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УДК 656.7

Ïðîåêòèðîâàíèå óãëåïëàñòèêîâûõ
íåðåãóëÿðíûõ ñåò÷àòûõ îáîëî÷åê
äëÿ ðàêåòíî-êîñìè÷åñêîé òåõíèêè

Þ.Î. Áàõâàëîâ, Ñ.À. Ïåòðîêîâñêèé,
Â.Ï. Ïîëèíîâñêèé, À.Ô. Ðàçèí

В связи с необходимостью повышения грузоподъемности средств выведения,
снижения массы каркаса космических аппаратов (КА) в ГКНПЦ им. М.В. Хру&
ничева был разработан ряд углепластиковых сетчатых отсеков. Примерами та&

ких отсеков являются конические адаптеры (рис. 1) для крепления тяжелых КА мас&
сой до 7 т к разгонному блоку "Бриз&М", цилиндрический межступенный отсек раке&
ты&носителя (РН) "Протон&М" (рис. 2), силовые корпуса космических аппаратов, в
частности корпус КА "Экспресс&МД1" (рис. 3).
Сетчатые углепластиковые отсеки и их классификация. Рассматриваются кониче&

ские и цилиндрические сетчатые отсеки, состоящие из системы спиральных ребер,
наклоненных под углами �� к образующей отсеков и кольцевых ребер.

Ряд отсеков, например межступенные отсеки РН "Протон&М", имеют тонкие не&
силовые обшивки.

Применяемые в настоящее время углепластиковые сетчатые оболочки можно
классифицировать по двум признакам: регулярность структуры сетки и наличие об&
шивки (табл. 1).
Углепластиковые сетчатые отсеки регулярной структуры. Методы проектирования

регулярных углепластиковых сетчатых оболочек рассмотрены в [1, 2]. Варьируемыми
параметрами при оптимизации конструкции таких оболочек являются:

угол наклона спиральных ребер к образующей;
шаг спиральных ребер;
размеры сечений спиральных и кольцевых ребер;
количество и расположение кольцевых ребер.
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цилиндрические и конические углепластиковые сетчатые оболочки, которые в виде силовых от$
секов успешно эксплуатируются в составе ракеты$носителя "Протон$М", разгонного блока
"Бриз$М" и космического аппарата "Экспресс$МД1". В статье рассматривается методология
проектирования углепластиковых сетчатых оболочек нерегулярной структуры. Нерегулярная
структура сетки обусловлена приложением к ееторцампродольных сосредоточенных нагрузок.

Ключевые слова: сетчатая конструкция; регулярная и нерегулярная структуры сетчатой
оболочки; ракета$носитель; конечно$элементная модель; оптимальное проектирование.

Yu.O. Bakhvalov, S.A. Petrokovsky, V.P. Polinovsky, A.F. Razin. Developing
Carbon Plastic Irregular Grid Encasements For Spacecraft

Khrunichev and JSC TSNIISM have developed cylindrical and conical carbon plastic irregular grid
encasements, which are used in Proton$M launch vehicles, Briz$M upper stage and Express$MD1 space$
craft as load$bearing elements of the construction. The article scrutinizes the methodology of developing
carbon plastic irregular grid encasements. The use of irregular grid is stipulated by the application of longi$
tudinal concentrated loads.

Key words: regular and irregular grids; launch vehicle; finite element representation; spacecraft;de$
sign optimization.



Углепластиковые сетчатые отсеки нерегулярной
структуры. Появление оболочек с нерегулярной струк�
турой сетки было вызвано необходимостью восприятия
конструкцией отсеков больших сосредоточенных про�
дольных нагрузок, приложенных к их торцам. В нерегу�
лярной сетчатой конструкции шаг спиральных ребер
неравномерен по окружности: в зоне приложения со�
средоточенных нагрузок он уменьшается в два�три
раза.

Примерами таких оболочек являются сетчатый
адаптер для крепления космических аппаратов на базе
платформы Boing 702 (см. рис. 1, б), сетчатый корпус
КА "Экспресс�МД1". Опыт проектирования этих отсе�
ков показал, что при выборе оптимальных параметров
их конструкции необходимо придерживаться следую�
щей последовательности расчетных операций:

определение угла наклона спиральных ребер (СР)
к образующей;
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Т а б л и ц а 1
Классификация сетчатых конструкций для ракетно�космической

техники

Структура Без обшивки С обшивкой

Регулярная Адаптеры с системой крепле�
ния КА в виде замковой лен�
ты СР (см. рис. 1, а)

Межступенные
отсеки РН
(рис. 2)

Нерегуляр�
ная

Адаптеры с системой крепле�
ния КА в виде локальных пи�
розамков (пироболтов) (см.
рис. 1, б); корпуса КА с систе�
мой крепления к адаптеру в
виде локальных пирозамков
(пироболтов) (см. рис. 3)

–

Рис. 1. Сетчатый адаптер для КА с системой разделения:
а – ленточной; б – дискретной

Рис. 2. Приборный отсек второй ступени РН "Протон�М"

Рис. 3. Сетчатый силовой цилиндр КА попутного выведения



определение множества допустимых значений ша�
гов спиральных ребер в регулярных и усиленных зонах
конструкции;
выбор ширины зоны усиления и установка фитин�

га;
выбор количества и положения кольцевых ребер;
определение оптимальных по массе поперечных

сечений ребер для всех вариантов конструкций с уче�
том ограничений по прочности и устойчивости;
проведение поверочных расчетов прочности и ус�

тойчивости оболочки.
Рассмотрим подробно каждый из этих этапов.
Определение угла наклона спиральных ребер к обра�

зующей. При определении угла наклона спиральных
ребер к образующей оболочки расположение точек
(зон) приложения сосредоточенных усилий для обоих
интерфейсов отсека считается заданным.Проводим ус�
ловное спиральное ребро (геодезическую линию) так,
чтобыоно соединило точкиприложения сосредоточен�
ных нагрузок (центры усиленных зон) по верхнему и
нижнему интерфейсам. Угол наклона к образующей
этого условного спирального ребра принимается в ка�
честве угла наклона спиральных ребер.
Допустимые углы наклона спиральных ребер к об�

разующей отсека находятся в диапазоне 10…35�. Если
выбранный угол выходит за эти пределы, то нужно со�
единять спиральным ребром другую пару точек.Может
существовать ситуация, когда невозможно провести
спиральное ребро, имеющее допустимый угол наклона
к образующей. В этом случае сетчатая конструкция,
скорее всего, будет неэффективной.

Определение множества допустимых значений шагов
спиральных ребер в регулярной и усиленной зонах конст�
рукции.Определим множество� = {�1, �2, …} как мно�
жество технологически допустимых угловых шагов
спиральных ребер. Пусть n – число спиральных ребер
одного наклона в сетчатой конструкции, тогда

�n n I� � ��, ( ) ,если 360 100 (1)

где I – множество целых чисел. Использованный в
формуле коэффициент, равный 100, позволяет опре�
делить угловой шаг спиральных ребер с точностью до
сотых долей градуса.
Запишем множество допустимых значений угло�

вых шагов спиральных ребер, полученное по формуле
(1):

� �
� � � � �{ ; ( ) ; ( , ) ; ( , ) ; ( ) ; ( , ) ;

(

� 3 3 6 3 75 4 4 5120 100 96 90 80

4 8 5 6 7 2 7 5 8

9

75 72 60 50 48 45, ) ; ( ) ; ( ) ; ( , ) ; ( , ) ; ( ) ;

(

� � � � � �

�) ; ( ) ; ( , ) ; ( ) ; ( , ) ; ( ) ;40 36 32 30 25 2410 1125 12 14 4 15� � � � �
�}

Откладывая по оси абсцисс число спиральных ре�
бер, а по оси ординат угловой шаг, можно графически
изобразить множество � (рис. 4). В реальных конст�
рукциях находит применение лишь малая часть эле�
ментов множества�, обозначенная на рис. 4 темными
значками.
При построении дополнительных ребер сетки в

усиленных зонах поставим условие, чтобы шаги до�
полнительных спиральных ребер были кратны шагам
основнойсетки, т.е. для любого элемента�i � �можно
построить множество F= {f1, f2,…} по следующему пра�
вилу:

f F k Ik i� � �, ( ) ,если � 100 (2)

где k – количество дополнительных ребер, вматывае�
мых между ребрами основной сетки в усиленных
зонах.
Например, для n = 48, �48 = 7,5 F = {…, (1,25)5,

(1,5)4, (2,5)2, (3,75)1}. Минимальный угловой шаг как
регулярных спиральных ребер, так и дополнительных
ребер определяется габаритными размерами конст�
рукции и возможностями изготовления.
По верхнему и нижнему интерфейсам отсека из�

вестно требуемое количество усиленных зон (это оп�
ределяется числом болтов или замков стыка и конст�
руктивными особенностями смежных отсеков). Для
упрощения стендовой отработки и расчетов отсека по�
ставим условие, чтобы структура сетки вблизи усилен�
ных зонпо каждомуиз интерфейсов была одинаковой.
Это условие будет выполнено только в случае кратно�
сти числа спиральных ребер одного наклона числу
усиленных зон каждого интерфейса. Допустимое под�
множество�

mмножества� определяется выражением

�n
m n m I� �� , ( ) ,если (3)

где m – число болтов или замков стыка.
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Рис. 4. Определение множества �



Например, для m=4 �
4 = {…; (3�)120; (3,6�)100;

(3,75�)96; (4,5�)80; (5�)72; (6�)60; (7,5�)48; (9�)40; (10�)36;
(11,25�)32; (15�)24; …};
для m = 8 �

8 = {…; (3�)120; (3,75�)96; (4,5�)80; (5�)72;
(7,5�)48; (9�)40; (10�)36; (11,25�)32; (15�)24; …}.
Возможны два случая неравномерного нагружения

интерфейсов отсека:
нагрузки на отсек в случаях сжатия и растяжения

передаются только в локальных зонах;
только растягивающие нагрузки передаются в ло�

кальных зонах, а сжатие передается по всей окружно�
сти интерфейса.
Для первого случая выгодно значительно (до 5 раз)

уменьшить шаг спиральных ребер в нагруженной
зоне, поскольку остальные спиральные ребра конст�
рукции практически ненагружены. Угол наклона та�
ких ребер в конструкции уже определен.При проекти�
ровании отсеков в качестве первого шага можно вы�
брать вариант из множества �

m с максимальным ша�
гом спиральных ребер, при котором сохраняется
связность спиральных ребер конструкции.
На практике предельный вариант с минималь�

ным числом пересечений спиральных ребер, скорее
всего, окажется неоптимальным. Для сокращения
времени проектирования следует сразу рассматри�
вать варианты сеток, в которых спиральное ребро
пересекается с четырьмя–пятью другими спираль�
ными ребрами.
Для второго случая в качестве первого приближе�

ния целесообразно подобрать параметры регулярной
сетчатой конструкции, нагруженной равномерно эк�
вивалентными нагрузками. Затем выбрать из множе�
ства �

m ближайший вариант с равным или более
редким шагом спиральных ребер.
В реальных конструкциях, как правило, существует

ряд требований по размещению приборов и оборудо�
вания на ребрах сетки, проходам трубопроводов и ка�
белей, осуществлению монтажа через ячейки сетки.
Эти требования накладывают ограничения на допус�
тимые шаги спиральных ребер регулярной сетки, со�
кращая число вариантов, которые необходимо
рассмотреть при выборе оптимального варианта.

Выбор ширины зоны усиления и положения кольце�
вых ребер. Для каждого элемента множества�

m, опре�
деленного на шаге 2, выбираются:
положение ребер регулярной сетки относительно

зон установки фитинга для его оптимальной интегра�
ции в сетчатую структуру;
количество дополнительных спиральных ребер в

усиленной зоне конструкции, позволяющее запол�
нить нагруженную зону;

положение дополнительных ребер относительно
ребер регулярной сетки.
При установке фитинга угол наклона спиральных

ребер может быть скорректирован в пределах 1…2�.
Кольцевые ребра располагаются посредине между

перекрестиями спиральных (при отсутствии ограни�
чений, например, на размер ячейки сетки).

Определение оптимальных по массе поперечных се�
чений ребер. Из полученных вариантов сетчатых кон�
струкций с учетом ограниченийпо прочности и устой�
чивости выбирается оптимальный вариант. Для этого
необходимо определить сечения спиральных ребер.
Сечения ребер определяются при помощи конеч�

но�элементных расчетов допустимых вариантов конст�
рукции. Используются упрощенные (балочные) моде�
ли вариантов сетчатых отсеков. В случае проектирова�
ния по жесткости (ограничение по жесткости активно)
это делается на основе элементарных расчетов.
При проектировании по устойчивости и прочно�

сти используется следующий алгоритм. Задается не�
которая ширина спиральных ребер, высота спираль�
ных ребер определяется при помощи алгоритма вы�
бора оптимального решения (поиска варианта мини�
мальной массы) программыMSC.NASTRAN при ог�
раничении по устойчивости и прочности. Решение
MSC.NASTRAN определяет высоту сечения, а следо�
вательно, и массу конструкции. Решения находятся
для нескольких вариантов спиральных ребер. Стро�
ятся кривые зависимости массы конструкции от ши�
рины спиральных ребер для каждого варианта сетки.
Выбирается оптимальный вариант сетчатой конст�
рукции.

Поверочные расчеты. Для оптимального варианта
сетчатого отсека строится уточненная расчетная ко�
нечно�элементная модель.
Прочность сетчатого отсека оценивается по ком�

плексным критериям. Проводится расчет устойчиво�
сти отсека с учетом геометрической нелинейности.
При необходимости увеличивается или уменьшается
ширина усиленной зоны, вводятся дополнительные
кольцевые ребра, корректируются сеченияребер и т.д.

Пример проектирования нерегулярной сетчатой кон�
струкции. Рассмотрим проектирование нерегулярной
сетчатой конструкции на примере силового цилиндра
КА попутного выведения [3].
Компоновка цилиндра приведена на рис. 5. По ка�

ждому из интерфейсов существует восемь точек пере�
дачи нагрузки, причем верхние точки смещены отно�
сительно нижних на 22,5�.
Предварительно определим угол наклона спираль�

ных ребер. Для этого проведем геодезическую линию
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от одной из верхних точек к ближайшей нижней. Для
заданных размеров цилиндра угол наклона составит
14,2�.

Допустимые шаги спиральных ребер регулярной и
нерегулярной сеток приведены в табл. 2. Возможные
варианты усиления для одной из допустимых структур
регулярной сетки приведены на рис. 6. Выбор кон�
кретного варианта обусловлен требованиями по раз�
мещению оборудования, поскольку редкие сетчатые

структуры усложняют крепление оборудования к
сетке.

Полученные сетчатые структуры приведены на
рис. 7 (показаны конечно�элементные модели). В дан�
ной конструкции используются двойные кольцевые
ребра, смещенные от перекрестия спиральных. При
таком варианте размещения спиральных ребер легче
организовать крепление оборудования к сетке.

7

8. 2009

Т а б л и ц а 2
Возможные варианты сетчатой структуры

Число спиральных ребер, при�
ходящихся на одну зону между
замками ( n/m)

2 3 4 5 6

Число спиральных ребер одно�
го наклона (n)

16 24 32 40 48

Регулярный угловой шаг fn, � 22,50 15 11,25 9 7,50

Угловой шаг �k, � дополнительных ребер:

k = 1 11,25 7,50 – 4,50 3,75

k = 2 7,50 5 3,75 3 2,50

k =3 – 3,75 – 2,25 –

k = 4 4,50 3 2,25 – –

k = 5 3,75 2,50 – – –

Рис. 5. Интерфейсы силового цилиндра

Рис. 6. Варианты усиления для регулярной сетки из 96 ребер:
а – 32 дополнительных ребра; б – 16 дополнительных ребер

Рис. 7. Структуры сетки, принятые к дальнейшей проработке

Рис. 8. Зависи!
мость массы кон!
струкции от сече!
ний ребер



На рис. 8 показана зависимость массы конструк�
ций вариантов сеток при различных сечениях спи�
ральных ребер. Видно, что для данной конструкции
оптимальна нерегулярная структура сетки с одной па�
рой дополнительных спиральных ребер в зоне каждого
фитинга.

На рис. 9 показаны форма потери устойчивости
сетчатого цилиндра (рис. 9, а) и его разрушение при
испытаниях (рис. 9, б). Расчет проведен по детальной
конечно�элементной модели цилиндра, разработан�

ной в MSC.NASTRAN. Методы расчета сет�
чатых конструкций позволяют прогнозиро�
вать результаты испытаний с точностью
7…9 %.

В заключение отметим, что описанный
метод проектирования конических и ци�
линдрических сетчатых отсеков нерегуляр�
ной структуры позволяет создать композит�
ный сетчатый отсек с высоким весовым со�
вершенством. Так, снижение массы силово�
го цилиндра КА "Экспресс�МД1" по сравне�
нию с прототипом (металлической стрин�
герной конструкцией) составило 40 %.

Значительный вклад в создание компо�
зитных сетчатых отсеков для Космического
центра имени Хруничева внесли В.А. Бары�
нин и В.В. Васильев.
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Рис. 9.Форма потери устойчивости сетчатого цилиндра (а) и разрушение цилиндра при
стендовых испытаниях (б)
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ÃËÀÂÛ ÐÎÑÑÈÉÑÊÎÃÎ È ÅÂÐÎÏÅÉÑÊÎÃÎ ÊÎÑÌÈ×ÅÑÊÈÕ ÀÃÅÍÒÑÒÂ Â ÎÊÒßÁÐÅ ÏÐÎÂÅÐßÒ
ÃÎÒÎÂÍÎÑÒÜ ÎÁÚÅÊÒÎÂ ÊÎÑÌÎÄÐÎÌÀ ÊÓÐÓ Ê ÇÀÏÓÑÊÓ "ÑÎÞÇÎÂ"

Россия и Франция завершают строительство стартового комплекса на космодроме Куру во французской Гвиа�
не для ракет�носителей "Союз�ST", – сообщил глава Роскосмоса Анатолий Перминов. "Мы твердо решили:30 ок�

тября я лечу вместе с Жаном�Жаком Дордэном (глава Европейского космического агентства) и другими должностными лица�
ми на космодром, где мы смотрим, как говорится, под ключ все системы. Затем пойдет работа по испытаниям и качественной
подготовке. И в начале года запланирован первый запуск", – заявил А. Перминов на выставке Paris�Air�Show. 2009. Он сооб�
щил, что сейчас продолжается отправка технологического оборудования, изготовленного в России для стартового комплекса.
"Особое внимание уделяем мобильной башне обслуживания, с которой было очень много проблем. Наконец�то мы ее созда�
ли, осталось ее доварить и покрасить, затем – упаковать в контейнеры и отправить на космодром", – сказал А. Перминов.

