 
відповіді експертів. В нашому випадку йдеться, 
скажімо, про вплив на певні групи А/Д досвідчені-
ших представників інструкторського складу, які 
проводять з ними відповідні тренування, мають, 
хоча і близькі, але ж неоднакові думки щодо небез-
пеки помилок. Нульова гіпотеза нібито відхиляєть-
ся. Але хіба можна говорити про узгодженість? 
 Зауважимо також, що, з одного боку, велика 
кількість альтернатив, що впорядковуються, і вели-
ка кількість А/Д, які були залучені до випробувань, 
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суттєвим чином вплинули на варіативність думок, 
що й відбилося на абсолютній величині коефіцієнта 
конкордації, критеріальне значення якого має дорів-
нювати величині [30]: 
  W 0,7...0,8 . (2) 
 З іншого боку, виникає важливіше питання: 
яким саме має бути групове ранжирування, коли 
думки експертів узгоджені? 
 

2. Постановка завдання досліджень 
 
 В методах визначення групової системи переваг 
та ступеня її узгодженості, що були розглянуті, спо-
стерігається поширена помилка, яка полягає в тому, 
що відповіді експертів прагнуть розглядати як числа, 
дослідники займаються «оцифруванням» їх думок, 
приписуючи цим думкам чисельні значення – бали, 
які потім обробляють за допомогою методів при-
кладної статистики нібито як результати звичайних 
фізико-технічних вимірювань. 
 І оскільки відповіді А/Д в процедурах експерт-
ного опиту, що були ним запропоновані, – не числа, 
а такі об'єкти нечислової природи, як градації якіс-
них ознак, ранжування, розбиття, результати парних 
порівнянь, нечіткі переваги тощо, то для їх аналізу 
виявляються корисними методи статистики об'єктів 
нечислової природи. Це є цілком закономірним, ос-
кільки людина міркує не числами і перехід від прий-
нятності до неприйнятності якогось об’єкта чи яви-
ща відбувається не стрибкоподібно, а повільно [10, 
20]. 
 Таким чином, внаслідок наведеного метою 
статті є знаходження остаточної групової системи 
переваг шляхом непараметричного вирішення оп-
тимізаційної задачі мінімізації сумарної відстані від 
А/Д-кандидата в «середні» до думок всіх інших екс-
пертів. Знайдену у такий спосіб «середню» думку 
називають «медіаною Кемені» [31, 32]. 
 

3. Виявлення медіани Кемені як групової 
системи переваг авіадиспетчерів на 

множині характерних помилок 
 
 Обчислення медіани Кемені – завдання цілочи-
сельного програмування. Зокрема, для її знаходження 
використовується різні алгоритми дискретної мате-
матики, зокрема, такі, що засновані на методі гілок і 
границь. Застосовують також алгоритми, засновані на 
ідеї випадкового пошуку, оскільки для кожного бі-
нарного відношення нескладно знайти множину його 
сусідів. Однак, як витікає з аналізу праць [32, 33], 
стосовно цілей досліджень цієї статті найбільш прий-
нятним є евристичний алгоритм знаходження медіа-
ни Кемені. При цьому для побудови медіани Кемені 
були застосовані індивідуальні системи переваг тих 
самих m = 65 А/Д (табл. 2), які покладені в основу 

системи ранжування помилок (1). 
 Під час опитування експерти здійснювали попа-
рне порівняння усіх n = 21 помилок, що досліджу-
ються (табл. 1), яким при обробці надавалися такі 
порівняльні оцінку ступеня їх небезпеки: 

  
i j

ij i j

i j

1,  якщо П П ;

P 1,  якщо П П ;

0,  якщо П П .




 
 



  (3) 

 Наведене сприяло отриманню 65-ти індивіду-
альних матриць попарних порівнянь, побудова яких є 
тривіальною, тому в цій статті не подана. 
 Далі від матриць попарних порівнянь перехо-
димо до матриці втрат. Для її побудови визначається 
відстань від довільного ранжування до множини 
всіх інших ранжувань: 

 
ij

ij ij

ij

0,  якщо P 1 ;

d 1,  якщо P 0 ;

2,  якщо P 1.