Мобильная башня обслуживания необходима для подготовки ракет "Союз�ST" на месте старта. Подобные башни нико�
гда не использовались на Байконуре или в Плесецке, где основные операции по подготовке ракеты выполняются в закры�
тых монтажно�испытательных комплексах, когда ракеты находятся на железнодорожных платформах в горизонтальном
положении. Из�за того, что космодром Куру расположен в зоне тропиков, где нередки ливни, установленные на старте ра�
кеты готовят к пуску в закрытых башнях обслуживания. По требованию французской стороны такую башню пришлось сде�
лать и для "Союзов".

Контракт между Роскосмосом и французским предприятием Arianespace по проекту "Союз" в Гвианском космическом
центре подписан в 2005 г. Работы по строительству стартовой площадки для запуска российской ракеты�носителя "Со�
юз�ST" начались на Куру весной 2007 г. Общая стоимость программы составляет 344 млн евро. Доля России в общем объеме
работ по проекту – 121 млн евро.

"Вестник Интерфакс – АВН № 24 (402), 2009 г.
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Èññëåäîâàíèå àýðîäèíàìèêè ñàìîëåòà
â óñëîâèÿõ ñïóòíîé òóðáóëåíòíîñòè

À.Â. Âîåâîäèí, Ã.Ã. Ñóäàêîâ

Одним из направлений исследования воздействия вихревого следа на летатель�
ный аппарат (ЛА), попадающий в этот след, является математическое модели�
рование аэродинамики самолета на основе простых эмпирических моделей для

структуры следа [3–5]. Для нахождения аэродинамических коэффициентов ЛА, как
правило, применяются метод дискретных вихрей или панельные методы.

Для описания следа используется так называемая модель "замороженного" вихря,
в которой структура иформа вихря предполагаются неизменными впроцессе взаимо�
действия. Это приближение является приемлемым не для всех значений параметров
[6, 7]. Оценим точность модели "замороженного" следа с помощью проведения спе�
циально поставленного эксперимента в большой аэродинамической трубе (АДТ)
DNW (Голландия) и параметрических расчетов с помощью панельного метода.

Модель следа от самолета�генератора. Данные о поле скоростей получены из экс�
перимента, проведенного в АДТ DNW�LLF с размерами рабочей части 8�6 м2. Ско�
рость набегающего потока V0 составляла 60 м/с. В качестве самолета�генератора ис�
пользовалась модель F29�1�2 (рис. 1).

Поле скоростей измерялось гребенкой из восемнадцати насадков, имеющих по
пять приемных отверстий. Плоскость, в которой проводились измерения, располага�
лась на расстоянии 13 размахов от модели самолета�генератора (~17,8 м).
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Исследуются аэродинамические характеристики модели летательного аппарата, которая
помещается в вихревой след, создаваемый моделью самолета�генератора. Поле скоростей в сле�
де (без измерительной модели) было измерено в одном сечении на расстоянии вниз по потоку, со�
ответствующемместу расположения измерительной модели. При расчете предполагалось, что
поле от вихрей следа остается неизменным в процессе взаимодействия следа и измерительной
модели (модель "замороженного" следа).
Для оценки применимости и степени достоверности подобной методики исследования проведе�
ны расчеты течения с помощью программы VORTPAN [1], базирующейся на панельном методе.
Результаты расчетов сравниваются с экспериментальными данными, полученными в большой
аэродинамической трубе DNW (NLR) [2].

Ключевые слова: самолет; вихревой след; панельный метод расчета; эксперимент.

A.V. Voyevodin, G.G. Soudakov. Study Of Aircraft Aerodynamics Under The
Conditions Of Wing Wake Turbulence

Are investigated the aerodynamic characteristics of the aircraft model, which is placed into the vortex
wake, created by the model of aircraft�generator. Velocity field in the wake (in the absence of the measur�
ingmodel) wasmeasured in one section at a distance downstream, that corresponds to the location of mea�
suringmodel.With calculation it was assumed that the field from the wake vortices remains constant in the
process of interaction of the wake and the measuring model ("frozen" field approach). For evaluating of
applicability and degree of certainty of this approach are carried out the calculations of flow with the aid of
the programVORTPAN [1], which is based on the panel method. The results of calculations are compared
with the experimental data, obtained in the large wind tunnel DNW (NLR) [2].

Key words: aircraft; vortex wake; panel method of calculation; experiment.
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Картина поля поперечных скоростей показана на
рис. 2. Хорошо видно положение вихрей, сошедших с
боковых кромок крыла. Кроме того, в нижней части
области измерений наблюдается еще одна пара слабых
вихрей (направление их вращения соответствует ос�
новным вихрям). Видимо, они соответствуют завих�
ренности, сошедшей с изломов задней кромки модели
самолета�генератора. Измеренное поле скоростей
имеет заметный шум.
Для оценки возможности использования модели

"замороженного" вихря введен безразмерный пара�
метр [6], представляющий собой отношение характер�
ного продольного размера летательного аппарата Xa (в
данном случае – хорды крыла) к расстоянию, на кото�
ром частицы жидкости в вихре совершают полный
оборот. Его можно оценить выражением

F
X U

R U x

�
a

c

�

�2
,

где Rc – радиус ядра вихревого следа; U�, Ux – соответ�
ственноокружнаяипродольная скоростижидкостина
границе вихревого ядра.

По данным эксперимента Rc ~ 0,02 м; U�/Ux ~
~ 0,3 м/с; Xa ~ 0,1 м. Тогда F= 0,24. Так как эта вели�
чина не является достаточно малой, можно предпо�
ложить, что использование в рассматриваемом слу�
чае модели "замороженного" следа приводит к за�
метным ошибкам.

Модель самолета, попадающего в след. В качестве
модели самолета, попадающего в след, использова�
лась модель (SWIM), имеющая тонкий фюзеляж и
прямое крыло с размахом 0,6 м, горизонтальное и
вертикальное оперение. Расчеты проводились как
для случая крыла без механизации, так и при наличии
отклоненного закрылка. Геометрические параметры
модели указаны на рис. 3 (MRP – точка отсчета аэро�
динамических моментов).
Расчеты проведены для различных положений мо�

дели, сгруппированных в несколько траверс (рис. 4).
Ниже приведен полный перечень положений модели
и режимов обтекания (угол атаки равен нулю):
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Рис. 1. Модель самолета�генератора (размеры в мм) [2]

Рис. 2. Поле поперечных скоростей [2]

Рис. 3. Модель самолета, попадающего в след (размеры в мм) [2]



�Вертикальный траверс 1 (z= 0), без закрылка,

� = 0,

y � � � � � � � � �0 0 05 01 015 0 2 0 3 0 4 0 5 0 6; , ; , ; , ; , ; , ; , ; , ; , .м

� Вертикальный траверс 2 (z = –0,3 м), без закрыл�

ка, � = 0,

y � � � � � � � � �0 0 05 01 015 0 2 0 3 0 4 0 5 0 6; , ; , ; , ; , ; , ; , ; , ; , .м

�Вертикальный траверс 3 (z=–0,45м), без закрыл�

ка, � = 0,

y � � � � � � � � �0 0 05 01 015 0 2 0 3 0 4 0 5 0 6; , ; , ; , ; , ; , ; , ; , ; , .м

� Горизонтальный траверс 4 (y = –0,1 м), без за�

крылка, c закрылком, � = 0; – 5�,

z � � � � � �0 85 0 6 0 45 0 3 015 0 015, ; , ; , ; , ; , ; ; , .м

� Горизонтальный траверс 5 (y = 0), без закрылка,

� = 0,

z � � � � � �0 85 0 6 0 45 0 3 015 0 015, ; , ; , ; , ; , ; ; , .м

Краткое описание численного метода. Программа
VORTPAN [1] использует панельный метод для расче�
та отрывного обтекания ЛА потоком идеального газа.
Для моделирования поверхности фюзеляжа здесь ис�
пользуются четырехугольные панели (рис. 5) с распре�
деленными по их поверхности источниками
(плотность источников постоянна на панели).
На срединной поверхности крыла располагаются

вихревые рамки. Кроме того, там располагаются панели
источников, интенсивность которых считается извест�

ной и определяется по распределению тол�
щин профилей, формирующих крыло, т.е.
толщинакрыла учитывается влинейной (по
толщине крыла) постановке. В контроль�
ных точкахнаповерхностифюзеляжаи сре�
динной поверхности крыла выполняется
условие непротекания. Вихревой след за
крылом моделируется вихревыми нитями
(состоящими из прямолинейных отрезков),
которые выстраиваются вдоль вектора ме�
стной скорости в процессе специальной
итерационной процедуры. Сжимаемость
потока учитывается с помощьюправила Гё�
терта.
Программа была модифицирована в

целях учета скосов потока, индуцируемых
вихревым следом от самолета�генератора.
При этом использовалась модель "заморо�

женного" следа, а именно:
поле скоростей не зависело от продольной коорди�

наты;
обратное воздействие модели на след самолета�ге�

нератора не учитывалось.
Расчетная сетка компоновки имела следующие па�

раметры (на половину модели):
крыло – 300 панелей;
закрылок – 120 панелей;
горизонтальное оперение – 30 панелей;
вертикальное оперение – 30 панелей;
фюзеляж – 260 панелей.
Расчеты обтекания в следе проводились для пол�

ной компоновки (присутствовали правая и левая по�
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Рис. 4. Положения модели относительно следа. Темными эллипсами отмечены зоны, где
гипотеза "замороженного" вихря дает заметные расхождения (~20 %) с экспериментом

Рис. 5. Расчетная сетка для программы VORTPAN



ловины модели). На рис. 5 показана расчетная сетка
для варианта с отклоненным закрылком и для крыла
без закрылка.
Результаты расчетов. Зависимость коэффициента

подъемной силы от угла атаки при отсутствии возму�
щения от вихревого следа показана на рис. 6. Результа�
ты расчетов в этом случае хорошо согласуются с
экспериментальными данными.

Расчеты обтекания в возмущенном поле течения
проведены для всех перечисленных выше положений
модели относительно следа. Сравнение проводилось
для коэффициента сопротивления сxa, коэффициента
подъемной силы сya, коэффициента боковой силы сza,
коэффициента момента крена Mxa, коэффициента мо�
мента тангажа Mza и коэффициентамомента рыскания
Mya.

Программа VORTPAN позволяет также получать
распределение давления на поверхности модели. На
рис. 7 в качестве примера показана рассчитанная по
этой программе форма вихревой пелены в присутст�
вии возмущающего поля скоростей от модели
самолета�генератора.

В данной статье приводятся результаты расчета
аэродинамических сил и моментов для следующих
случаев:
� модель без закрылка при отсутствии скольжения (рис. 8).

Положение модели соответствует вертикальным траверсам 1 и 2
(z = 0 и –0,3 м; y = –0,6…0 м);
� модель без закрылка при отсутствии скольжения и модель

при наличии закрылка при скольжении � = –5� (рис. 9). Поло�
жение модели соответствует горизонтальному траверсу 4 (y =
= –0,1 м; z = –0,85…0,15 м).

На рис. 8, 9 приведены изменения соответствую�
щих величин по сравнению с их значениями при обте�
кании модели невозмущенным потоком. Анализируя
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Рис. 6.Коэффициентподъемной силымодели в невозмущенномпотоке

Рис. 7. Вихревая пелена за моделью (� = –5�, траверс 4: y = –0,1; z =
= –0,3)

Рис. 8. Изменение коэффициентов подъемной силы (а) и момента тан!
гажа (б) на траверсах 1 и 2 (модель без закрылка; скольжение отсутст!
вует)



все режимы, можно сделать вывод, что наиболее силь�
ное воздействие следа на модель наблюдается при ее
расположении точно по оси вихря.

На рис. 10 в качестве иллюстрации влияния вихря
следа приведено распределение давления по поверхно�
стикрылас закрылкомвсечении z=0,3мпридвухполо�
женияхмодели y=–0,1 м, z=–0,3 и–0,15 м. Видно, что
расчетные данные удовлетворительно согласуются с
экспериментальными.

Авторы выражают благодарность К. Хюнеке
(Airbus Deutschland) и А. де Бруину (NLR) за предос�
тавленные экспериментальные данные и полезные
обсуждения.
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Рис. 9.Изменение коэффициентов подъемной силы (а) и момента крена
(б), действующих на модель на горизонтальном траверсе 4

Рис. 10. Распределение давления в сечении крыла.Модель с закрылком
на горизонтальном траверсе 4: а – z = –0,3 м; б – z = –0,15 м
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Первое предложение о многоразовом использовании блоков первых ступеней
ракет�носителей (РН) датируется 1964 г., когда сотрудники бывшего Куйбы�
шевского филиала Центрального конструкторского бюро экспериментального

машиностроения (КФ ЦКБЭМ – ныне ЦСКБ) в отчуждаемом районе под падение
боковых блоков РН "Восход" нашли часть из них практически целыми.
Один из таких блоков был доставлен на завод "Прогресс", который разобрал его и

передал маршевый и управляющие двигатели на завод�изготовитель "Моторострои�
тель" им. М.В. Фрунзе – сегодня ОАО "Моторостроитель". После ремонтно�восстано�
вительных и профилактических работ эти двигатели были испытаны наштатное время
функционирования. При этом не выявилось никаких отклонений от их нормальной
работы. В порядке эксперимента руководители КФ ЦКБЭМ решили разработать эле�
ментарную парашютную систему для смягчения контактных перегрузок при падении
блоков на землю.Но вмомент, когда РН "Восход" уже должна была грузиться в спецва�
гон для отправкина космодромБайконур, завод "Прогресс" по экономическим сообра�
жениям воспротивился эксперименту, и парашютная система была снята.
В 1972 г. интерес к многоразовому использованию блоков первых ступеней РН

был подтвержден в техническом задании (ТЗ) головного института отрасли
(ЦНИИмаш), который предложил КФ ЦКБЭМ выполнить аванпроект по теме
"Подъем". При этом на первых и вторых ступенях РНпредполагалась установка дви�
гателей с блоков "А" и "Б" лунного комплекса Н1�Л3.
Было разработано семейство ракет�носителей (УМРС – универсальная многора�

зовая ракетная система) для вывода на околоземную орбиту (i = 56,7�,Нкруг = 220 км)
полезных грузов массой 3 и 10 т (факультативно были просмотрены варианты на 7, 15
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и 30 т). Аванпроект был достаточно детальным и со�
стоял из 24 книг, в которых проблемы многоразового
использования впервые были серьезно исследованы с
теоретической, технической, эксплуатационной и
экономической сторон.
Стратегической целью НИР "Подъем" являлась

разработка ЦНИИмаш предложений правительству и
Министерству общего машиностроения о сохранении
производства уникальных для того времени двигате�
лей НК�33, так как уже тогда назревал вопрос о за�
крытии лунной программы. Как оказалось, эти двига�
тели имели дальнюю перспективу применения (в на�
стоящее время предполагается их установка на первой
ступени "Союза�2�3").
В 1974 г. лунная программа была приостановлена, а

в 1976 г. закрыта по постановлению правительства [1].
Материальная часть подлежала утилизации, в том чис�
ле и двигатели. Однако незначительный по объему за�
дел двигателей удалось сохранить благодаря их глав�
ному конструктору Н.Д. Кузнецову.
Исследования в рамках НИР "Подъем" показали,

что в принципе многоразовое использование блоков
первых ступеней технически реализуемо и экономи�
чески целесообразно. С высоты сегодняшнего опыта
многоразовое использование блоков первых ступеней
УМРС было той возможностью, которая могла бы при
имеющемся сохраненном объеме двигателей проде�
монстрировать, что они могут быть использованы для
создания нового семейства РН, а после проведения
летных испытаний УМРС обосновать необходимость
возобновления производства этих двигателей. А с
целесообразностью многоразовости с экономической
точки зрения можно будет разобраться по ходу
эксплуатации.
В очередной раз вопрос о многоразовом использо�

вании первых ступеней РН поднимался в
1975–1986 гг. Это был своеобразный компромисс ме�
жду требуемой по ТЗ годовой программой пусков и
фактическими мощностями производства.
При разработке РН "Энергия" заказчик обязывал

производителей обеспечить 30 пусков в год. Для вы�
полнения годовой программы пусков требовалось 120
блоков "А" и по 30 блоков "Ц" и "Я" ("Я" блок связи
"Энергии" с наземным комплексом).
Мощности Южного машиностроительного заво�

да обеспечивали производство только 20 боковых
блоков "А". Именно это обстоятельство вынудило
головное конструкторское бюро (ГКБ) НПО "Энер�
гия" всерьез заняться проблемой многоразового ис�
пользования блоков "А", проводить НИР по изуче�
нию возможности многоразового использования
центрального блока "Ц" (цех на заводе "Прогресс"

позволял изготавливать шесть блоков в год), а также
опорного (остающегося на земле) блока "Я", подвер�
гающегося экстремальным тепловым нагрузкам при
старте "Энергии".
Работы по блоку "А" велись более 10 лет. Были ис�

следованы все этапы движения блока "А" после окон�
чания егоштатного функционирования (разгона сис�
темы в течение требуемого времени ~ 130 с), оптими�
зирован состав дополнительных систем, обеспечи�
вающих его неразрушаемое приземление на полиго�
ны посадки и непревышение перегрузок при призем�
лении по сравнению со штатными. Проведена реког�
носцировка предполагаемых районов приземления,
сформулированы требования к состоянию рельефа
поверхности районов посадки и к наземным ком�
плексам. Согласованы ТЗ по дополнительным систе�
мам со всей кооперацией их разработчиков и изгото�
вителей, проведена экспериментальная отработка
этих систем, начались бросковые испытания с мало�
масштабными макетами блоков "А". Планировалась
установка систем спасения "Энергии" после ее перво�
го пуска. Но эта идея не была реализована, поскольку
проект закрыли.
По расчетам, экономическая эффективность от

многоразового использования блоков "А" должна
была составить 7…10 % от стоимости штатной про�
граммы пусков (без учета влияния рыночных факто�
ров и интересов заводов�изготовителей).
Проблемы по многоразовому использованию бло�

ков "Ц" и "Я" решены не были. Частично началось рас�
ширение производственных мощностей под их изго�
товление, но программа была закрыта.
Зарубежный опыт показывает, что за исключением

уникального проекта "Спейсшаттл" повторно исполь�
зуются только ускорители первой ступени (снижение
скорости достигается с помощью элементарной пара�
шютной системы). Все остальные проекты – "Коне�
стога", "Экслипс Астролайнер", "Ротон�С9", "Дельта
Клипер" и др. [1] – обещали к 2000 г. снижение стои�
мости вывода 1 кг полезной нагрузки, но на сегодняш�
ний день нет никаких сведений о начале разработки
хотя бы одного из них.
В 2007 г. в ФГУП ГНПРКЦ "ЦСКБ–Прогресс"

начались исследования по НИР "Магист�
раль�6�3�ЦСКБ".
Анализ нового (2007 г.) ТЗ показал, что его требо�

вания в принципе очень похожи на те, что выдвига�
лись в 1999 г. к "Байкалу", в 2002 г. – к "Ангаре" с пара�
шютным подхватом.
Проведем сравнение "старых" и новых требований

по массе полезной нагрузки, летно�техническим и
другим характеристикам РН.
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Масса полезной нагрузки и объем штатной програм�
мы пусков. Масса полезной нагрузки выбирается рав�
ной 35…40 т, а годовая программа пусков включает
30…35 пуск./год (вТЗпо теме "Подъем"–до 50…60).

Космический аппарат массой 35…40 т может ис�
пользоваться для вывода какого�либокрупногообъекта
для нужд Международной космической станции
(МКС) (или какой�то новой околоземной станции)
либо в составе выводимой полезной нагрузки есть раз�
гонные блоки и блоки довыведения на геостационар�
ную орбиту аппаратов массой до 7 т.

В 1972 г. создание носителя такой энергетики про�
сматривалось факультативно, в 1999–2002 гг. оно уже
было записано в требованиях, в 2007 г. – предполага�
лось однозначно.

Для нужд МКС максимальный объем требуемых
пусков составляет до 3 пуск./год.

Если исходить из того, что потребная группировка
геостационарных КА для России ~10…12 объектов со
сроком активного существования около 5 лет, то каж�
дый из объектов за это время должен быть заменен.
Значит, за 5 лет надо сделать 12 пусков. Прибавив три
на неудачные пуски, получим около 15 пусков, т.е. по
3 пуск./год.

В итоге имеем 6 пуск./год. Остальные 24 – 29 пус�
ков – за счет оказания космических услуг на мировом
рынке?

Предполагая, что клиенты найдутся, посмотрим на
возможности производства. По результатам техни�
ко�экономического анализа, отраженного в [2], толь�
ко на производство ракеты�носителя в объемах
35 РН/год заводу (например, им. М.В. Хруничева) по�
требуются более 30 тыс. основных производственных
рабочих; примерно столько же – для головного сбо�
рочного завода, которыйбудет изготавливатьКА, и да�
лее по всей цепочке кооперации. Вполне возможно,
что к кооперации должны быть присоединены другие
заводы (например, Самарский завод "Прогресс"), так
какмощностейи оборудованияна одном заводеможет
не хватить.

Даже самый высококвалифицированный марке�
тинг не может предугадать рыночный спрос через
10–15 лет. Вполне возможна ситуация, которая сложи�
лась с подготовкой производства и изготовленной ма�
териальной частью для проекта Н1�Л3. Риск проекта
необычайно высок.

Далее. В году 52 недели. При проведении 35 пусков
в год интервал между пусками составляет менее двух
недель. РН, входящая в состав новой системы, по
сложности примерно соответствует "Спейс шаттл".
Американцы рекламировали, что предполагается 30

пусков в год, однако даже в годы наиболее интенсив�
ных пусков проводили их не чаще, чем один раз в два
месяца (по разным причинам, но в основном по
техническим).

Рынок космических услуг имеет свою специфику.
На всяком рынке пытаются учесть опыт наиболее
сильного конкурента. А в Основных положениях на
разработку темы "Магистраль�6�3�ЦСКБ" отсутству�
ют такие принципиальные моменты, как номенклату�
ра предполагаемых рабочих орбит КА и предполагае�
мых к выводу на эти орбиты космических объектов,
разработка которых должна быть осуществлена в бли�
жайшие 15–20 лет; обоснование программы годового
выпуска 35 изделий в год; распределение пусков по
предполагаемым космодромам и наличие вторых
стартовых комплексов на каждом из них.

Летно�технические характеристики. Новый проект
– это вариант проекта "Ангара" с новой конструктив�
но�компоновочной схемой, в том числе оформлением
первой ступени. Но если в варианте с "Байкалом" каж�
дый блок возвращался поодиночке, и в проекте "Энер�
гия–Буран" отделявшийся параблок разделялся на два
блока, которые спасались отдельно, то в новом проек�
те "катамаран" из двух блоков соединен аэродинами�
ческой поверхностью и специальными стержнями. Из
каждого блока выдвигалась консоль полукрыла, поя�
вились четырехопорные шасси и хвостовое оперение,
установлен дополнительныйбак сжидким водородом,
двигатели всех ступеней – новой разработки.

Современный уровень техники позволяет реализо�
вать такую конструкцию. Стоимость ее изготовления
более чем в два раза превышает стоимость изготовле�
ния "Энергии�М", носителя с одноразовыми блоками
"А" первой ступени, отработанными при пусках в
составе РН типа "Зенит" и "Энергии".

Технический ресурс системы – до 50 пусков.
Заложенный в различных проектах ресурс многора�

зового блока (например, для проекта "Ангара" предпо�
лагалось достижение ресурса 25�кратного использова�
ния "Байкала") при реальных величинах надежностей
запуска РН и функционирования самог� многоразово�
го блока, а также с учетом погодного фактора и вероят�
ности успешногофункционирования систем спасения,
приземления и посадки может быть достижим чисто
теоретически только для отдельных блоков. Средняя
кратность (математическое ожидание) успешного мно�
горазовогофункционирования блока для всегомассива
блоков штатной программы, вычисляемая с учетом
значений перечисленных выше факторов, отрабаты�
ваемых в процессе летных испытаний, существенно
ниже заложенного ресурса.
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В ракетных конструкциях априори заложен
10…15�кратный ресурс, поскольку все методические и
инструментальные механизмы прочностных, аэроди�
намических, тепловыхипрочихрасчетов заимствованы
из авиации, где предполагается многоразовое исполь�
зование всех элементов конструкции, приборного со�
става, двигателей и т.д. Это было признано еще в 1972 г.
во время исследований по теме "Подъем". После дости�
жения 15�кратного ресурса разработчики двигателей
выдвигали тезис о необходимости проведения допол�
нительного объема работ на подтверждение более
высокого ресурса.
Вместе с тем практически достижимая средняя

кратность многоразового использования блоков пер�
вых ступеней при реально достижимых величинах на�
дежностей всей цепочки факторов требует ресурса не
более 10. Для семейства РН "Ангара", когда имеет ме�
сто не только внутриступенная, но и межступенная и
межносительная взаимозаменяемость блоков, или для
семейства носителей по проекту "Подъем", когда име�
ла место такая же взаимозаменяемость, оптимальная
средняя кратность не превышает значения 6…8 и
также обеспечивается ресурсом 10…15.
В "Спейс шаттлах" теоретически заложен 100�крат�

ный ресурс, однако вряд ли он будет выбран. Первые
"челноки" были изготовлены более 25 лет назад, а мак�
симальное число их использований за прошедшие годы
не превышает 25. В связи с этим велика вероятность
того, что они будут скорее списаны из�за усталостной
прочности материалов и резко возросшего объема вос�
становительно�профилактических работ после очеред�
ных полетов для обеспечения требуемой надежности
пусков, нежели выберут свой полный технический ре�
сурс.
Если в рассмотренной ЦСКБ системе будут зало�

женыреальные величинынадежностейпуска изделия,
системы спасения параблока первой ступени, успеш�
ной посадки, погодного фактора и хоть бесконечный
технический ресурс, то средняя кратность многоразо�
вого использования блоков первой ступени окажется
менее 8.
Если принять идеализированные разработчиком

уровни надежностей (пуска изделия в целом 0,993,
системыспасенияпараблоков 0,98, успешнойпосадки
0,98, погодного фактора 0,99), то средняя кратность
многоразового использования будет определена зна�
чением 15. Практически заложенный технический
ресурс 50 является избыточным.
Важно, что для обеспечения такойнадежностипус�

ка изделия после предыдущего штатного функциони�
рования необходимыне послеполетный осмотр и про�
филактика, а разборка изделия. Такой опыт есть у за�

вода "Прогресс", когда после команды "зажигание"
двигатели первой ступени не запустились. Пришлось
все изделие возвращать на завод, демонтировать дви�
гатели и отправлять их на завод�изготовитель. Стои�
мость изготовления РН в связи с повторной
установкойдвигателей вырослана 50%, т.е. в 1,5 раза.
Поэтому обеспечение заявленной надежности пус�

ка изделия может привести к тому, что для повторных
пусков блока стоимость сборочно�разборочныхи про�
филактических работ может составить половину (а то
и более) стоимости изготовления блока.

Эксплуатационные характеристики. Пока ни в од�
ном из российских проектов нет экспериментального
подтверждения сохранения конструкции спасаемого
блока и его систем от воздействия аэродинамических
нагрузок и нагрева конструкции блока при прохожде�
нииплотных слоев атмосферы, т.е. нет подтверждения
невыхода перегрузок и нагрева за допускаемые по ТЗ
пределы, а без этого реализация многоразового
использования теряет смысл.
Ракетный блок за время штатного функционирова�

ния вырабатывает рабочий запас компонентов топли�
ва, после чего двигательная установка выключается.
В обоих баках остается гарантийный запас топлива и
топливо незабора, трубопроводы остаются заполнен�
ными компонентами. Как ведут себя эти остатки, осо�
бенно после того, как блок приземлился, – предмет
особого изучения. К блоку должно прибыть специаль�
ное транспортное устройство, в задачи которого входит
удалениеосновноймассыэтихостатковивентилирова�
ние мест их нахождения и в то же время сохранение в
баках расчетного избыточного давления, предусмот�
ренного техпроцессами при наземных эволюциях и
транспортировках блока. Таким образом, появляется
проблема не только пожаровзрывобезопасности, но и
сохранения целостности блока в процессе его обслужи�
вания на месте посадки.
К проблемам не технического плана, о которых

пока почему�то предпочитают умалчивать, относятся
юридические, организационные, учетные и многие
другие, без решения которых невозможна реализация
многоразового использования.

Экономическая целесообразность. При предложен�
ной конструктивно�компоновочнойсхеме самолетно�
го возврата экономии по штатной программе пусков
нет.
Затраты на разработку и выполнение 10�летней

штатной программы пусков по 35 изделий в год у одно�
разовой РН "Энергия�М" (как альтернативе НИРов�
ского проекта) окажутся меньше, чем у рассмотренной
системы на 10 %. При реальной программе штатных
пусков эта разница возрастает в несколько раз.
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Если принять к расчету идеализированные величи�
ны надежностей, когда возникает необходимость не
послеполетного осмотра, а разборки изделия, то одно�
разовая РН "Энергия�М" окажется по уровню затрат
на разработку и реализацию штатной программы
пусков на 15 % выгоднее, чем предложенная по ТЗ.

Результат принципиально не новый. Он получался
даже при исследованиях аспирантов СГАУ еще в
2002 г. [3].

По результатам проведенного анализа можно сде�
лать следующие выводы.

1. Теоретически многоразовое использование бло�
ков первых ступеней экономически выгодно. В на�
стоящее время в России оно может быть реализуемо
только при соблюдении таких условий:

при пусках с космодрома Байконур (Плесецк не
подходит при любой схеме спасения или возвращения
к месту старта из�за условий внешней среды);

без превращения первой ступени в самолет;
реализующая организация представляет собой

холдинг.
2. В случае многоразового использования появля�

ется множество не только технических, но и организа�
ционных, юридических, логистических проблем, ре�
шение которых возможно только в рамках холдинга,
ответственного за весь жизненный цикл проекта.

3. При существующей системе Министерств, ве�
домств, государственном регулировании, юридиче�
ском несовершенстве отношений внутри кооперации
исполнителей с различной формой собственности
реализация "многоразовости" обречена на нулевой
эффект.

4. Более 40 лет отдельные комплектующие (особен�
но для материальной части, возвращаемой в спускае�
мых аппаратах КА) практически используются неод�
нократно, порождая скорее негативные факторы, чем
позитивные.

5. В конечном итоге "многоразовость" только бло�
ков первых ступеней является промежуточным звеном
в решении основного противоречия ракетно�косми�
ческой техники – высокой стоимости изготовления
изделий РКТ и их одноразовым использованием.

6. Самым критичным может оказаться вопрос вре�
мени. Предположим, что к 2010 г. будут намечены ре�
шения по кардинальным вопросам, а в 2015 г. начнется

реализация какого�либо проекта с использованием
многоразовых блоков первых ступеней в любом (ракет�
ном или самолетном) виде. При этом если США или
Япония к тому времени начнут реализовывать проект
одноступенчатого средства выведения типа авиацион�
но�космического самолета, то это, несомненно, может
сказаться на прекращении использования многоразо�
вых блоков первых ступеней РН в России.

7. С самого начала считалось, что техническая реа�
лизация проектов многоразового использования впол�
не возможна, а вот экономическая эффективность от
такой реализации выражалась не в уменьшении стои�
мости выведения 1 кг полезной нагрузки, а в достиже�
нии компромисса, который разрешает противоречие
между желаемым объемом пусков и имеющимися про�
изводственными мощностями ("Энергия") или помога�
ет сохранять производственную базу при неблагопри�
ятном сочетании внутренних факторов (НК�33).

Таким образом, многоразовое использование бло�
ков первых ступеней РН рассматривалось как спаси�
тельная мера для производства. Определенный эф�
фект от этого, безусловно, был: проект становился
реализуемым, но экономической эффективности он
мог и не иметь, если на разработку "многоразовости"
затрачивалось средств больше, чем требовалось на
расширение производственной базы.

8. Большим недостатком всех отечественных про�
ектов по "многоразовости" является отсутствие марке�
тинговых исследований рынка космических услуг и
связи результатов таких исследований с Федеральной
космической программой России [4].
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В настоящее время ведущие авиадвигателестроительные компании, такие как
General Electric Company, United Technologies Corporation, Rolls�Royce,
SNECMAGroup, проводят активную техническую политику по созданию авиа�

ционных газотурбинных двигателей (ГТД) новых поколений (программы VAATE,
IHPET, UEET, VITAL и др.).

Основным направлением развития авиационных ГТД, как и прежде, остается со�
вершенствование рабочего процесса двухконтурных турбореактивных двигателей
(ТРДД) [1]. Упор делается на повышение уровня рабочих параметров: степени повы�
шения давления воздуха в компрессоре �к, температуры газа перед турбинойTг

* , сте�

пени двухконтурности m.
Показатели эффективности двигателей различных поколений представлены на

рис. 1. Видно, что ежегодный прирост КПД авиационных двигателей постоянно сни�
жается и сегодня составляет менее одной десятой доли процента. Это свидетельствует
о том, что ТРДД (ТРДДФ) приблизился к своему техническому совершенству.
Дальнейшие работы в этом направлении малоэффективны.

Для двигателей шестого поколения, например, рассматриваются параметры
Tг К* ;�2100 2300� �к = 50…100 и m = 10…20. Существуют определенные сомнения в

возможности их реализации, но даже если это произойдет, КПД двигателей (см.
рис. 1) останется ниже 40 %. В связи с этим нет оснований признать существующую
концепцию развития ГТД удовлетворительной.

В свое время академик Б.С. Стечкин показал, что возможности повышения КПД
воздушно�реактивных двигателей (ВРД), включая ГТД, напрямую зависят от скоро�
сти полета: чем выше скорость полета, тем больший КПД может иметь ВРД. Исходя
из этого теоретического положения, скорости полета можно рассматривать как есте�
ственные ограничители роста эффективности ВРД, которые по мере развития двига�
телей (смены поколений) неизбежно проявляются. Сегодня мы являемся
свидетелями такого процесса.

Общий КПД воздушно�реактивных двигателей �о, как известно, определяется
произведением полетного КПД �п = 2Vп/(Wc + Vп) и эффективного КПД
� �e � �C( ),,1 1 0 286

�
где Vп – скорость полета; Wc – скорость истечения газов из сопла;
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Обоснована необходимость перехода авиации к сверх� и гиперзвуковым скоростям полета.
Изложены принципы построения газотурбинного двигателя нового типа.

Ключевые слова: турбоэжекторный двигатель; сверх� и гиперзвуковые скорости; газовый
эжектор; кризис дозвуковых скоростей; жесткая газодинамическая связь.