 
 
  

 (4) 

 Зразок формування індивідуальної матриці 
втрат, отриманої згідно виразу (4), поданий у табл. 3. 
 Наступним кроком є визначення елементів уза-
гальненої матриці втрат згідно такої формули: 

  
m

ij ij v
j 1

R d (P,P )


 , (5) 

де Р – довільне ранжування, в якому pij= 1. 
 При цьому зрозуміло, що діагональні елементи 
рефлексивні: 

R1-1 = R2-2 =...= R21-21. 
  Результати відповідних обчислень утворюють 
узагальнену матрицю втрат (табл. 4). 
 Підраховуючи дані узагальнених втрат по ряд-
ках табл. 4 і аналізуючи відповідні результати у 
графі 23, отримуємо, що Smin= S18= 398. Отже, най-
менше відхилення у думках експертів-А/Д буде до-
сягнуто за умови надання помилці П18 першого ран-
гового місця у груповій системі переваг. 
 Видаляючи з табл. 4 усі втрати, пов’язані із 
урахуванням помилки П18 (відповідний рядок і гра-
фу 19), отримуємо нову, редуковану на один еле-
мент, матрицю втрат (табл. 5), з якої витікає, що 
мінімум відхилень в думках експертів буде досягну-
тий за умови, що вже помилка П5 посяде друге ран-
гове місце у груповій системі переваг. 
 Виконуючи послідовно аналогічні дії з редукції 
вихідної розмірності матриці узагальнених втрат, на 
кожній новій ітерації знаходимо чергове рангове 
місце для чергової за небезпекою помилки.  
 Саме таким чином й отримується медіана Ке-
мені, яка є непараметричним вирішенням оптиміза-
ційної задачі з виявлення групової системи переваг 
для в цілому узгоджених думок респондентів-А/Д 
(графа 68 табл. 2). 
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Таблиця 3 
Зразок формування індивідуальної матриці втрат за даними опитування авіадиспетчера № 1 

Пі П1 П2 П3 П4 П5 П6 П7 П8 П9 П10 П11 П12 П13 П14 П15 П16 П17 П18 П19 П20 П21 
П1 0 2 2 2 2 0 2 2 2 2 2 2 2 2 0 2 2 2 2 2 2 
П2 0 0 2 2 2 0 0 0 0 0 0 0 2 0 0 0 0 2 0 2 2 
П3 0 0 0 1 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 2 0 2 0 
П4 0 0 1 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 2 0 2 0 
П5 0 0 1 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 2 0 2 0 
П6 2 2 2 2 2 0 2 2 2 2 2 2 2 2 0 2 2 2 2 2 2 
П7 0 2 2 2 2 0 0 2 1 0 0 2 2 0 0 0 2 2 0 2 2 
П8 0 2 2 2 2 0 0 0 0 0 0 2 2 0 0 0 0 2 0 2 2 
П9 0 2 2 2 2 0 1 2 0 0 0 2 2 0 0 0 2 2 0 2 2 
П10 0 2 2 2 2 0 2 2 2 0 2 2 2 0 0 0 2 2 2 2 2 
П11 0 2 2 2 2 0 2 2 2 0 0 2 2 0 0 0 2 2 2 2 2 
П12 0 2 2 2 2 0 0 0 0 0 0 0 2 0 0 0 0 2 0 2 2 
П13 0 0 2 2 2 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 2 0 2 0 
П14 0 2 2 2 2 0 2 2 2 2 2 2 2 0 0 0 2 2 2 2 2 
П15 2 2 2 2 2 2 2 2 2 2 2 2 2 2 0 2 2 2 2 2 2 
П16 0 2 2 2 2 0 2 2 2 2 2 2 2 2 0 0 2 2 2 2 2 
П17 0 2 2 2 2 0 0 2 0 0 0 2 2 0 0 0 0 2 0 2 2 
П18 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
П19 0 2 2 2 2 0 2 2 2 0 0 2 2 0 0 0 2 2 0 2 2 
П20 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 2 0 0 0 
П21 0 0 2 2 2 0 0 0 0 0 0 0 2 0 0 0 0 2 0 2 0 

 
Таблиця 4 

Узагальнена матриця втрат (перша ітерація) 

Пі П1 П2 П3 П4 П5 П6 П7 П8 П9 П10 П11 П12 П13 П14 П15 П16 П17 П18 П19 П20 П21  
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23 