V.L. Pismenny. Concept Of Gas-Turbine Engine For Hypersonic Flights

The author substantiates the need for a transition to supersonic and hypersonic speeds in aviation, of�
fering a state�of�the�art design of a new gas turbine engine to meet the end.
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�� – суммарная степень повышения давления в двига�
теле; С = 0,30…0,75 – const в зависимости от типа
двигателя.

Для дозвуковых ГТД полетный КПД не превышает
0,75. Несложно показать, что даже при высоких �е об�
щий КПД дозвуковых двигателей будет оставаться не�
высоким. Например, при �е � 0,53, которые ожидают�
ся для двигателей шестого поколения [2], �о < 40 %.

Таким образом, зависимость, представленная на
рис. 1, отражает объективную закономерность, а
наблюдаемый кризис роста эффективности ГТД –
это, по сути, кризис дозвуковых скоростей. Это
важный вывод, из которого следует, что дальней�
шее развитие авиации должно идти по пути повы�
шения скоростей полета. Авиация должна стать
сверх� и гиперзвуковой.

Непременным условием перехода авиации к сверх�
и гиперзвуковым скоростям полета является наличие
эффективных двигателей, способных реализовать вы�
сокие значения �п и �е, которые ВРД могут иметь на
указанных скоростях. Сегодня таких двигателей нет.

На рис. 2 показаны диапазоны изменения �о для
различных типов ГТД прямой реакции: ТРДД, ТРД
(ТРДФ). Видно, что ни один из них не обладает необ�
ходимыми качествами (�о < 40 %).

Схемообразующим принципом ГТД, как известно,
является равенство расходов газа через компрессор и
турбину (жесткая газодинамическая связь). Наличие
такой связи ограничивает технические возможности
ГТД, еслиM > 2. На этих скоростях у ГТД происходит
резкое снижение приведенного расхода воздуха, что
делает невозможным бесфорсажный полет.

Причиной снижения приведенного расхода возду�
ха в ГТД является уменьшение подогрева газа
� � T Тг в

* * , где Т в
* – температура воздуха на входе в

компрессор. Устранить эту причину невозможно, и,
следовательно, классические ГТД (ТРД, ТРДД,

ТРДФ,ТРДДФ) даже теоретическинемогут иметь вы�
сокие �о, если M > 2. Это подтверждается многочис�
ленными техническими проектами, в том числе
реализованными (сверхзвуковые "Конкорд" иТу�144).

Использование комбинированных (турбопрямо�
точных) двигателей также малоперспективно:
во�первых, максимальный КПД, который могут
иметь ПВРД, не превышает 45 %; во�вторых, чтобы
достичь этого показателя, нужно иметь скорости по�
лета М > 5, где температура торможения воздуха бо�
лее 1300 К; в�третьих, турбопрямоточные двигатели
как тип авиационных двигателей существуют уже бо�
лее пятидесяти лет и в течение всего этого времени,
несмотря на многочисленные технические проекты
("Аврора", "Зенгер" и др.), не нашли практического
применения.

Основным препятствием, которое не позволяет
ГТД занять нишу высоких �о (см. рис. 2), как уже ска�
зано, является жесткая газодинамическая связь между
компрессором и турбиной. Уравнение баланса мощ�
ностей между компрессором и турбиной ТРД (ТРДФ)
имеет вид

L L G Gк т т к� ( ), (1)

где Lк, Lт – работа, совершаемая соответственно ком�
прессором и турбиной; Gк, Gт – расход газа через ком�
прессор и турбину соответственно.

При этом работа турбины Lт не зависит от скорости
полета (перепад давлений на турбине �т � const,
Tг const* ),� в то время как работа, затрачиваемая на
сжатие воздуха в компрессоре, увеличивается пропор�
ционально температуре торможения. Очевидно, что
при равенстве расходов газа через компрессори турби�
ну работа Lк, которую получает компрессор на боль�
ших скоростях полета, становится недостаточной для
поддержания заданного режима работы компрессора.
Это приводит к снижению приведенного расхода
воздуха и, следовательно, к уменьшению тяговой
мощности ТРД.

20

Рис. 1. Показатели эффективности ГТД различных (II…VI) поколений

Рис. 2. Характери�
стики эффектив�
ности ГТД



Изменить ситуацию можно только одним спосо�
бом – повысить расход газа через турбину (см. уравне�
ние (1)). Эта техническая задача решена в турбоэжек�
торном двигателе (ТРДЭ) – новом типе ГТД прямой
реакции [3].

Схема ТРДЭ показана на рис. 3. ТРДЭ состоит из
входного устройства, осевого компрессора, камеры
сгорания, расположенной за компрессором, внешнего
контура, расположенногонад компрессором, звуково�
го газового эжектора, объединяющего посредством
лепесткового смесителя внутренний и внешний кон�
туры, цилиндрической камеры смешения, турбины
привода компрессора, выходного устройства.

В отличие от известных ГТД в ТРДЭ использована
гибкая газодинамическая связь, при которой соотно�
шение расходов газа между компрессором и турбиной
меняется в зависимости от условий работы двигателя.
Это позволяет независимо от подогрева � поддержи�
вать необходимый приведенный расход воздуха и, со�
ответственно, тягу двигателя.

Новым элементом двигателя является газовый
эжектор с камерой смешения. В качестве эжектирую�
щего газа в ТРДЭ используется газ, поступающий из
камеры сгорания двигателя, в качестве эжектируемого
газа – воздух второго контура. Схема течения газа в
камере смешения показана на рис. 4.

Скорость истечения эжектирующего газа – зву�
ковая. При попадании в камеру смешения горячий
газ, имеющий высокое давление, движется внутри
расширяющегося газового канала. В результате
скорость газа возрастает (� ~ 1,5), что ведет к пони�
жению его статического давления. Под действием
разницы статических давлений воздух из наружно�
го контура поступает в камеру смешения, где уско�
ряется (движется по сужающемуся газовому кана�
лу) до скорости звука. После этого он смешивается
с горячим газом внутреннего контура. В результате
смешения (частицы газа обмениваются импульса�
ми) скорость потока становится дозвуковой (�см �

� 0,65), температура газа понижается до той, кото�
рую могут выдержать лопатки турбины, а давление
усредняется.

Свойства ТРДЭ исследованы методом математи�
ческого моделирования [4, 5]. Установлено следую�
щее:

ТРДЭ (без применения форсажа) могут развивать
скорости полета M = 5,0…5,5 в зависимости от вида
топлива;

в диапазоне скоростей от трех до пяти чисел Маха
ТРДЭ обладают наилучшими тяговыми и расходными
характеристиками среди известных ВРД;

КПД ТРДЭ на крейсерских скоростях полета (М >
> 4) составляет более 50 %;

температура газа перед турбиной ТРДЭ из условия
обеспечения стартовой тяги и достижения скоростей
полета М > 4 должна быть не менее 1800 К;

оптимальная степень повышения давления в ком�
прессоре в условиях старта составляет �к = 3,8…4,0;

коэффициент эжекции в условиях старта m =
= 0,05…0,10.

На рис. 5 показаны зависимости удельных импуль�
сов отМ для ТРД,ПВРД, ГПВРДиЖРД, работающих
на водороде и керосине, по данным ЦИАМ. Здесь же
для сравнения приведены аналогичные зависимости,
рассчитанные автором для ТРДЭ (затененные облас�
ти). Области характеристик определялись заданием
"оптимистичных" и "пессимистичных" параметров
ТРДЭ.

"Оптимистичные" параметры выбирались из усло�
вия минимальных потерь давления и работы в эле�
ментах ТРДЭ, "пессимистичные" – из условия небла�
гоприятного сочетания характеристик элементов
ТРДЭ. Видно, что даже при неблагоприятных сочета�
ниях характеристик элементов турбоэжекторный
двигатель сохраняет свои качества высокоэффектив�
ного двигателя.

Качества ТРДЭ как маршевого двигателя наилуч�
шим образом проявляются при использовании водо�
родного топлива – двигатель эффективно работает от
взлета до максимальных скоростей полета (см. рис. 5).
У двигателей, использующих углеводородное топли�
во, на скоростяхM < 2 появляются проблемы (низкий
удельный импульс), связанные с низкой эффективно�
стью термодинамического цикла [4]. Такие двигатели
требуют специальных мер по обеспечению взлетных
характеристик.

Одним из наиболее важных результатов, по мне�
нию автора, является новый методологический под�
ход к построению скоростных ГТД. До сих пор счита�
лось, что назначением турбокомпрессора в ГТД пря�
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Рис. 3. Схема ТРДЭ Рис. 4. Схема течения газа в камере смешения



мой реакции является повышение давления газа, и
если это условие не выполняется, то следует перехо�
дить к схеме прямоточного ВРД [6]. В ТРДЭ это усло�
вие не выполняется – на скоростях М > 4 турбоком�
прессор работает при существенно отрицательных пе�
репадах давлений – и, тем не менее, эффективность
двигателя возрастает (�о выше по сравнению с ПВРД
на 30…40 %). Почему это происходит?
Ответ существует. ПВРД, которые до сих пор счи�

таются наиболее эффективными ВРД, на самом деле
являются двигателями минимальных термодинамиче�
ских возможностей. У этих двигателей самые малень�
кие степени повышения давления, определяемые ско�
ростным напором, а потребная работа реализуется за
счет высоких подогревов газа. КПД таких двигателей
– минимальные из тех, которые могут иметь ВРД в ус�
ловиях больших скоростей полета.
ТРДЭ с точки зрения газовой динамики является

более совершенным двигателем, чем ПВРД. В ТРДЭ
теплота подводится при давлениях, значения которых
в полтора – два раза больше, чем у ПВРД, а потребная
работа обеспечивается не за счет подогрева рабочего
тела до высоких температур, а за счет увеличения его
количества. Как тепловая машина и как движитель

ТРДЭ превосходит ПВРД (�е > 0,65; �п > 0,8).
В ТРДЭ между внутренним и внешним контурами

происходит круговой обмен тепловой и механической
энергиями, благодаря чему увеличиваются относи�
тельный расход топлива в основной камере сгорания
(по сравнению с известными ГТД), расходы воздуха
через внутренний и внешний контуры. Это позволяет
при наличии ограничений поТ г

* и миделю подводить
к двигателю, имеющему высокоэффективный термо�
динамический цикл [5], максимальное количество те�

пловой энергии, а также распределить ее на макси�
мально большую массу газа. Это определяет физиче�
скую сущность получаемого эффекта: ТРДЭ по своим
техническим возможностям является наиболее эконо�
мичным из известных ВРД.
Скорости истечения газа в ТРДЭ ниже, чем в

ПВРД. Это обстоятельство накладывает ограничение

при применении ТРДЭ:М � 5,0. Однако данное огра�
ничение для ТРДЭ является достаточно условным.
Дело в том, что диапазон скоростей от четырех до
пяти чисел Маха является наиболее выгодным для
применения пилотируемых ЛА и выходить за его пре�
делы не имеет практического смысла. Во�первых,
скорости полета здесь таковы, что эффективность

ВРД может составлять 50…60 % (см. рис. 2). Во�вто�
рых, температура торможения воздуха еще не столь
критична ( ).*Т н К�880 1300� В�третьих, размеры
Земли ограничены и увеличивать скорость полета до
соответствующих числам Маха более пяти нецелесо�
образно, поскольку в этом случае заметно снижается
время полета ЛА на крейсерских режимах (увеличи�
ваются участки разгона и торможения).
Сегодня авиация переживает не лучшие време�

на. Рост цен на энергоносители и развитие назем�
ного транспорта снижают конкурентоспособность
авиации. Рекорд скорости на железнодорожном
транспорте уже превысил 570 км/ч. Очевидно, что
при существующих тенденциях развития энергети�
ки и транспорта авиация, оставаясь в дозвуковом
диапазоне скоростей, не сможет долго оставаться
конкурентоспособной. Уже сейчас ей нужно зани�
мать новую транспортную нишу сверх� и гиперзву�
ковых скоростей [7].
К сожалению, программы, реализуемые в области

авиадвигателестроения [1], далеки от решения этой
важнейшей стратегической задачи. Основной упор в
них делается на развитие дозвуковой авиации, ориен�
тированной на углеводородное топливо. Это заведомо
тупиковый путь. По оценкам экспертов, к 2050 г. до�
быча нефти может вообще прекратиться.
С 2001 г. в промышленно развитых странах при�

няты крупные государственные программыНИОКР
в области водородной энергетики. По оценкам На�
циональной академии наук США, ориентировочные
сроки внедрения водородной энергетики на транс�
порте таковы: США, Западная Европа, Япония –
2030 г.; Россия, СНГ, страны–экспортеры нефти –
2040…2050 гг.
Появление гиперзвуковой транспортной авиации,

скорее всего, будет связано с появлением водородных
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Рис. 5. Зависимости удельного импульса от числа Маха для различных
реактивных двигателей



ТРДЭ как наиболее универсальных двигателей (см.
рис. 5). Однако появление отдельных типов гиперзву�
ковых ЛА, использующих углеводородное топливо,
возможно уже сейчас. Потребность в этом объективно
существует.

Наиболее перспективным способом доставки
полезных грузов в космос считается, например, ис�
пользование авиационно�космической системы
[6], первой ступенью которой, по мнению специа�
листов, должен стать гиперзвуковой самолет�раз�
гонщик с ТРДЭ.

Фактически, ТРДЭ является новым типом ГТД
прямой реакции, который, как ТРД и ТРДД в свое
время, открывает новую страницу в развитии авиа�
ции. Если двигатель Ф. Уиттла открыл эру реактив�
ных двигателей, двигатель А. Люльки определил кон�
цепцию развития ГТД для дозвуковых скоростей, то
ТРДЭ, по всей видимости, определит концепцию
развития ГТД для сверх� и гиперзвуковых скоростей
полета.
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ÏÅÐÂÛÅ ØÅÑÒÜ Ó×ÅÁÍÎ-ÁÎÅÂÛÕ ÑÀÌÎËÅÒÎÂ ßÊ-130

ÁÓÄÓÒ ÏÎÑÒÀÂËÅÍÛ Â ÀËÆÈÐ Â 2010 ã.

Ïîñòàâêè íîâîãî ðîññèéñêîãî ó÷åáíî-áîåâîãî ñàìîëåòà ßê-130 â Àëæèð íà÷íóòñÿ â 2010 ã.
"Îñíîâíûå çàäà÷è çàêëþ÷àþòñÿ â òîì, ÷òîáû â ýòîì ãîäó ïîëíîñòüþ çàâåðøèòü èñïûòàíèÿ ßê-130 è â

2010 ã. îáåñïå÷èòü ïîñòàâêó â Àëæèð ïåðâûõ øåñòè ñàìîëåòîâ", – ñêàçàë ïåðâûé çàìåñòèòåëü ãåíåðàëüíî-
ãî äèðåêòîðà ÎÊÁ èì. À.Ñ. ßêîâëåâà Íèêîëàé Äîëæåíêîâ íà çàñåäàíèè â Çàïîðîæüå Ìåæãîñóäàðñòâåííîãî
êîîðäèíàöèîííîãî ñîâåòà ïî ñîòðóäíè÷åñòâó Ðîññèè è Óêðàèíû â îáëàñòè àâèàäâèãàòåëåñòðîåíèÿ. Ïî åãî
ñëîâàì, â Èðêóòñêå äî êîíöà 2009 ã. äîëæíî áûòü ïîñòðîåíî ÷åòûðå ñàìîëåòà èç ýòîé ïàðòèè. Êðîìå òîãî,
÷åòûðå ñàìîëåòà ßê-130 áóäóò ïîñòðîåíû â ýòîì ãîäó íà Íèæåãîðîäñêîì àâèàçàâîäå "Ñîêîë" äëÿ ðîññèé-
ñêèõ ÂÂÑ.

"Ìû íàäååìñÿ, ÷òî â 2010 ã. ïîëó÷èì ïðåäëîæåíèÿ îò Ìèíîáîðîíû ÐÔ íà ñîçäàíèå íà áàçå ßê-130 ëåã-
êîãî óäàðíîãî ñàìîëåòà", – ñêàçàë Í. Äîëæåíêîâ. Îí ñîîáùèë, ÷òî ïåðâûé ñåðèéíûé ßê-130, ïîñòðîåííûé
äëÿ ÂÂÑ Ðîññèè, âñêîðå ïîäêëþ÷èòñÿ ê ãîñóäàðñòâåííûì ñîâìåñòíûì èñïûòàíèÿì. Òàêèì îáðàçîì, â èñ-
ïûòàíèÿõ ïðèìóò ó÷àñòèå ÷åòûðå ìàøèíû. Ïî ñëîâàì Í. Äîëæåíêîâà, "Ðîñîáîðîíýêñïîðò" âåäåò ïåðåãî-
âîðû ñ ðÿäîì áëèæíåâîñòî÷íûõ ñòðàí, à òàêæå Áåëîðóññèåé íà ïðåäìåò ïîñòàâêè èì ñàìîëåòîâ ßê-130.

Ãëàâíûé èíæåíåð Ìîñêîâñêîãî ìàøèíîñòðîèòåëüíîãî ïðîèçâîäñòâåííîãî ïðåäïðèÿòèÿ "Ñàëþò" Âàëå-
ðèé Ïîêëàä ñîîáùèë, ÷òî ïåðâûå äâèãàòåëè ÀÈ-222-25, ïðåäíàçíà÷åííûå äëÿ óñòàíîâêè íà àëæèðñêèé
ßê-130, óæå îòãðóæåíû íà çàâîä-èçãîòîâèòåëü.

Íà çàñåäàíèè îòìå÷àëîñü, ÷òî äîëÿ Ðîññèè â ïðîèçâîäñòâå äâèãàòåëåé ÀÈ-222-25 ñîñòàâëÿåò 62,3 %,
äîëÿ Óêðàèíû – 37,7 %. Ñ ðîññèéñêîé ñòîðîíû â ýòîé ïðîãðàììå ïðèíèìàåò ó÷àñòèå ÌÌÏÏ "Ñàëþò", ñ óê-
ðàèíñêîé – ÎÀÎ "Ìîòîð Ñè÷".Ñóììàðíàÿ íàðàáîòêà äâèãàòåëåé ÀÈ-222-25 íà îïûòíûõ ñàìîëåòàõ ßê-130
â íàñòîÿùåå âðåìÿ ñîñòàâëÿåò áîëåå 1300 ÷.
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Ãîñóäàðñòâåííî-÷àñòíîå ïàðòíåðñòâî
â èíôðàñòðóêòóðíîì ïîñòðîåíèè
êîñìè÷åñêèõ ïðîãðàìì Ñîþçíîãî
ãîñóäàðñòâà

Â.À. Ìåíüøèêîâ, Ñ.Â. Ïóøêàðñêèé, Ë.Ã. Àçàðåíêî

С позиций современной экономической теории космонавтика позиционируется
как системообразующая отрасль экономики, определяющая уровень производ�
ственного и кадрового потенциалов страны, уровень технологичности всех от�

раслей промышленностии в конечномитоге уровень конкурентоспособности страны
на мировом товарном рынке.

Как показывает практика, наиболее эффективной оказывается реализация изна�
чально масштабных по своим затратам космических программ в рамках альянсов не�
скольких объединивших свои усилия государств. Показательным примером в этом
отношении являются совместные союзные программы Российской Федерации и
Республики Беларусь.

В настоящее время реализуется третья совместная программа в области космиче�
ской деятельности "Разработка базовых элементов, технологий создания и примене�
ния орбитальных и наземных средств многофункциональной космической системы"
на 2008 – 2011 гг. ("Космос�НТ"). Успешное завершение проектов подобного рода –
это выход стран– участницДоговора о созданииСоюзного государства на качествен�
но новый уровень развития, логическим продолжением которого должно стать
формирование общего экономического и информационного пространства.

В последние годы во всем мире происходят значительные институциональные из�
менения в отраслях, которые ранее всегда находились в государственной собственно�
сти и государственном управлении: электроэнергетике, автодорожном, железнодо�
рожном, коммунальном хозяйствах, магистральном трубопроводном транспорте, и в
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том числе в космической сфере, особенно в части ис�
пользования результатов космической деятельности.
Правительства передают во временное долго� и сред�
несрочное пользование бизнесу объекты этих
отраслей, оставляя за собой право регулирования и
контроля за их деятельностью.

С одной стороны, предприятия подобных отраслей
не могут быть приватизированы в полном объеме вви�
ду их стратегической, экономической и социаль�
но�политической значимости.Но, с другой стороны, в
государственном бюджете нет достаточного объема
средств, позволяющих обеспечивать в них простое и
расширенное воспроизводство. Для того чтобы разре�
шить это противоречие, в хозяйственной практике ис�
пользуется концепция государственно�частного парт�
нерства (ГЧП, Public�Private Partnership — РРР), кото�
рое представляет собой альтернативу приватизации
жизненно важных, имеющих стратегическое значение
объектов государственной собственности.

Механизм государственно�частного партнерства в
области внедрения результатов космической деятельно�
сти предполагает согласованное решение взаимоувязан�
ных задач по созданию условий для формирования и
дальнейшего развития единого информационно�эконо�
мического пространства в интересах государств – участ�
ников международных космических программ и проек�
тов. Как показывает мировая практика, государствен�
но�частное партнерство представляет собой наиболее
действенный механизм согласования инфраструктур�
ных приоритетов государства с интересами частного
бизнеса, связанными с реализацией крупных космиче�
ских проектов, в том числе и на региональном уровне.
В условиях увеличивающегося дефицита бюджетных ас�
сигнований государственно�частное партнерство спо�
собно обеспечить стимулирование притока частных ин�
вестиций в реализацию проектов, связанных с практи�
ческим использованием результатов космической дея�
тельности в рамках федеральных и региональных
программ России и Беларуси.

Важным шагом в современной экономической
стратегии должно стать признание развития государ�
ственно�частного партнерства в космической области
как общественно полезной и федерально значимой
деятельности. В связи с этим организационно�право�
вое обеспечение субъектов государственно�частного
партнерства может рассматриваться в качестве
составной части космических программ и проектов.

Целесообразно разработать имеющий междуна�
родный статус законопроект, устанавливающий со�
держание и порядок территориально�корпоративной
деятельности в рамках совместных космических про�
ектов стран – участницСоюзного государства, а также

порядок, определяющий финансовые стимулы этой
деятельности.

Важнейшимэлементоминвестиционной деятельно�
сти государства является активизация конечного спроса
со стороны государства и вовлечение временно свобод�
ных денежных ресурсов, в том числе и средств частных
инвесторов, в реальный сектор экономики. Расширение
рынка предлагаемых космических товаров и услуг, воз�
растающая коммерциализация космической промыш�
ленности уже позволяют позиционировать очерченный
сегмент как область элиминирования инфляции.Имен�
но здесь возможно создание эффективных механизмов
связывания денежной массы исключительно конкрет�
ными предложениями со стороны реальных товаропро�
изводителей.

Субъекты государственно�частного партнерства
рассматриваются как гарантия согласования интересов
и организации взаимодействия корпораций, муници�
пальных, региональных и федеральных органов власти
в интересах реализации крупных космических проек�
тов и программ с установлением соответствующих вре�
менных и территориальных преференций.

В рамках реализации космических программ Союз�
ного государства государственно�частное партнерство –
это совокупность организационно�правовых, финансо�
во�экономическихотношенийидействий государствен�
ных управляющих структур в лице Союзного государст�
ва, Российской Федерации, Республики Беларусь и ча�
стного бизнеса, направленныхна достижение общихце�
лей выдвинутых космических программ. Как правило,
каждый такой альянс является временным, поскольку
создается на определенный срок в целях осуществления
конкретного космического проекта и прекращает свое
существование после его реализации.

Применение механизма ГЧП нашло свое практи�
ческое воплощение в реализации разработанной рос�
сийскими и белорусскими специалистами Союзной
программы "Разработка единой технологии информа�
ционно�навигационного обеспечения потребителей и
создание экспериментальных участков на территории
России и Беларуси" ("Телематика�СГ").

Проблема единого информационного пространства
и мониторинга внешнеторговых грузовых и пассажир�
ских потоков имеет глубокие корни, обусловленные
историческим опытом России и Беларуси и их миссией
служить связующим звеном между Востоком и Запа�
дом. С середины 1990�х гг. в связи с увеличением объе�
ма внешнеторговых грузопотоков обострилась пробле�
ма информационного вакуума и мониторинга грузопо�
токов. Отсутствие единой информационной системы,
связанной с мониторингом внешнеторговых грузопо�
токов на территории России и Беларуси, отрицательно
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сказывается на количестве, времении стоимости грузо�
перевозок. Европейские перевозчики и грузоотправи�
тели, не желая иметь временн�е и финансовые потери,
изыскивают транзитные пути по маршруту Европа –
Азия, минуямаршрут Беларусь–Россия.Между темна
маршрут Европа–Азия приходится половина мирового
грузопотока. Страныи зарубежные компании, которые
обеспечивают эксплуатацию данного маршрута, имеют
ежегодный доход свыше 1 трл. долл. США. Транссиб,
который является самым выгодным маршрутом для
транзитных перевозок Европа –Азия (через Беларусь и
Россию), сегодня загружен не более чем на 20 %. Соот�
ветственно, бюджеты Беларуси и России и их фирмы
имеютколоссальныенедополученные доходы.На сего�
дняшний день показатели перевозочных процессов в
России и Беларуси значительно отстают от мирового
уровня. В частности, объем перевозок в России в два
раза меньше, чем вСША, а транспортные издержки со�
ставляют 11,5 % от национального дохода, в то время
как в США � менее 7 %. Потери времени потребителей

транспортных услуг в России в пять раз выше, чем в
развитых странах мира. Отсутствие единой технологии,
объединяющей и обеспечивающей комплексное ис�
пользование различных функциональных приложений
транспортной и информационной сферы, является од�
нимизфакторов, сдерживающих эффективноеисполь�
зование общих транспортных коридоров России и
Республики Беларусь.

Сфера грузовых и пассажирских перевозок Беларуси
и России – сложный хозяйственный механизм, в кото�
рый входят различные ведомства, организации и пред�
приятия, зачастую не связанные между собой функцио�
нально или не заинтересованные в таких связях.

Между тем информационно�навигационное обеспе�
чение международных транспортных коридоров могло
бы объединить на принципах экономической заинтере�
сованности усилия различных организаций. Так, напри�
мер, при решении задачи эффективного и широкомас�
штабного контроля за перемещением грузов и пассажи�
ров пересекаются интересы:
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перевозчиков (сохранность и скорость доставки
грузов и увеличение пассажиропотоков);
страховых организаций (уменьшение рисков);
операторов сотовой связи (увеличение объема пре�

доставляемых услуг связи);
силовых структур (сокращение интервалов опера�

тивного реагирования, улучшение оперативной
обстановки);
сервисных организаций (увеличение объема пре�

доставляемых сервисных услуг);
логистических и таможенных структур (оптимиза�

ция времени доставки грузов);
производителей оборудования для информацион�

ных систем (развитие производства отечественного
оборудования, совершенствование телекоммуникаци�
онных технологий).
Целями программы "Телематика�СГ" являются:
� создание информационно�навигационных тех�

нологий мониторинга, управления и предоставления
информационных услуг всем участникам процессов
перемещения пассажиров и грузов по территории Бе�
ларуси и России на основе использования сигналов
глобальных навигационных спутниковых систем, их
функциональных дополнений, современных инфор�
мационных систем и систем проводной и радиосвязи,
решающих задачи эффективного сбора, доставкииоб�
работки информации о местоположении и состоянии

подвижных объектов и обеспечивающей инфраструк�
туры международных транспортных коридоров;

� создание комплекса унифицированных техниче�
ских, информационных и программных средств, обес�
печивающих объединение современных навигацион�
ных, информационных и телекоммуникационных
технологий для повышения пропускной способности,
обеспечения безопасности движения, охраны окру�
жающей среды, повышения эффективности логисти�
ческих операций и качественного изменения уровня
предоставления сервисных услуг;

� создание экспериментальных участков единой
информационно�навигационной системы транспорт�
ных коридоров на смежных территориях:
а) коридор "Север – Юг" (NS):
на ответвлении железнодорожного маршрута

NSR2:Шестеровка (Беларусь)–Понятовка (Россия);
на ответвлении автомобильного маршрута NSA4:

Кричев (Беларусь) – Рославль (Россия);
б) коридор "Транссиб" (TS):
на основном железнодорожном маршруте TSR:

Орша (Беларусь) – Красное (Россия) – Смоленск
(Россия);
на основном автомобильном маршруте TSA: Орша

(Беларусь)–Красное (Россия)–Смоленск (Россия);

27

8. 2009

Рис. 2. Экспериментальный участок наземного сегмента межгосударственной навигационно�информационной системы, созданной по
программе Союзного государства
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� внедрение разработанных технологий на основе
создаваемых на предприятиях и в организациях Рос�
сии и Беларуси, включая НИИ и КБ, аппаратно�про�
граммных комплексов и технических средств, развер�
тывания средств организационной поддержки в орга�
нах государственного и местного управления, заинте�
ресованных ведомствах и организацях.

Мероприятия союзной программы реализуются в
период 2010 – 2013 гг., что позволит:

� увеличить пропускную способность транспорт�
ных коммуникаций на направлении Брест – Минск –
Москва, где в перспективе до 2013 г. прогнозируется
рост перевозок, в том числе международных, на
20...30 %;

� уменьшить время доставки грузов и пассажиров
по территории Беларуси и России в направлении За�
пад – Восток;

� создать технические предпосылки для повыше�
ния роли национальных организаций Беларуси и Рос�
сии в обеспечении внешнеторговых и международных
транзитных грузопотоков, перевозок пассажиров в ме�
ждународном сообщении, что должно повысить их
конкурентоспособность на мировом рынке;

� обеспечить использование современных косми�
ческих, информационных и телекоммуникационных
технологий при осуществлении внешнеторговых и
транзитных перевозок;

� организовать перевозки в международном сооб�
щении с использованием логистических принципов;

� сократить удельные затраты на перевозки пасса�
жиров и грузов на основе повышения технической
вооруженности транспортной сети и улучшения каче�
ства ее использования;

� улучшить навигационное и информационное
обеспечение перевозок;

� повысить безопасность движения транспорта по
территории Беларуси и России, а также безопасность и
сохранность осуществления перевозок;

� снизить вредное воздействие транспорта на окру�
жающую среду;

� более эффективно решать задачи землепользова�
ния в субъектах Беларуси и России;

� сохранить занятость квалифицированных кадров,
а также увеличить число рабочих мест.

Результаты формирования и развития единой ин�
формационно�навигационной системы на территории
России и Беларуси окажут позитивное влияние не толь�
ко на показатели работы транспортной системы, но и в
целом на экономический рост в регионах, по террито�
рии которых пролегает стратегический транспортный
маршрут.

Финансирование Программы Союзного государст�
ва осуществляется за счет средств его бюджета и вне�
бюджетных средств. Положительный момент в разви�
тии ГЧП в рамках программы "Телематика�СГ" – дол�
говременный характер сложившейся системы отноше�
ний между государственными и частными структура�
ми, а также определенные государственные гарантии,
необходимые при таких высоких рисках инвестирова�
ния. Взаимоотношения сторон ГЧП зафиксированы в
официальном документе – Программе.

Распределение потребного объема финансирова�
ния за счет средств бюджета Союзного государства и
внебюджетных средств на реализацию мероприятий
Программы в российских рублях приведено в таблице.

Соотношение привлекаемых для реализации про�
граммы "Телематика�СГ" финансовых ресурсов тако�
во: 70 % – бюджетные средства; 30 % – внебюджетные.
Для космических проектов подобного уровня процент
привлекаемых внебюджетных ресурсов достаточно
высок и может рассматриваться как определенный
опыт развития ГЧП в рамках программ Союзного
государства.

Определение объемов запрашиваемых финансовых
средств произведено исходя из планируемых меро�
приятий Программы, существующего уровня и поряд�
ка ценообразования на сложную научно�техническую
продукцию, обобщения заявок предприятий и органи�
заций – участников Программы. Стороны ГЧП, как
это сказано в тексте Программы, объединяют свои
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Требуемый объем финансирования программы "Телематика�СГ" (млн. руб)

Источник финансирования Всего 2010 2011 2012 2013

От Российской Федерации, в том числе: 867,0 130,0 260,0 303,0 174,0

Бюджетные средства 619,3 92,9 185,7 216,4 124,3

Внебюджетные средства 247,7 37,1 74,3 86,6 49,7

От Республики Беларусь, в том числе: 433,0 65,0 130,0 152,0 86,0

Бюджетные средства 309,3 46,4 92,9 108,6 61,4

Внебюджетные средства 123,7 18,6 37,1 43,4 24,6

Итого 1300,0 195,0 390,0 455,0 260,0



усилия для достижения общих целей – реализации за�
планированных программных мероприятий. Стороны
ГЧП распределяют между собой расходы и риски, а
также участвуют в использовании полученных резуль�
татов. Финансовые средства в объеме долевого отчис�
ления Российской Федерации направляются только
российским предприятиям и организациям, а финан�
совые средства в объеме долевого отчисления Респуб�
лики Беларусь – только предприятиям и организациям
Республики Беларусь. Долевое участие в формирова�
нии общих финансовых средств предполагает опреде�
ленный порядок в распределении результатов совмест�
ного проекта в рамках ГЧП, что неразрывно связано с
законодательным разрешением вопросов закрепления
прав на результаты интеллектуальной деятельности.
Разработанные и созданные российскими предпри�
ятиями и организациями в рамках реализации союзной
Программы объекты собственности (в том числе ин�
теллектуальной) будут принадлежать Российской Фе�
дерации (федеральная собственность), от имени кото�
рой будет выступать государственный заказчик�коор�
динатор – Федеральное космическое агентство. Разра�
ботанные и созданные белорусскими предприятиями и
организациями в рамках реализации союзной Про�
граммы объекты собственности (в том числе интеллек�
туальной) будут принадлежать Республике Беларусь
(государственная собственность), от именикоторойбу�
дет выступать государственный заказчик – Государст�
венный военно�промышленный комитет Республики
Беларусь.

В рамках реализации кос�
мических программ Союз�
ного государства может ис�
пользоваться достаточно
широкий диапазон различ�
ных форм ГЧП. Это, в пер�
вую очередь, разнообразные
контракты, которые Союз�
ное государство предостав�
ляет российским и белорус�
ским частным компаниям:
на выполнение различных
работ, на поставку продук�
ции для государственных
нужд, контракты техниче�
ской помощи и т.д. Другой
формой ГЧП в рамках со�
вместных программ Союз�
ного государства могут вы�
ступать арендные (лизинго�
вые) отношения, возникаю�
щие в связи с передачей го�

сударством в аренду частному сектору своей собствен�
ности: зданий, сооружений, производственного обо�
рудования. Еще одна форма ГЧП в рамках рассматри�
ваемых проектов – государственно�частные предпри�
ятия. Участие частного сектора в капитале государст�
венного предприятияможет предполагать акциониро�
вание (корпоратизацию) и создание совместных пред�
приятий. Степень свободы частного сектора в приня�
тии административно�хозяйственных решений опре�
деляется при этом его долей в акционерном капитале.
Чем ниже доля частных инвесторов в сравнении с го�
сударством, тем меньший спектр самостоятельных ре�
шений они могут принимать без вмешательства госу�
дарства или учета его мнения.