П1 65 105 118 126 126 54 91 95 57 53 58 90 102 68 41 71 92 124 82 124 122 1864 
П2 25 65 105 116 118 26 56 67 23 18 22 35 66 20 12 43 55 118 36 112 86 1224 
П3 12 25 65 107 99 14 24 29 14 15 17 20 23 15 4 19 25 84 18 73 41 743 
П4 4 14 23 65 71 7 17 16 10 10 9 11 12 11 3 10 18 82 11 47 21 472 
П5 4 12 31 59 65 4 16 14 8 7 6 6 10 8 4 8 16 77 12 49 21 437 
П6 76 104 116 123 126 65 109 103 68 66 68 91 108 63 37 74 104 126 86 120 120 1953 
П7 39 74 106 113 114 21 65 72 37 30 34 54 74 32 17 40 73 118 52 111 88 1364 
П8 35 63 101 114 116 27 58 65 32 29 38 56 65 30 17 43 67 114 42 100 88 1300 
П9 73 107 116 120 122 62 93 98 65 47 58 106 112 65 40 77 114 123 89 120 116 1923 
П10 77 112 115 120 123 64 100 101 83 65 93 110 112 65 37 87 112 126 96 125 127 2050 
П11 72 108 113 121 124 62 96 92 72 37 65 98 110 63 34 77 109 124 81 125 118 1901 
П12 40 95 110 119 124 39 76 74 24 20 32 65 95 37 18 55 74 120 50 115 117 1499 
П13 28 64 107 118 120 22 56 65 18 18 20 35 65 28 6 42 57 117 36 109 104 1235 
П14 62 110 115 119 122 67 98 100 65 65 67 93 102 65 36 70 102 126 88 122 116 1910 
П15 89 118 126 127 126 93 113 113 90 93 96 112 124 94 65 103 113 126 104 122 125 2272 
П16 59 87 111 120 122 56 90 87 53 43 53 75 88 60 27 65 93 123 80 116 114 1722 
П17 38 75 105 112 114 26 57 63 16 18 21 56 73 28 17 37 65 121 45 117 89 1293 
П18 6 12 46 48 53 4 12 16 7 4 6 10 13 4 4 7 9 65 14 38 20 398 
П19 48 94 112 119 118 44 78 88 41 34 49 80 94 42 26 50 85 116 65 120 119 1622 
П20 6 18 57 83 81 10 19 30 10 5 5 15 21 8 8 14 13 92 10 65 28 598 
П21 8 44 89 109 109 10 42 42 14 3 12 13 26 14 5 16 41 110 11 102 65 885 

 
Таблиця 5 

Узагальнена матриця втрат (друга ітерація) 

Пі П1 П2 П3 П4 П5 П6 П7 П8 П9 П10 П11 П12 П13 П14 П15 П16 П17 П19 П20 П21  
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 21 22 

П1 65 105 118 126 126 54 91 95 57 53 58 90 102 68 41 71 92 82 124 122 1864 
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Закінчення табл. 5 

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 21 22 
П2 25 65 105 116 118 26 56 67 23 18 22 35 66 20 12 43 55 36 112 86 1224 
П3 12 25 65 107 99 14 24 29 14 15 17 20 23 15 4 19 25 18 73 41 743 
П4 4 14 23 65 71 7 17 16 10 10 9 11 12 11 3 10 18 11 47 21 472 
П5 4 12 31 59 65 4 16 14 8 7 6 6 10 8 4 8 16 12 49 21 437 
П6 76 104 116 123 126 65 109 103 68 66 68 91 108 63 37 74 104 86 120 120 1953 
П7 39 74 106 113 114 21 65 72 37 30 34 54 74 32 17 40 73 52 111 88 1364 
П8 35 63 101 114 116 27 58 65 32 29 38 56 65 30 17 43 67 42 100 88 1300 
П9 73 107 116 120 122 62 93 98 65 47 58 106 112 65 40 77 114 89 120 116 1923 
П10 77 112 115 120 123 64 100 101 83 65 93 110 112 65 37 87 112 96 125 127 2050 
П11 72 108 113 121 124 62 96 92 72 37 65 98 110 63 34 77 109 81 125 118 1901 
П12 40 95 110 119 124 39 76 74 24 20 32 65 95 37 18 55 74 50 115 117 1499 
П13 28 64 107 118 120 22 56 65 18 18 20 35 65 28 6 42 57 36 109 104 1235 
П14 62 110 115 119 122 67 98 100 65 65 67 93 102 65 36 70 102 88 122 116 1910 
П15 89 118 126 127 126 93 113 113 90 93 96 112 124 94 65 103 113 104 122 125 2272 
П16 59 87 111 120 122 56 90 87 53 43 53 75 88 60 27 65 93 80 116 114 1722 
П17 38 75 105 112 114 26 57 63 16 18 21 56 73 28 17 37 65 45 117 89 1293 
П19 48 94 112 119 118 44 78 88 41 34 49 80 94 42 26 50 85 65 120 119 1622 
П20 6 18 57 83 81 10 19 30 10 5 5 15 21 8 8 14 13 10 65 28 598 
П21 8 44 89 109 109 10 42 42 14 3 12 13 26 14 5 16 41 11 102 65 885 
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 (6) 

де 
med

m 65
  – позначка більшої переваги (небезпеки) 

однієї помилки перед іншою в груповій системі пе-
реваг, що утворена медіаною Кемені, як непарамет-
ричною оптимізацією індивідуальних ранжирувань 
m=65 А/Д; 

 
med

m 65
  – позначка адекватності помилок за не-

безпекою в груповій системі переваг, що утворена 
медіаною Кемені, як непараметричною оптимізаці-
єю індивідуальних ранжирувань m=65 А/Д. 
 Порівнюючи системи переваг (1) і (6) за допо-
могою коефіцієнта рангової кореляції Спірмена, 
отримуємо незвичайно високе його значення 
RS=0,9912, що свідчить про майже абсолютну їх 
адекватністю. Причому незначні розбіжності в ран-
гах помилок можна вважати випадковістю. Однак, в 
подальших дослідженнях слід орієнтуватися все ж 
на систему ранжирувань (6), оскільки медіана Кеме-
ні знайдена саме як непараметричне вирішення оп-
тимізаційної задачі. 

 Ще раз повернемося до даних табл. 2, з яких 
витікає, що в процесі отримання групової оцінки за 
допомогою такої стратегії групових рішень, як під-
сумовування та усереднення рангів, узагальнювали-
ся, у тому числі, і суперечливі думки. Тому, хоча 
емпіричне значення коефіцієнта множинної рангової 
кореляції по Кендаллу W = 0,529, що було обчисле-
не для системи переваг (1), і є статистично-вірогід-
ним для числа ступенів свободи k = 20 і на достат-
ньо високому рівні значущості  = 1%, але ж не за-
довольняє умові (2). Ось чому були проведені спеці-
альні дослідження з виявлення і відокремлення мар-
гінальних думок випробуваних А/Д. З цією метою 
були застосовані методи теорії розпізнавання обра-
зів, що пройшли добру апробацію при аналізі експе-
ртних оцінок в гуманістичних системах [7, 12, 13, 16 
та ін.]. Внаслідок реалізації наведеного остаточна 
вибірка випробуваних, результати якої будуть роз-
глядатися далі, склала величину m = 43. 
 Застосовуючи ту саму стратегію підсумовуван-
ня та усереднення рангів для цих А/Д була отримана 
така групова система переваг: 
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   

     (7) 

де 
m 43
  – позначка більшої переваги (небезпеки) 

однієї помилки перед іншою в груповій системі пе-



Информационные технологии 113 

реваг, що утворена підсумовуванням і усередненням 
даних індивідуальних ранжирувань m = 43 А/Д, які 
утворюють остаточну основну групу випробуваних. 
 Обчислене емпіричне значення коефіцієнта 
конкордації по Кендаллу W = 0,709 є не тільки ста-
тистично-вірогідним для числа ступенів свободи 
k = 20 i рівня значущості =1%, тому що виконуєть-
ся умова: 

2 2
емп. k 20; 1%610,129 40,00      , 

але ж ще й задовольняє умові (2). 
 Застосовуючи ті самі процедури (3) – (5), що і у 
попередньому випадку, отримуємо таке наочне по-
дання шуканої медіани Кемені: 
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(8) 

де 
med

m 43
  – позначка більшої переваги (небезпеки) 