Необходимо отметить, что современная практика
реализации совместных программ Союзного государ�
ства не использует такую прогрессивную форму ГЧП,
как концессионные соглашения. В то время как за ру�
бежом при осуществлении крупных, капиталоемких
проектов – это наиболее распространенная форма.
Во�первых, концессии, в отличие от контрактных,
арендных и иных отношений, носят долгосрочный ха�
рактер, что позволяет обеим сторонам осуществлять
стратегическое планирование своей деятельности.
Во�вторых, в концессиях частный сектор обладает наи�
более полной свободой в принятии административ�
но�хозяйственных и управленческих решений, что от�
личает их от совместных предприятий. В�третьих, у го�
сударственных структур в рамках как концессионного
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Рис. 4. Развертывание практики концессионных соглашений в рамках реализации космических проектов
Союзного государства



договора, так и законодательных норм остается доста�
точно рычагов воздействия на концессионера в случае
нарушения им условий концессии, а также при возник�
новении необходимости защиты общественных инте�
ресов. В�четвертых, государство передает концессио�
неру только права владения и пользования объектом
своей собственности, оставляя за собой право распоря�
жения ею.

В качестве важнейших причин актуальности при�
менения механизма концессионных соглашений в
рамках реализации совместных программ Союзного
государства могут быть названы:

недостаток бюджетных средств;
институциональная неготовность, а во многих слу�

чаях и невозможность (по соображениям государст�
венной безопасности) собственника (государства) к
передаче бизнесу прав в полном объеме;

высокие риски инвестирования в космические
проекты при отсутствии гарантий государства.

Законодательное закрепление прав пользования
объектами государственной собственности за част�
ными компаниями в рамках концепции ГЧП (в пер�
вую очередь концессий), предоставление правовых
гарантий этим компаниям по возврату вложенных
средств позволит значительно снизить риски частных
инвестиций и активизировать процесс привлечения
капиталов (как со стороны стран–участниц Договора
о создании Союзного государства, так и со стороны
других государств) в космические проекты Союзного
государства. Соответственно нормативно�правовая
база, регламентирующая создание и позитивное
функционирование совместной системы финанси�
рования государством и представителями частного
бизнеса в рамках государственно�частного партнер�
ства космических программ и проектов Союзного го�
сударства, должна предусматривать следующие орга�
низационно�правовые моменты:

получение государственных гарантий на оплату по�
ставок космической продукции в страны с повышен�
ными рисками в деловом сотрудничестве;

формирование единых статистических баз данных
для потенциальных частных инвесторов;

разработка лизинговых схем приобретения обору�
дования и сбыта продукции;

оптимизация ставок таможенных пошлин на те
виды технической продукции, которые не произво�
дятся в странах–участницах Договора о создании Со�
юзного государства;

развитие экспортного потенциала стран–участниц
совместных программ Союзного государства, защиты
от недобросовестной конкуренции;

формирование экономических и финансовых меха�
низмов, способствующих ускорению развития науки и
высоких технологий при участии вузов, отраслевых и
академических институтов Российской Федерации и
Республики Беларусь.

Необходимо отметить, что задача развертывания
практики концессионных соглашений в рамках реали�
зации космических проектов Союзного государства не
сводится к принятию одного или нескольких законов,
она имеет комплексный, институциональный характер
и должна решаться на основе системного подхода. По�
мимо формирования достаточно полной и замкнутой
законодательной базы по концессиям необходимо раз�
вертывание других элементов институциональной сре�
ды: органов исполнительной власти Российской Феде�
рации и Республики Беларусь, в ведении которых нахо�
дятся вопросы ГЧП (в первую очередь концессий), фи�
нансово�экономических институтов, обеспечивающих
инвестирование и гарантирование частных инвестиций
(например, агентств по гарантированию инвестиций),
независимых организаций, осуществляющих экспер�
тизу проектов и консалтинг, управляющих компаний,
ассоциаций, объединений, фондов и т.п. Важными так�
же являются подготовка специалистов в области кон�
цессий, создание благоприятного общественного мне�
ния для передачи частному сектору функций владения
и пользования объектами государственной собствен�
ности, обеспечение доверия общественности к этому
новому типу хозяйственных отношений, а также обес�
печение прозрачности деятельности бизнеса.

От того, насколько полной, непротиворечивой, ка�
чественной будет законодательная база, институцио�
нальная среда, экономическая и организационная
проработка всех аспектов проблемы, во многом зави�
сит успех или неудача реализации этого намечающего�
ся крупного социально�политического и экономиче�
ского преобразования хозяйственных отношений в
рамках реализации совместных космических проектов
Союзного государства.
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ÐÄÒÒ ïðîòèâîðàêåò àòìîñôåðíîãî
ïåðåõâàòà

Ä.Ì. Ãàëüïåðèí

Во второйполовине 1950�х гг. вСССРначались интенсивныеработыпо созданию
системыпротиворакетнойобороны (ПРО), для которой в качестве оружияпора�
жения боевых блоков межконтинентальных баллистических ракет (МБР) и бал�

листических ракет средней дальности (БРСД) были разработаны ракеты перехвата,
получившие название противоракет (ПР) [1]. Договор по ПРО 1972 г. между СССР и
СШАдопускалприменение в составе системыПРОдвух типовракет: заатмосферного
и атмосферного перехвата [2].

Заатмосферная селекция боевых блоковМБР из облака целей, содержащего боль�
шое число ложных целей, может быть неполной. В этом случае естественным факто�
ром селекции боевых блоков является атмосфера, отсеивающая ложные цели.

Важнейшая характеристика противоракеты атмосферного перехвата – высокая
средняя скорость сближения с целью, в значительной степени определяющая веро�
ятность поражения боевого блока, направляющегося к защищаемому объекту. Со�
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The article highlights peculiar methods for the selection of a design of booster sections of solid fuel
rocket motors (SPRM) intended to propel ballistic missile interceptors to the point of collision in midair,
attaching special importance to in�flight g�loads, exhaust stream resultant from burning solid propellants,
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parameter evaluation at development.
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Посвящается светлой памяти выдающегося главного конструкто�
ра авиационных газотурбинных двигателей и ракетных двигателей на
твердом топливе, лауреата Ленинской и Государственной премий,
профессора Прокофия Филипповича ЗУБЦА (1915–1996)



ответственно, ПР должна обладать большой тягово�
оруженностью (отношение тяги ракетного двигателя
твердого топлива (РДТТ), разгоняющего ПР, к ее
массе), превышающей в десятки раз тяговооружен�
ность МБР в период ее разгона. Высокий уровень
тяги РДТТ может быть достигнут двумя способами:
применением твердого ракетного топлива (ТРТ) с
высокой скоростью горения в составе моноблочного
заряда или с помощью конструкторских решений по
развитию площади поверхности горения заряда ТРТ
с умеренной скоростью горения за счет его комплек�
тования из раздельных твердотопливных блоков (ша�
шек). Естественно, применение быстрогорящего
ТРТ в составе моноблочного заряда, скрепленного с
корпусомРДТТ, обеспечивает существенное улучше�
ние (на 35–40 %) такого важного показателя совер�
шенства двигателя, как отношение его пассивной
массы к массе ТРТ. Это обстоятельство обусловило
интенсификацию работ по созданию быстрогоряще�
го ТРТ с примерным ориентиром на то, что скорость
его горения в стандартных условиях: в приборе по�
стоянного давления (ППД), используемом при кон�
троле принимаемой партии зарядов ТРТ (при темпе�
ратуре 20 �С и давлении 40 кгс/см2), должна в 10–12
раз превышать скорость горения ТРТ, применявше�
гося в разгонной двигательной установке противора�
кеты заатмосферного перехвата первого поколения.
В апреле 1968 г. на заседании Научного совета по

твердым ракетным топливам при Президиуме Ака�
демии наук СССР, возглавлявшегося директором
Института химической физики (ИХФ) АН СССР
Н.Н. Семеновым, состоялось обсуждение доклада
"Об особенностях требований к твердому топливу
для высокоскоростных ракет" и докладов специали�
стов академических и отраслевых НИИ о возмож�
ных путях разработки требуемого ТРТ. (Материалы
докладов были опубликованы в сборнике научных
работ институтов АН СССР "Твердые ракетные топ�
лива" № 1 (19) за 1969 г., изданном в Москве ИХФ
АН СССР.)
Совместными усилиями научных и производст�

венных коллективов задача создания быстрогорящего
ТРТ была решена. Разработка необходимого заряда
ТРТ, скрепленного с корпусом РДТТ ПР, была
осуществлена в уральском НИИ [1].
Применение быстрогорящего ТРТ принесло ряд

дополнительных преимуществ, существенно облег�
чивших задачу создания высоконапряженного, но
надежного РДТТ ПР.
Скорость горения любогоТРТ зависит от рядафак�

торов. Давление, при которомпротекает процесс горе�
ния, является важнейшим из них. Чаще всего зависи�

мость скорости горения ТРТ u от давления p, получен�
ная опытным путем, представляется в форме

u Bp�
� ,

гдеB–постоянная, зависящаяот природы топлива.
Значительное влияние на скорость горения оказы�

вает начальная температура ТРТ.
Среди прочих факторов, влияющих на скорость

горения ТРТ и характерных, в первую очередь, для
РДТТ ПР, существенным фактором являются полет�
ные перегрузки. В [3] приведена зависимость от по�
летной перегрузки скорости горения смесевого ме�
таллосодержащего ТРТ на основе классического
окислителя – перхлората аммония с содержанием
15 % высокодисперсного алюминия. При диаметре
частиц Al 10,6 мкм перегрузка, равная 100, вектор ко�
торой направлен по нормали к горящей поверхности,
вызывает повышение скорости горения на 20 %; при
диаметре частиц Al 28 мкм – приращение скорости
горения составляет 30 %. Возможное суммарное при�
ращение скорости горения ТРТ на горящей поверх�
ности заряда определяется как интеграл от местных
приращений, обусловленных формой поверхности
горения и направлением вектора результирующей
перегрузки, воздействующей на РДТТ разгоняемой и
управляемой по направлению движения ракеты. Ре�
зультатом повышения скорости горения топлива яв�
ляется повышение давления в камере РДТТ и тяги.
Оценка относительного приращения давления в рас�
сматриваемый момент времени �:

� � �� �p u� �
�( ) ,1 1

где � – показатель степени в приведенной выше зави�
симости скорости горения от давления; �u � – относи�
тельное суммарное приращение скорости горения
ТРТ на горящей поверхности заряда, вызванное
действием перегрузки в этот момент.
"Подарком" для разработчиков РДТТ ПР стало от�

сутствие чувствительности скорости горения быстро�
горящего ТРТ, характеризуемого уровнем u � 40 мм/с
при давлении 40 кгс/см2, к перегрузкам, возможным
при разгоне ПР. К такому выводу пришли как зару�
бежные исследователи, так и сотрудники ИХФ АН
СССР. Главной причиной явилось значительное воз�
растание дисперсности частиц окиси алюминия Al2O3
в составе продуктов сгорания быстрогорящего ТРТ,
диаметр конденсированных частиц которой оказался
близким к 1 мкм и менее.
По этой же причине и в связи с изменением струк�

туры пламени быстрогорящего ТРТ его скорость го�
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рения оказалась нечувствительной и к скорости по�
тока продуктов сгорания, протекающего вдоль горя�
щей поверхности заряда ТРТ. Следовательно, появи�
лась возможность пренебречь эффектом эрозионно�
го горения, вызываемым омывающим поверхность
горения потоком, интенсифицирующим процессы
тепломассопереноса, что характерно для ТРТ с уме�
ренной скоростью горения. Возможность увеличения
скорости потока в канале заряда, например до
700 м/с, позволила повысить степень заполнения ка�
меры РДТТ топливом, что способствовало улучше�
нию конструктивного совершенства двигателя. Даль�
нейшее существенное повышение допустимой ско�
рости потока продуктов сгорания ТРТ, незначитель�
но улучшающее степень заполнения камеры РДТТ
топливом, ограничивалось из опасений увеличения
амплитуды колебаний давления в камере и, соответ�
ственно, амплитуды колебаний тяги.
Повышение дисперсности частиц окиси алюминия

в составе продуктов сгорания ТРТ вызвало значитель�
ное снижение обусловленной двухфазностью рабоче�
го тела составляющейпотерь удельного импульса в со�
пле (приблизилась к нулю). Вследствие высокой дис�
персности конденсата Al2O3 и с учетом короткого вре�
мени работы РДТТ, измеряемого несколькими секун�
дами, сократились в сравнении с РДТТ, снаряженны�
ми зарядами ТРТ с умеренной скоростью горения, по�
тери удельного импульса, вызываемые искажением
контура сопла под действием высокотемпературного
гетерогенного потока продуктов сгорания.
В условиях повышенных требований к динамиче�

ским характеристикам ПР был признан оптимальным
газодинамический метод управления вектором тяги
(УВТ) – посредством несимметричного вдува продук�
тов сгорания, отбираемых из камеры двигателя, в
сверхзвуковой поток в расширяющейся части сопла
Лаваля.
В отсутствие надежных сведений о статических и

динамических характеристиках подобной натурной
системы УВТ совместно с ЦИАМ были организованы
уникальные экспериментальныеисследованияна базе
сопла РДТТ двигательной установки противоракеты
заатмосферного перехвата первого поколения. В экс�
периментальное сопло был встроен орган управления
вдуваемым потоком. Исследования проходили на
стенде подмосковного филиала ЦИАМ, созданном
для испытаний натурных воздушно�реактивных дви�
гателей в условиях, приближенных к высотно�скоро�
стным, где в качестве рабочего тела использовался
воздух высокого давления. Доверию к полученным
экспериментальным данным способствовала упомя�

нутая высокая дисперсность конденсированной фазы
в составе продуктов сгорания быстрогорящего ТРТ,
что приблизило по свойствам реальный гетерогенный
поток к гомогенному.
Особенности применения РДТТ в составе рас�

сматриваемой ПР оказали влияние на выбор опти�
мального давления в камере двигателя. В данном слу�
чае толщина стенки корпуса двигателя определяется
из условия его устойчивости при действии полетных
перегрузок. Соответственно, давление в камере вы�
бирается из условия прочности стенки корпуса рас�
полагаемой толщины.
Наружная поверхность корпуса РДТТ ПР, защи�

щаемая теплозащитным покрытием, должна быть
гладкой, что способствует обеспечению работоспо�
собности корпуса в плазменных образованиях при
громадных скоростных напорах, возникающих во
время полета ракеты. Поэтому прокладка электрома�
гистралей между приборными отсеками, находящи�
мися в полостях у переднего и за задним днищем дви�
гателя, с применением гаргротов, располагаемых на
наружной поверхности корпуса РДТТ, неэффектив�
на. Следует применять прокладку раздельных элек�
тропроводов под наружным теплозащитным покры�
тием. Другим возможным, но более проблематичным
решением является прокладка электромагистралей
через внутреннюю полость камеры двигателя вдоль
внутренней поверхности корпуса РДТТ, затем запол�
няемого топливом при формировании заряда
методом литья.
Разработка высокоточного ракетного оружия обу�

словила требование высокой вероятности реализа�
ции параметров РДТТ (суммарный импульс, тяга,
время работы) в пределах ограничений, предусмот�
ренных техническим заданием (ТЗ) на разработку
двигателя. Проверка соответствия требованиям ТЗ
вероятности реализации контролируемых характери�
стик с высокой доверительной вероятностью стала
возможной с разработкой математической модели
РДТТ для статистического моделирования его испы�
таний. При использовании этой модели факторы,
влияющие на реализуемый уровень характеристик
двигателя, рассматриваются как случайные величи�
ны, распределенные в пределах отклонений, допус�
каемых ТЗ, конструкторской и технологической до�
кументацией. Для объективного статистического мо�
делирования требуется привлечение данных контро�
ля изготавливаемой продукции и результатов огне�
вых стендовых и летных испытаний РДТТ.
Но еще на этапе проектирования двигателя необ�

ходимо использовать расчетные режимы, позволяю�
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щие обеспечить вероятность реализации его характе�
ристик в соответствии с требованиями ТЗ [4]. При
этом под режимом подразумевается совокупность ус�
ловийили, что однои тоже, сочетание влияющихфак�
торов, определяющее реализацию предельных значе�
ний параметров двигателя, контролируемых ТЗ или,
например, используемых в качестве предельных
нагрузок в расчете двигателя на прочность.
При расчете РДТТ, как правило, используются че�

тыре режима:
1. Номинальный режим, характеризующийся соче�

танием номинальных значений факторов, влияющих
на параметры РДТТ (давление в камере, тягу, суммар�
ный импульс, время работы). Как в случае примене�
нияРДТТв термостатируемом транспортно�пусковом
контейнере или шахте, так и в широком диапазоне
температур, например от –50 до +50 �C, в качестве но�
минальной принимается температура +15 �C, соответ�
ствующая номинальному значению температуры
288 К в Международной стандартной атмосфере, или
температура +20 �C, соответствующая стандартным
условиям определения уровня скорости горения ТРТ,
контролируемогопри сжиганииего образцов вППД.
2. Максимальный режим, характеризующийся

максимальными значениями давления в камере, тяги,
суммарного импульса и минимальным временем ра�
боты РДТТ. Наряду с проверкой выполнения соответ�
ствующих требований ТЗ расчет на этом режиме по�
зволяет получить исходные данные для расчетов теп�
лового состояния и прочности конструктивных
элементов двигателя.
3. Минимальный режим, характеризующийся ми�

нимальными значениями давления в камере, тяги,
суммарного импульса и максимальным временем ра�
боты РДТТ. Расчет на этом режиме позволяет прове�
рить выполнение соответствующих требований ТЗ и
получить исходные данные для расчета теплового со�
стояния конструктивных элементов двигателя и
проверки их прочности.
4. Режим максимального давления при минималь�

ной температуре заряда ТРТ. Этот режим является
вспомогательным и позволяет получить исходные
данные для расчета заряда на прочность.
Для выполненияпроектного расчета параметровна

перечисленных режимах принят подход, являющийся
в определенной мере искусственным, но дающий хо�
рошее совпадение по вероятности реализации пара�
метров с результатами более строгогометода статисти�
ческого моделирования испытаний РДТТ. Из случай�
ных факторов, влияющих на параметры двигателя,
выделены два, принимаемые в качестве систематиче�

ски влияющих на расчетных режимах: среднеобъем�
ная температура зарядаТРТ, характеризующая режим,
и соответствующий режиму уровень скорости горения
ТРТ.
Значение определяемого на расчетном режиме па�

раметра А в пределах поля его рассеивания может

быть представлено в виде А = Аном(1 + �Асл), где вели�
чина Аном рассчитывается при принятых номиналь�
ными для режима исходных данных по температуре
заряда tз и характеризующему технологические от�

клонения скорости горения коэффициенту kт; �Aсл –
случайное отклонение значения параметра А от но�
минального. Для получения предельных значений
параметров РДТТ определяется алгебраическая сум�
ма номинального значения параметра на максималь�
ном или минимальном режиме и его случайного от�
клонения:

A A A

A A

пред. макс ном макс.реж сл

пред. мин ном

� �

�

( ) ( | | );1 �

( ) ( | | ),мин.реж сл1� �A

где Аном рассчитывается при принятых для режима ис�
ходных данных, в том числе: на максимальном режи�
ме: tз макс, kт макс; на минимальном режиме: tз мин, kт мин; на
режиме максимального давления при минимальной
температуре: tз мин, kт макс.
Случайные отклонения параметров в предположе�

нии их нормального распределения

� � � �A k A k A k An nсл � � � �[( ) ( ) ( ) ] ,,1 1
2

2 2
2 2 0 5

�

где �А1, �А2, …, �Аn – случайные отклонения независи�
мых факторов, влияющих на параметр А; k1, k2, …, kn –
коэффициенты влияния независимых факторов.
Для расчета параметров и статистического модели�

рования Д.М. Гальпериным и Б.А. Камским была раз�
работана математическая модель РДТТ, позволяющая
учитывать влияние действующих факторов при изме�
нении этих факторов как по длине проточной части
РДТТ, так и по времени. Математическая модель ос�
нована на методе приращений – последовательном
определении параметров квазистационарного потока
продуктов сгорания на каждом из элементарных уча�
стков, на которые разбивается заряд ТРТ двигателя, с
проверкой сходимости как в пределах участка, так и в
проточной части камеры РДТТ в целом.
Математическаямодель была согласована сЦИАМ

и специальным НИИ Минобороны и неоднократно
успешно апробирована при разработке и испытаниях
РДТТ.
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Основным отличием статистического моделирова�
ния является ввод исходных данных в форме случай�
ных величин в соответствии с законами распределе�
ния влияющих факторов, установленными на основе
имеющегося опыта или экспериментальных результа�
тов. При моделировании было использовано распре�
деление Грама–Шарлье типа А, в котором отличия от
нормального распределения учитываются при
помощи коэффициентов асимметрии и крутости:

f x f x f x f xA A A( ) ( ) , ( ) , ( ),( ) ( )
� � �01667 0 041673 4

� �

где f(x) – плотность нормального распределения;
f (3)(x), f ( 4)(x) – третья и четвертая производные по x
плотности нормального распределения; �А – коэффи�
циент асимметрии (мера косости), �A = r3; �A – коэф�
фициент крутости (мера крутости); �A = r4 – 3; r3, r4 –
третий и четвертый основные моменты распределе�

ния, r x f x dxn
n

�

��

�

� ( ) .

Эффективность предложенных для проектных рас�
четных режимов РДТТ допущений о систематическом
влиянии среднеобъемной температуры заряда и кон�
тролируемых технологических отклонений скорости
горения ТРТ при случайном характере прочих влияю�
щих факторов была проверена статистическим моде�
лированием испытаний ряда двигателей на завершаю�
щих этапах их отработки. Параметры РДТТ с вероят�
ностью не менее 0,997 ограничиваются предельными
значениями, рассчитанными при упомянутых
допущениях.

Изложенные выше данные основаны на результа�
тах работ, выполненных под руководством заслужен�
ного деятеля науки и техники РСФСР и ТАССР, лау�
реата Ленинской и Государственной премий профес�
сора Прокофия Филипповича Зубца.

Успешное решение задачи создания разгонного
РДТТ ПР атмосферного перехвата, подтвердившее
наряду с выполнением требований, диктовавшихся
интересами обеспечения обороноспособности, вы�

сокий уровень научно�технического и промышлен�
ного потенциала нашей страны, в значительной сте�
пени объясняется эффективной координацией ра�
бот, осуществлявшейся Военно�промышленной ко�
миссией (ВПК) при Совете Министров СССР. Важ�
ным компонентом этой координации было своевре�
менное в основном финансирование запланирован�
ных работ. Поддерживалось взаимодействие науч�
но�исследовательских и производственных предпри�
ятий различных отраслей оборонно�промышленного
комплекса, институтов АН СССР. При необходимо�
сти привлекались научно�исследовательские подраз�
деления ведущих вузов.

Во второй половине 1980�х гг. по решению ВПК
была проведена оценка состояния отечественных
стратегических ракетных вооружений в сравнении с
зарубежными, выполнявшаяся группами анализа, со�
стоящими из ведущих специалистов. Группа анализа
РДТТ, возглавлявшаяся директором НИИТП (в на�
стоящее время ФГУП "Центр Келдыша") В.Я. Лиху�
шиным, подтвердила высокий уровень разгонного
РДТТ ПР атмосферного перехвата, обеспечившего ха�
рактеристики сближения ПР с боевыми блоками
МБР, не уступающие характеристикам зарубежного
аналога.
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Â.Â. Áàáàñêèí, Â.Ò. Ãðèí÷åíêî,
Ñ.À. Èñàåâ, Â.Í. Ìîðãóíîâ, Â.Å. ×åïèãà

Рассматриваемая проблематика относится к одному из актуальных разделов со�
временной гидромеханики, связанному с исследованием вихревых механизмов
обтекания тел с организованной шероховатостью и совершенствованием аэро�

динамических характеристик объектов различного назначения, например, летатель�
ных аппаратов, транспортных средств, спортивного инвентаря, элементов системы
управления. В качестве элементовшероховатости выступают углубления (лунки), об�
разованные с помощью пробойника бугорки, волнообразные траншеи [1].

Результатом нанесения шероховатости является снижение сопротивления лыж,
поезда (ориентировочные данные трубных испытаний – на 15 % [2]), автомобиля
(рекламные сведения), увеличение подъемной силы профиля.

Перечисленные положительные эффекты улучшения интегральных характери�
стик справедливо объясняются вихревым механизмом. Однако его детали до сих пор
остаются нераскрытыми, неясными являются перспективы управления вихревыми
структурами.

В последние годы развернуты исследования влияния организованной шерохова�
тости в виде упорядоченных траншей и сферических лунок на снижение сопротивле�
ния омываемых поверхностей [3, 4]. Так, например, нанесение траншей позволяет
снизить сопротивление волнистой стенки примерно на 6 %, а гидравлическое сопро�
тивление гофрированной трубы – от 5 до 15 % [5]. Важно, что в проведенных числен�
ных экспериментах анализ вихревых механизмов показывает важную роль моделиро�
вания турбулентности. В указанных исследованияхпримененамодель переноса сдви�
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говых напряженийМентера [4], модифицированная с
учетом влияния кривизны линий тока.
В настоящей статье продолжается численный ана�

лиз турбулентного обтекания луночных рельефов, на�
несенных на плоскую стенку. Акцент делается на ис�
пользование отличных от сферических сотовых лунок,
полностью покрывающих рассматриваемый участок
стенки.

Концепция исследования и ее генезис. Снижение
вязкостного трения на волнообразных рельефах дав�
но привлекает внимание исследователей [6]. Предва�
рительные результаты теоретического анализа Кэри,
Вайнштейна и Бушнела в 1970–1980 гг., к сожале�
нию, не дали достоверной информации об эффекте,
хотя и позволили с некоторым оптимизмом подхо�
дить к его оценке. Так, использование упрощенной
версии (без решения полных уравнений Рейнольдса)
модифицированной модели пристеночных турбу�
лентных течений за счет введения в нее поправок на
кривизну линий тока позволило сделать вывод об
уменьшении сопротивления волнистой пластины на
13%для отношения высоты к длине волны 0,005.При
этом отмечалось, что для отношения высот к длинам
волн порядка 0,02 полное сопротивление волнистой
пластины на 30 % выше, чем у плоского аналога. Сле�
дует отметить, что осторожное отношение к собст�
венным (названным аналитическими) прогнозам у
их авторов тогда сочеталось с утверждением о том,
что эксперименты показали возможность снижения
полного сопротивления волнистых стенок.
Таким образом, несомненный интерес к объекту

исследования – турбулентному обтеканию стенок с
криволинейным рельефом оказался в то время непод�
крепленным детальнымифизическимии численными
экспериментами. Значительно возросшие возможно�
сти вычислительной гидродинамики (в ее новейший
период развития), более совершенные модели турбу�
лентности позволили с новых позиций взглянуть на
рассматриваемую проблему [3–5].
Проведенный в [7] анализ турбулентного обтекания

уединенной траншеи на плоской стенке показывает,
что распределение локального трения в ее окрестности
на омываемой поверхности имеет три характерных уча�
стка: небольшое увеличение трения перед вогнутостью,
неравномерный профиль внутри ее с резким падением
на подветренной стороне и таким же резким возраста�
нием в районе скругления кромки, а также весьма не�
протяженный участок регрессии трения к уровню, со�
ответствующему течению вдоль плоской стенки. Впол�
не оправданно, что при конструировании многорядно�
го рельефа возникает естественное стремление изба�
виться от начального и конечного участков, оставив

лишь один искривленный контур траншеи. Соединяя
траншеи между собой незначительными перемычками
или вообще обходясь без них, получаем омываемый
криволинейных контур, в определенной степени напо�
минающий волнообразную стенку. Таким образом, за�
дача об обтекании упорядоченного траншейного релье�
фа оказывается весьма близкой к рассмотренной про�
блеме снижения сопротивленияна волнистых стенках.
Как показано в [3], по мере увеличения глубины �

траншеи (в долях ее длины), начиная от плоской стен�
ки, монотонно возрастают пики (максимальные и ми�
нимальные) давления и трения. Как следствие, инте�
гральные силовые характеристики траншейного уча�
стка испытывают две встречные тенденции с ростом�:
нарастает профильное сопротивление и синхронно
снижается сопротивление трения. Конечно, такое по�
ведение характеристик давно известно [6]. Особо от�
мечался "негативный" вклад в общее сопротивление
рельефа, в частности волнистого, профильной состав�
ляющей, которая обычно настолько велика, что эф�
фекта снижения сопротивления движениюрельефа не
возникает. В [4, 5] получен желаемый результат: при
� = 0,02 наблюдается оптимум относительного (отне�
сенного к сопротивлению плоского эквивалентного
участка), полного сопротивления. Эффект снижения
сопротивления получается весьма заметным (порядка
6 %).
Аналогичная тенденция имеет место для сфериче�

ских лунок на плоскости с продольным и поперечным
шагом лунок 1,23 и 1,385 соответственно (в долях диа�
метра пятна лунки). В предварительных численных
экспериментах [4] было показано, что для лунок с глу�
биной 0,02 относительное сопротивление пакета ока�
зывается несколько меньше, чем сопротивление соот�
ветствующего участка плоской стенки. Там же сделано
предположение, что можно рассчитывать на более за�
метный эффект при изменении плотности луночного
пакета.
Очевидно, что лунки с максимальной плотностью

пакета являются предпочтительными по критерию ми�
нимального сопротивления трения на плоских участ�
ках омываемой стенки, причем 100 %�я плотность лу�
нок, безусловно, представляется наиболее выгодной,
так как исключает указанные плоские участки. Несо�
мненно, что рассматриваемые в данной статье сотовые
шестигранные лунки, отличные от сферических, впол�
не удовлетворяют желаемым требованиям.

Математическая модель. Объект исследования. Рас�
сматривается омываемая несжимаемой вязкойжидко�
стью плоская стенка с участком, покрытым сотовыми
шестигранными лунками (рис. 1). В качестве харак�
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терного размера выбрано расстояние между противо�терного размера выбрано расстояние между противо�
положными гранями лунки. Размеры облуненного
участка – 8,55�6,8, а размеры всей пластинки – 15�10.
Участок с лунками располагается на расстоянии 2 от
переднего края пластинки. Глубина лунок варьирует�
ся в диапазоне от 0 до 0,08. Как показано в предвари�
тельных исследованиях [3, 4], края лунокцелесообраз�
но скруглять, причем радиус скругления должен быть
значительным. Здесь его величина принимается
равной 0,5.

В качестве характерного масштаба параметров на�
бегающего потока выбирается величина скорости его
однородной части вдали от стенки. Задача рассматри�
вается в предположении о развитии на гладкой пло�
ской стенке турбулентного пограничного слоя. Его
толщина на входной границе задается равной 0,08 (по�
рядка максимальной глубины лунок), а число Рей�
нольдса – 2�105.

Характеристики турбулентности внешнего потока
соответствуют течению в рабочей части аэродинами�
ческой трубы со степенью турбулентности 1 %.

Постановка задачи.Система исходных дифференци�
альных уравнений в частных производных, описываю�
щих движение воздушного потока около стенки с облу�
ненным участком, включает осредненные по Рейнольд�
су уравнения Навье–Стокса, замыкаемые с помощью
уравнений модели переноса сдвиговых напряжений
Ментера, модифицированной с учетомкривизнылиний
тока [4]. Дополнительная константа в поправке вихре�
вой вязкости, рассчитанной следуя Роди�Лешцинеру,
выбрана равной 0,02 на основе многочисленных тесто�
вых исследований отрывных течений [8].

Расчетная область строится таким образом, чтобы
нижняя ее граница совпадала с омываемой стенкой,
содержащей участок с лунками, а верхняя граница
располагалась вдали от стенки параллельно ее пло�
ской части. Проточные входная и выходная границы
перпендикулярны направлению набегающего потока,
а боковые границы параллельны ему. Высота области
выбирается из условия незначительного влияния
возмущений пристеночного течения на движение
потока вдали от стенки и равна 5.

На входной границе ставятся фиксированные ус�
ловия: профили равномерного потока вне погранич�
ного слоя и согласованныепрофили скорости и харак�
теристик турбулентности вблизи стенки [4]. Послед�
ние получаются в результате решения параболизован�
ных двумерных уравнений в предположении о разви�
тии турбулентного пограничного слоя на пластинке до
входного сечения.

На боковых и верхней границах задаются условия
симметрии, а на выходной границе – мягкие гранич�
ные условия (условия продолжения решения) [4].

На омываемой стенке выполняется условие прили�
пания [4].

Численный метод. Генезис численного моделиро�
вания обтекания несжимаемой вязкой жидкостью
траншейных и луночных рельефов, как и всей вычис�
лительной гидродинамики (CFD), тесно связан с
прогрессом в области компьютерной техники, разви�

тием методов решения уравнений Навье–Стокса и
совершенствованием полуэмпирических моделей
турбулентности. Следует подчеркнуть, что рассмат�
риваемая задача принадлежит к числу классических,
а ее численное решение для ламинарного течения
вполне удовлетворительно и давно известно. Конеч�
но, и здесь остаются проблемы, прежде всего связан�
ные с интерпретацией нестационарных режимов об�
текания. Однако наибольшие трудности всегда пред�
ставлял расчет турбулентных отрывных течений.
В 1970–1980�х гг. для замыкания уравнений Рей�
нольдса широко использовалась двухпараметриче�
ская диссипативная модель турбулентности или

k–��модель Лаундера–Сполдинга. В стандартном
высокорейнольдсовом варианте она дополнялась
пристеночными функциями, поскольку в непо�
средственной близости у стенки была непримени�
ма. В рамках такого подхода рассчитаны отрывные
течения с фиксированной точкой отрыва в окрестно�
сти ниши и технологического разъема, причем в по�
следнем случае расчеты проводились на моноблоч�
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Рис. 1. Аксонометрический вид омываемой стенки с нанесенными со�
товыми лунками (а) и вид сверху на участок сотовых лунок (б)



ной алгебраической сетке в криволинейных согласо�
ванных с телом координатах [9].
Ставшие индустриальным этапом развития CFD,

1990�е гг. были отмечены разработкой ишироким рас�
пространением вычислительных технологий, вопло�
щенных в специализированных и универсальных па�
кетах прикладных программ, или кодах. Особо следует
указать на многоблочный подход к решению задач
гидромеханики и теплообмена [4, 8], позволивший на
совокупности вложенных и пересекающихся расчет�
ных сеток простой топологии достаточно точно ото�
бразить не только объекты сложной геометрии, но и
разномасштабные, структурные элементы отрывных
течений, такие как пограничные и сдвиговые слои,
циркуляционные зоны, след за телом и др. Также важ�
но подчеркнуть успешную апробацию созданных в
указанный период новых полуэмпирических моделей
турбулентности, в частности, двухпараметрической
модели переноса сдвиговых напряжений Ментера и
модели с одним дифференциальным уравнением для

вихревой вязкости Спаларта–Аллмареса (СА) [4].
В рамках многоблочного подхода с использованием

модели Ментера проведено численное исследование
турбулентного течения в двумерном плоскопараллель�
ном и расширяющемся каналах с круговой траншеей,
внутри которой содержался вращающийся цилиндр
(один из вариантов активной вихревой ячейки). При
этом введение разномасштабных сеток позволило ак�
куратно рассчитать течение в окрестности скругленных
кромок. Отмечено хорошее согласие расчетных резуль�
татов с данными измерений профилей скорости и рас�
пределений давления, выполненных вИнституте меха�
ники МГУ. Предложенный многоблочный подход был
обобщен для решения трехмерных задач и использован
для анализа вихревой динамики и теплообмена при
турбулентном обтекании сферической лунки на пло�
ской стенке и на стенке узкого канала при варьирова�
нии в широких пределах ее глубины.
Численное моделирование турбулентного течения

вязкой несжимаемой жидкости около криволинейного
рельефа проводится на основе конечно�объемного ре�
шения уравнений Навье–Стокса неявным факторизо�
ванным методом глобальных итераций, сконструиро�
ванным в рамках концепции расщепления по физиче�
ским процессам [4, 9]. Его основой является модифи�
цированная согласованная процедура коррекции дав�
ления SIMPLEC. Двухшаговая процедура типа "пре�
диктор–корректор" предназначена для определения
приращений декартовых составляющих скорости и
давления. В системе исходных уравнений аппроксима�
ция конвективных членов в явной части выполняется

по одномерной версии противопоточной схемы Лео�
нарда для уравнений количества движения и по разно�
видности схемы TVD для уравнений турбулентных ха�
рактеристик. Для обеспечения устойчивости расчетно�
го алгоритма в неявной части уравнений переноса осу�
ществляется аппроксимация конвективных членов по
противопоточной схеме с односторонними разностя�
ми. Для демпфирования высокочастотных осцилляций
диффузионные членывнеявной части содержат допол�
нительную искусственную диффузию с коэффициен�
том переноса, пропорциональным кинематической
вязкости. Выбор центрированного расчетногошаблона
обусловливает применение монотонизатора Рхи–Чоу в
блоке поправки давления с эмпирически определен�
ным коэффициентом 0,1. И, наконец, решение разно�
стных уравнений осуществляется методом неполной
матричнойфакторизациив версииСтоуна (SIP). Впро�
цедуре глобальных итераций на одну локальную итера�
цию при решении уравнений количества движения
приходится несколько итераций в блоке поправки дав�
ления и ограниченное число итераций в блоке расчета
турбулентных характеристик.
Конструирование многоблочного алгоритма было

инициировано численным моделированием вихревых
течений в многосвязных областях применительно к те�
лам с вихревыми ячейками [4]. Развит оригинальный
подход, основанный на декомпозиции расчетной об�
ласти сложной геометрии на фрагменты с последую�
щим использованием пересекающихся сеток простой
топологии. Для определения параметров в областях пе�
ресечения сеток применяется процедура линейной
интерполяции.
Решение динамической задачи заканчивается по

достижении надлежащей точности расчета локальных
и интегральных параметров. Так, для приращений ско�
рости и приращения давления задается точность 10�5,

для приращения энергии турбулентности – 5�10�6. Ко�
эффициенты релаксации при расчете приращений со�
ставляющих скорости принимаются равными 0,5, по�
правки давления – 0,8.
На основе многоблочных вычислительных техноло�

гий разработан пакет прикладных программVP2/3 (ско�
рость – давление, двумерная и трехмерная версии) [10],
который также применяется в данном исследовании.