однієї помилки перед іншою в груповій системі пе-
реваг, що утворена медіаною Кемені, як непарамет-
ричною оптимізацією індивідуальних ранжирувань 
m = 43 А/Д. 
 Як можна побачити, відкидання маргінальних 
думок сприяло не тільки виходу величини коефіці-
єнта конкордації на мінімально достатнє критері-
альне значення, але ж і суворому ранжуванню по-
милок в медіані Кемені (8), де на відміну від попе-
редньої (6) вже немає помилок з так званими 
«пов’язаними» (однаковими, «міддл») рангами. 
 Порівняльний аналіз систем переваг (7) і (8) 
знову ж призвів до отримання незвичайно високого 
значення коефіцієнта рангової кореляції Спірмена: 
RS = 0,9974. Однак, знову ж зазначимо, що знаход-
ження медіани Кемені – суть непараметричне вирі-
шення оптимізаційної задачі. Тому в подальших 
дослідженнях будемо орієнтуватися саме на неї. 
 

Висновки 
 
 1. Підсумовуючи отримані і подані в цій статті 
нові наукові результати, насамперед вкажемо, що 
уперше в практиці дослідження систем переваг авіа-
ційних операторів застосована медіана Кемені, яка 

вирішує задачу непараметричної оптимізації у міні-
мізації відхилень думок окремих експертів-А/Д щодо 
значущості (небезпечності) конкретних помилок в 
професійній діяльності від загальногрупової думки. 
Ця медіана має незвичайно високий ступінь збігу з 
узгодженою (коефіцієнт конкордації за Кендаллом 
W = 0,709 є статистично вірогідним на рівні значу-
щості  = 1%) груповою системою переваг, отрима-
ною за допомогою стратегії підсумовування та усе-
реднення рангів: коефіцієнт рангової кореляції Спір-
мена має майже абсолютне значення Rs = 0,9974, од-
нак є більш прийнятною для подальшого застосу-
вання тому, що є рішенням саме оптимізаційної за-
дачі. 
 2. Збільшення вибірки опитуваних до m = 65 
осіб сприяло подальшому проактивному впливу на 
БП в аеронавігаційній системі Азербайджану, ос-
кільки сприяє формуванню в випробуваних сталих 
навичок розрізнення, запам’ятовування і запобіган-
ня помилок в професійній діяльності. Встановлено, 
що А/Д, які випадково пройшли опитування до про-
ведення планової тренажерної підготовки, припус-
тили під час тренувань на 34% менше помилок, ніж 
інші випробувані. 
 3. Наступним кроками в подальших дослі-
дженнях помилкових дій А/Д мають стати: 
 – збільшення вибірки опитуваних і доведення 
її до 100% кількісного складу А/Д аеронавігаційної 
системи Азербайджану, надання цій процедурі сис-
тематичного характеру; 
 – вдосконалення переліку характерних поми-
лок з урахуванням сучасних світових і регіональних 
реалій; 
 – розробка науково-методичних рекоменда-
цій з організації особистісно-орієнтованої тренажер-
ної підготовки, яка враховує індивідуальні переваги. 
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МЕДИАНА КЕМЕНИ КАК ГРУППОВАЯ СИСТЕМА ПРЕДПОЧТЕНИЙ АВИАДИСПЕТЧЕРОВ  
НА МНОЖЕСТВЕ ХАРАКТЕРНЫХ ОШИБОК 

А.Н. Рева, В.В. Камышин, Ш.Ш. Насиров 
Учитывая современные концепции ИКАО по контролю факторов угроз и ошибок, а также мировую и ре-

гиональную статистику авиационных происшествий при обслуживании воздушного движения, разработан 
перечень из n = 21 характерных ошибок авиадиспетчеров, который на настоящее время наиболее полно и все-
сторонне описывает нарушения интерфейса компонентов «человек – процедуры (правила)» модели SHEL, ре-
комендуемой для определения влияния человеческого фактора на безопасность авиационных систем. С по-
мощью попарного сравнения и такого способа выявления систем предпочтений, как часть суммарной интен-
сивности, установлены индивидуальные ранжирования m = 65 авиадиспетчеров азербайджанской аэронавига-
ционной системы AZANS. Впервые для формирования групповой системы предпочтений применена так назы-
ваемая медиана Кемени, которая обобщает индивидуальные мнения авиадиспетчеров с минимизацией их от-
клонений. Установлен также проактивный характер опроса: лица, прошедшие тестирование до начала трена-
жерной подготовки, допустили во время тренировок на 34% меньше ошибок, чем другие респонденты. 

Ключевые слова: спектр характерных ошибок авиадиспетчеров, индивидуальные и групповые предпоч-
тения, медиана Кемени. 
 

KEMENY’S MEDIAN AS GROUP SYSTEM OF PREFERENCES OF AIR TRAFFIC CONTROLLERS 
ON GREAT NUMBER OF CHARACTERISTIC ERRORS 

О.M. Reva, V.V. Kamyshin, Sh.Sh. Nasуrov 
Taking into account modern ICAO concept regarding control of threats and errors factors, and also world and 

regional statistics of aviation accidents and incidents at air traffic control, a list from n=21 characteristic errors of air 
traffic controllers was drown. This list fully and comprehensively describes interface violations between "livewire - 
software" components of SHEL model, which is recommended for determination of human factor influence on 
safety of the aviation systems. By means of pairwise comparison and by such method of exposure of the systems of 
preferences, as part of summarized intensity, the individual ranging of m=65 of air traffic controllers of the Azerbai-
jan aeronautical system AZANS was set. For the first time for forming of the group system of preferences the so-
called  Kemeny median, that summarizes individual opinions of air traffic controllers with minimization of their 
rejections, is applied. Proactive character of survey was identified: persons, who had been participating in the ex-
periment prior to beginning of simulator training, made errors by 34 % less than others. 

Key words: spectrum of characteristic errors of air traffic controllers, individual and group preferences, Ke-
meny’s median. 
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ПРОГРАММНОЕ ОБЕСПЕЧЕНИЕ ДЛЯ ПОСТРОЕНИЯ РЕГРЕССИОННЫХ  
ЗАВИСИМОСТЕЙ ПАРАМЕТРОВ СЛОЖНЫХ ТЕХНИЧЕСКИХ СИСТЕМ 

 
В качестве сложной технической системы рассматриваются ракетные двигатели малой тяги, кото-
рые применяются в качестве исполнительных органов систем управления космических аппаратов и 
спускаемых блоков, обеспечивая ориентацию и стабилизацию объекта в пространстве, коррекцию 
траектории в полете, ускорение, торможение и ряд других важнейших операций при выполнении про-
граммы полета. Они также используются как генераторы высокотемпературного газа в технологи-
ческих установках, предназначенных для резки металлоконструкций, нанесения окисных и металличе-
ских пленок на твердые поверхности, удаления старых лакокрасочных, смолистых и других неметал-
лических покрытий. Экспериментальная отработка жидкостных ракетных двигателей малых тяг 
(ЖРД МТ) является очень энергоемким и дорогим процессом. Чтобы сократить количество, а соот-
ветственно стоимость испытаний, применяется планирование эксперимента. 
 
Ключевые слова: ЖРД МТ, регрессионный анализ, планирование эксперимента, огневые испытания, 
программное обеспечение, сложные технические системы. 
 

Введение 
 

Под сложной технической системой (СТС) по-
нимается система, имеющая большое количество 
взаимосвязей между ее узлами и агрегатами. 

 Применяемые в настоящее время ракетные 
двигатели малой тяги (РДМТ), работающие на са-
мовоспламеняющихся топливных композициях (го-
рючее – монометилгидразин, несимметричный ди-
метилгидразин, аэрозин; окислитель – азотная кис-
лота, азотный тетраксид или их смеси) и реализую-
щие известные способы организации рабочего про-
цесса, имеют достаточно высокую надежность и 
конструктивное совершенство. Основные составля-
ющие рабочего процесса, такие как воспламенение, 
смешение, горение топлива и истечение продуктов 
сгорания, хорошо изучены в существующих схемах 
РДМТ. Подтверждением этому служат достигнутые 
значения основных параметров, характеризующих 
степень совершенства двигателей и их отдельных 
узлов. Так, для лучших образцов изделий коэффи-
циент камеры сгорания составляет φк = 0,82 ... 0,87 
(коэффициент, оценивающий совершенство органи-
зации рабочего процесса в камере сгорания), коэф-
фициент сопла φс = 0,85 ... 0,92 (коэффициент, оце-
нивающий степень совершенство сопла).  

Основными недостатками самовоспламеняю-
щихся топлив являются их токсичность, коррозион-
ная активность, а также относительно невысокая 
энергетическая эффективность, особенно заметная 
при использовании импульсных режимов работы 
двигателей. 

Дальнейшее повышение удельного импульса 
тяги, являющегося основным показателем совер-
шенства рабочего процесса РДМТ, на современном 
этапе их развития оказывается практически невоз-
можным без использования принципиально новых 
подходов к организации рабочего процесса и ис-
пользования топлив с более высокими энергетиче-
скими характеристиками. 

Поэтому одним из направлений в развитии ра-
кетной техники является разработка РДМТ на неса-
мовоспламеняющихся высокоэнергетических топ-
ливах, использующих в качестве окислителя газооб-
разный кислород, высококонцентрированную пере-
кись водорода, а в качестве горючего – различные 
углеводородные соединения в жидком или газооб-
разном виде (керосин, спирт, метан и другие). 

Испытания двигателей на огневых стендах яв-
ляются очень затратными. Для уменьшения количе-
ства, а соответственно стоимости испытаний ис-
пользуется планирование экспериментов с после-
дующим построением регрессионных зависимостей. 

 
1. Цель работы 

 
Целью работы является построение регресси-

онных зависимостей с помощью специально разра-
ботанного программного обеспечения (ПО). Работы 
проводятся на кафедре «Ракетные двигатели» Мос-
ковского авиационного института (национального 
исследовательского университета). Разработаны 
ЖРД МТ, работающие на топливных парах: 

- газообразный кислород + керосин; 

 А.И. Коломенцев, А.Н. Хохлов 
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- высококонцентрированная перекись водо-
рода (95%) + керосин; 

- газообразный кислород + газообразный ме-
тан; 

- газообразный кислород + этиловый спирт. 
- По уровню тяг они делятся на: 
- 50-100 Н; 
- 200 Н; 
- 500 Н. 
Для огневых испытаний в атмосферных усло-

виях модернизирован стенд [1]. В настоящий мо-
мент существует множество программ по статисти-
ческой обработке результатов испытаний. Проведя 
аналитический обзор опубликованных работ был 
сделан вывод, о необходимости программного обес-
печения, для построения планов испытаний. 

 
2. Описание программы 

 
За основу был выбран язык программирования 

G – LabView. Причина выбора – работа автоматизи-
рованной системы управления и измерения АСУ и 
АСИ стендом на аппаратном комплексе National 
instruments и наличие разработанного программного 
обеспечение на LabView. 

В дальнейшем планируется внедрение регрес-
сионных моделей в систему управления и наладки 
обратной связи [2].  

Программа построена в режиме реального вре-
мени с подтверждением ввода данных. 

Алгоритм программы в общем виде выглядит 
следующим образом: 

1) выбор выходного параметра, 
2) выбор количества входных факторов (в дан-

ный момент программа работает до 5 факторов), 
3) назначение интервалов варьирования (воз-

можен ввод до 5 уровней), 
4) выбор вида уравнения регрессии (линейная, 

квазинелинейная, 2-го порядка, степенная, транс-
цендентная) 

5) выбор типа плана (ПФЭ, ДФЭ, план Хартли), 
6) рандомизация (введена отдельным столб-

цом), 
7) построение матрицы планирования в кодо-

вом и размерном виде (реализован кодовый вид). 
Далее используется вторая часть программы 

статистической обротки результатов: 
1) ввод численного значения выходного пара-

метра (минимум 2 значения повторных опытов), 
2) проверка на воспроизводимость и стацио-

нарность (по критерию Фишера), 
3) расчет коэффициентов регрессии (методом 

наименьших квадратов), 
4) проверка коэффициентов регрессии на зна-

чимость (по критерию Стьюдента), 
5) проверка модели на адекватность (по крите-

рию Фишера), 
6) построение графической зависимости, 
7) оценка выходного параметра требованиям ТЗ. 
На рис. 1, 2 представлены общий вид програм-

мы и часть кода. 
 

 

 
Рис. 1. Фрагмент кода программы 
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Рис. 2. Фрагмент диалога программы с пользователем 

 
3. Примеры использования  

программы 
 

С помощью программы был построен план для 
построения регрессионной зависимости температу-
ры стенки камеры жидкостного ракетного двигателя 
малой тяги [3]. Использовался полный факторный 
эксперимент.  

Построенная регрессионная модель имеет сле-
дующий вид: 

ст o г o гT 404,5 11,5m 30m 19m m       ,         (1) 
где om  – массовый расход окислителя; гm  – мас-
совый расход горючего. 

Графическая зависимость, при расходе окисли-
теля 162 г/с, представлена на рис. 3. 

Также с помощью данной программы была по- 

строена регрессионная модель перепада давления на 
форсунке керосина с различной концентрацией до-
бавки полиизобутилена, которая уменьшает потери 
давления за счет изменения профиля скорости в по-
граничном слое.  

Зависимость имеет вид: 
 

2p 6,670 4,208m 0,627m 0,545C      , (2) 
где p  – перепад на форсунке; m  – массовый рас-
ход горючего; C  – концентрация полиизобутилена. 

Использован полный факторный эксперимент. 
Графические зависимости представлены на 

рис. 4 и 5. 
Анализ результатов показал, что с увеличением 

добавки полиизобутилена в керосине перепад на 
форсунке уменьшается, что и подтверждается науч-
ными работами других авторов [4, 5]. 

 

 
Рис. 3. Зависимость температуры стенки от массового расхода горючего 

 ( – – уравнение (1), • – экспериментальные значения) 
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Рис. 4. Значение перепада давление от массового расхода керосина  

( – – уравнение регрессии (2), • – экспериментальные данные) 
 
 

 
Рис. 5. Значение перепада давление от концентрации добавки в керосине  

( – – уравнение регрессии (2), • – экспериментальные данные) 
 

Заключение 
 

Разработано программное обеспечение, по-
зволяющее, в режиме реального времени с под-
тверждением ввода данных, проводить планирова-
ние испытаний сложных технических систем и ста-
тистическую обработку результатов их испытаний. 

Эффективность программы подтверждена при 
построении регрессионных зависимостей для пара-
метров ЖРД МТ. 

Данная программа в дальнейшем будет совер-
шенствоваться, база данных пополняться.  

С помощью нее будет возможно построение 
регрессионных зависимостей любых выходных па-
раметров двигателей и других сложных технических 
систем. 
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ПРОГРАМНЕ ЗАБЕЗПЕЧЕННЯ ДЛЯ ПОБУДОВИ РЕГРЕСІЙНОЇ ЗАЛЕЖНОСТІ  
ПАРАМЕТРІВ СКЛАДНИХ ТЕХНІЧНИХ СИСТЕМ  

О.І. Коломенцев, О.М. Хохлов 
В якості складної технічної системи розглядаються ракетні двигуни малої тяги, які застосовуються як 

виконавчі органи систем управління космічних апаратів і блоків, спускаються. забезпечуючи орієнтацію і 
стабілізацію об'єкта в просторі, корекцію траєкторії в польоті, прискорення, гальмування і ряд інших най-
важливіших операцій при виконанні програми польоту. Вони також використовуються як генератори висо-
котемпературного газу в технологічних установках, призначених для різання металоконструкцій, нанесення 
окисних і металевих плівок на тверді поверхні, видалення старих лакофарбових, смолистих та інших неме-
талевих покриттів. Експериментальне відпрацювання рідинних ракетних двигунів малих тяг (РРД МТ) є 
дуже енергоємним і коштовним процесом. Щоб скоротити кількість, а відповідно і вартість випробувань, 
застосовується планування експерименту. 

Ключові слова: РРД МТ, регресійний аналіз, планування експерименту, вогневі випробування, про-
грамне забезпечення, складні технічні системи. 

  
SOFTWARE FOR BUILDING REGRESSION RELATIONSHIPS PARAMETERS  

OF COMPLEX TECHNICAL SYSTEMS 
A.I. Kolometsev, A.N. Khokhlov 

As a complex technical systems are considered rocket thrusters, which are used as an executive control system 
of spacecraft and landing units, providing orientation and stabilization of an object in space, the correction of the 
trajectory in flight, acceleration, braking and other critical operations when the mission . They are also used as a 
generator of high-temperature gas processing plants, designed for cutting metal, and metal oxide deposition films on 
solid surfaces, remove old paint, tar and other nonmetal-metallic coatings. Experimental verification of liquid rocket 
engine of small thrust (LRE of small thrust) is a very energy-intensive and expensive process. To reduce the number 
and cost of trials, respectively, applied design of experiments (DOE). 

Key words: LRE of small thrust, regression analysis, design of experiments, fire tests, software, complex 
technical systems. 
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