Генерирование расчетной сетки. Расчетная область
разбивается многоблочной расчетной сеткой, содер�
жащей два фрагмента. Первый из них покрывает всю

омываемую стенку и содержит 115�62�77 ячеек. Ми�
нимальный пристеночный шаг равняется 10�5. Мини�
мальные шаги в продольном и поперечном направле�
нии выбираются равными 0,1. Второй фрагмент по�
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крывает участок с сотовыми лунками. Его высота 0,35.

В нем содержится 149�50�113 расчетных ячеек. Мини�
мальные шаги фрагментарной сетки в продольном и
поперечном направлении выбираются равными 0,05.

Анализ полученных результатов. На рис. 2…6 пред�
ставляются некоторые из полученных результатов
проведенного численного исследования по влиянию
глубины сотовой лунки на локальные и интегральные
распределения силовых нагрузок на облуненный уча�
сток омываемой стенки. Представленные характери�
стики относятся к соответствующим величинам на
плоской стенке, обозначенным индексом pl.

Относительные величины коэффициентов трения
Cf/Cfpl и давления Cp/Cрpl в срединном сечении рельефа
(рис. 2, а) изменяются периодически, чередуя взлеты,
приходящиеся на гребни рельефа, и падения, соответ�

ствующие вогнутостям. По мере увеличения � локаль�

ные минимумы Cf/Cfpl уменьшаются, причем при � =
= 0,06 в лунках наблюдается возникновение отрывных
зон. Локальные максимумы Cf/Cfpl увеличиваются с

ростом � только в начале участка с лунками. Анало�
гичная ситуация наблюдается для Cp/Cppl(x) (рис. 2, б).
Однако есть различия в поведении кривых Cp/Cppl(x) в
первом и последних рядах лунок. Если в первом ряду

лунок увеличение � приводит к монотонному росту
максимумов и минимумов Cp/Cppl, то начиная со второ�
го ряда наблюдается тенденция к уменьшению ло�
кальных максимумов и повышению локальных мини�
мумов. Интересно отметить, что увеличение локаль�
ных максимумов Cp/Cppl имеет место в диапазоне изме�

нения � от 0,01 до 0,04. А при переходе от � = 0,04 к � =
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Рис. 2. Влияние глубины лунки на срединные продольные распределения локального трения (а) и коэффициента давления (б, в), отнесенных к анало�
гичным величинам для плоской стенки:

Кривая . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1 2 3 4

����������������������������������������������������� 0,01 0,02 0,04 0,06



= 0,06, напротив, локальный максимум Cp/Cppl оказы�
вается меньше (рис. 2, в).

Как показано на рис. 3, осредненные по поперечной
полосе облуненного участка zo распределения относи�
тельных коэффициентов полного сопротивления Cx/Cxpl

и сопротивления трения Cxf/Cxfpl вдоль продольной ко�
ординаты x изменяются периодически, соответствуя
изменению локальных характеристик, указанных на
рис. 2. Однако локальных максимумов и минимумов
вдвое больше, так как сотовые лунки располагаются в
шахматном порядке. По мере увеличения глубины лун�
ки относительные величины сопротивления трения
монотонно уменьшаются (рис. 3, б), достигая значений

менее 0,2. Однако относитель�
ные величины полного сопро�
тивления при этом характери�
зуются растущим разбросом от
отрицательных величин поряд�
ка –1 до положительных вели�
чин порядка 1,7.

Осредненные по продоль�
ным полосам облуненного уча�
стка длиной xo распределения
относительных коэффициен�
тов полного сопротивления
Cx/Cxpl и сопротивления трения
Cxf/Cxfpl по поперечной коорди�
нате z также изменяются пе�
риодически, соответствуя пяти
рядам лунок (рис. 4). Однако
диапазоны их колебаний гораз�
до меньше, чем в предыдущем
случае (см. рис. 3), от 0 до 1.
Очевидно, что это происходит
из�за компенсации знакопере�
менных нагрузок при их сум�
мировании вдоль продольных
полос. По мере увеличения
глубины лунок � осредненные
относительные коэффициенты
сопротивления трения моно�
тонно убывают, почти достигая
при � = 0,06 нулевых значений
(рис. 4, б). В то же время мини�
мальные относительные вели�
чины полного сопротивления
оказываются порядка 0,2, при�
чем при � = 0,04 (рис. 4, а).

Коэффициент сопротивле�
ния трения участка с сотовыми
лунками с ростом глубины мо�
нотонно уменьшается, так же

как для рельефов с траншеями и сферическими лунка�
ми [4] (рис. 5, а). Аналогичным образом ведет себя про�
фильное сопротивление. Оно возрастает по близкому к
квадратичному закону. В результате полное сопротив�
ление рельефа с сотовыми лунками имеет минимум
порядка 0,003 при � = 0,03…0,04. Учитывая, что при
� = 0 полное сопротивление участка 0,0067, получает�
ся, что сопротивление облуненного рельефа уменьша�
ется более чем вдвое.

По мере возрастания � движение в пристеночном
слое интенсифицируется. Как видно из рис. 5, б, мак�
симальные скорости вторичного течения вблизи стен�
ки монотонно увеличиваются, достигая при � = 0,08
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Рис. 3. Влияние глубины лунки на осредненные по поперечной полосе (размером zo) облуненного участка
продольные распределения отнесенных к плоской стенке коэффициентов полного сопротивления
Cx/Cxpl (а) и сопротивления трения Cxf/Cxfpl (б):

Кривая . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1 2 3 4

������������������������������ . . . . . . . . . 0,01 0,02 0,04 0,06



величины, равной 0,225. Максимум энергии турбу�
лентных пульсаций имеет два участка изменения по
мере роста �, различающиеся темпами возрастания km.
До � = 0,04 km увеличивается незначительно, в то вре�
мя как для глубин свыше 0,04 km резко меняется, воз�
растая более чем втрое при � = 0,08. При этом вихревая
вязкость меняется более плавно, хотя темпы роста при
� > 0,04 заметно выше, чем при малых глубинах.

Причины поведения интегральных и локальных
характеристик в определенной мере объясняются на

рис. 6, на котором представляются картины распре�
деления относительной продольной силовой нагруз�
ки на рельеф с сотовыми лунками Fx/Fxpl в окрестно�
сти предпоследней лунки из срединного сечения. По
мере увеличения глубины лунок � характер обтека�
ния рельефа постепенно изменяется от безотрывного
к отрывному. Линии растекания жидкости по криво�
линейному рельефу становятся все более искривлен�
ными, причем при � = 0,04 на подветренных участках
образуются зоны заторможенного течения, которые
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Рис.4. Влияние глубины лунки на осредненные по продольной полосе (размером xo) облуненного участка попе�
речные распределения отнесенных к плоской стенке коэффициентов полного сопротивления Cx/Cxpl (а) и сопро�
тивления трения Cxf/Cxfpl (б):

Кривая . . . . . . . . . . . . . . . . . 1 2 3 4

����������������������������������������������� 0,01 0,02 0,04 0,06



при � = 0,06 превращаются в зоны отрывного тече�
ния. Интересно проанализировать динамику измене�
ния картины Fx/Fxpl с ростом �. С увеличением � по�
степенно пропадают зоны повышенных силовых на�
грузок и появляются зоны низких нагрузок. Начиная

с � = 0,02 в картине доминирует зона 2, которая пока�
зывает изменение Fx/Fxpl от 0 до 0,8. Именно это об�
стоятельство предопределяет эффект снижения ло�
бового сопротивления (см. рис. 5).

Работа выполнена при финансовой поддержке РФФИ
по проектам № 08�01�00059 и № 08�08�90400.
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Рис. 5. Влияние глубины лунки на
относительные величины коэффи)
циентов трения Cx/Cxpl (1), про)
фильного Cxp/Cxppl (2) и полного со)
противления Cx/Cxpl (3), а также на
максимальные величины попереч)
ной составляющей скорости �m (4),
энергии турбулентности km (5) и
вихревой вязкости �tm (6)

Рис. 6. Картина рельефа с сотовыми лунками (окрестность срединной
лунки в предпоследнем ряду) с пятикратным увеличением глубины (а) и
сравнение картин относительных распределений продольной силы
Fx/Fxpl для различных �:
а – � = 0,01; б – 0,02; в – 0,04; г – 0,06. Уровни 0, 1, 2, 3 соответст�
вуют диапазонам изменения Fx/Fxpl: свыше 1,2; от 0,8 до 1,2; от 0 до
0,8; менее 0 соответственно
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Â.Ô. Áåçúÿçû÷íûé, Â.Â. Íåïîìèëóåâ, À.Í. Ñåìåíîâ

Научно	технический прогресс в машиностроении сопровождается постоянным
усложнением конструкций, повышением требований к качеству выпускаемых
изделий. Однако создание новых изделий в значительной мере сдерживается

существующим уровнем технологии их изготовления. Технология становится крити	
ческим фактором, определяющим общее состояние современной техники. И это ут	
верждение в полной мере относится к сборочному этапу производства. Сборка – за	
вершающий, трудоемкий и дорогостоящий технологический процесс, во многом оп	
ределяющий эксплуатационные качества и себестоимость изготовления изделия.
Процесс сборки, заключающийся в упрощенном восприятии, в соединении состав	
ляющих изделие деталей и формировании замыкающих звеньев размерных цепей,
является, по существу, способом преобразования несвязанной совокупности деталей
в готовое изделие – техническую систему, которая обладает индивидуальным набо	
ром весовых, информационных и физических свойств.

Качество выполнения сборки может быть оценено большим числом парамет	
ров, важнейшим из которых является геометрическая точность. В настоящее вре	
мя способом прогнозирования точности узлов ГТД как доступной характеристи	
ки технической системы является размерный анализ на основе "классической"
теории размерных цепей, использующей целый ряд ограничений. В ней, напри	
мер, рассматривается всего одна из погрешностей изготовления реальных дета	
лей – погрешность размера, но не учитываются жесткость деталей, относитель	
ные пространственные отклонения поверхностей и т.д. В результате даже пра	
вильно выполненные размерные расчеты во многих случаях не гарантируют вы	
сокого качества сборки. Известный ученый в области сборки высокоточных из	
делий проф. А.М. Дальский отмечает, что даже при сравнительно высоком уров	
не конструктивных разработок выходные параметры машин далеко не всегда от	
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Рассмотрены вопросы обеспечения качества ответственных узлов газотурбинных двигате�
лей в процессе сборки. Выделены основные причины нестабильного качества сборки роторов и ра�
бочих колес турбомашин– влияние пространственных отклонений, контактных и объемных де�
формаций, избыточности базирования деталей. Предложены способы сборки, обеспечивающие
функциональное качество узлов путем взаимной компенсации погрешностей деталей и их бази�
рования на основе компьютерного моделирования.

Ключевые слова: сборка, размерные цепи, ротор, базирование, компенсация.

V.F. Bezyazychnyi, V.V. Nepomiluev, A.N. Semenov. Condition And Direction
Of Development Of Assembly Manufacture PJ

The problems of quality maintenance of power jet responsible knots in the course of assemblage are
considered. Principal causes of unsatisfactory quality of assemblage of turbo machines rotors – influence
of spatial deviations, contact and volume deformations, redundancy of basing of details are allocated. The
ways of assemblage providing functional quality of knots bymutual indemnification of errors of details and
their basing on the basis of computer modeling are offered.
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вечают поставленным требованиям. Это объясня�
ется особенностями технологических аспектов
обеспечения их качества.
Известно, что сборка машиностроительной про�

дукции может осуществляться с использованием од�
ного из следующих методов достижения требуемой
точности: взаимозаменяемости (полной, неполной,
групповой) или компенсации (пригонки, регулирова�
ния, а также попарного или индивидуального подбо�
ра). При использовании данных методов сборщик
наугад берет собираемые детали, а удовлетворитель�
ность или неудовлетворительность полученного в ре�
зультате параметра качества оценивается уже после
сборки. Таким образом, сам процесс суммирования
погрешностей деталей при образовании сборочного
соединения неуправляем, и качество сборки изделия
обеспечивается постпроцессным контролем.
Для машиностроительного производства наиболее

предпочтительно использование методов взаимозаме�
няемости. При этом исключаются трудоемкие приго�
ночные и доводочные работы, снижаются требования к
квалификации сборщиков, создаются предпосылки ав�
томатизации. Однако при использовании полной взаи�
мозаменяемости в авиадвигателестроении качество де�
талей, поступающих на окончательную сборку, должно
быть столь высоким и стабильным, что его достижение
в серийном производстве авиационных двигателей
встречает практически непреодолимые трудности как в
настоящее время, так и в обозримом будущем. Ультра�
прецизионные методы обработки при экстремальных
требованиях к качеству всегда сложны, трудоемки, не�
достаточно надежны и неустойчивы. Неприемлемо
большая трудоемкость изготовления деталей ГТД сразу
же сводит к нулю все преимущества метода полной
взаимозаменяемости, так как общая трудоемкость из�
готовления изделия оказывается в результате чрезмер�
но высокой. Появление же новых, значительно более
точных и одновременно не слишком дорогих методов
изготовления деталей в ближайшее время маловероят�
но. Поэтому использование метода полной взаимоза�
меняемости не является перспективнымнаправлением
совершенствования технологии сборки большинства
узлов современных ГТД.
Неперспективными при окончательной сборке

ГТД являются и методы неполной и групповой взаи�
мозаменяемости: первый – по причине необходимо�
сти повторных сборок с их высокой трудоемкостью,
второй– из�за необходимости в этом случае очень вы�
сокой серийности выпускаемых изделий (практиче�
ски все современные отечественные ГТДизготавлива�
ются в условиях мелкосерийного и даже единичного
производства).

Методы компенсации позволяют различными спо�
собами нивелировать погрешности изготовления дета�
лей, что дает возможность из деталейневысокой точно�
сти собирать кондиционные изделия, поэтому практи�
чески всегда в том или ином виде эти методы применя�
ются при сборке наиболее ответственных узлов – рото�
ров ГТД.Широко используемая пригонка деталей в на�
стоящее время часто является единственным способом
обеспечить требуемое качество сборки ГТД, но недос�
татки этого способа вынуждают всеми возможными
способами избегать его применения. Кроме слишком
высокой трудоемкости и себестоимости, выполнение
пригоночных работ вызывает необходимость наличия в
сборочном цехе металлорежущего оборудования, что
означает появление дополнительного источника за�
грязнения, затрудняет организацию ритмичного про�
изводства. По этим причинам метод пригонки также
неперспективен, и его применение оправдано только в
том случае, если никакие другие методы не позволяют
получить требуемого качества сборки.
Метод регулирования обеспечивает достижение вы�

сокой точности сборки более экономичными средства�
ми по сравнению с методом пригонки, однако также
имеет серьезные недостатки. Так, при использовании
этого метода в реальных конструкциях ГТД часто воз�
никает необходимость трудоемкой разборки собранно�
го узла для замены компенсирующего звена и затем по�
вторной сборки. Это связано с тем, что расчет требуе�
мой величины этого звена с помощью классической
теории размерных цепей имеет совершенно недоста�
точную точность даже в том случае, если до сборки из�
вестны действительные размеры всех деталей – состав�
ляющих звеньев собираемой размерной цепи, и опре�
деление выходных параметров качества сборки часто
возможно только после ее полного завершения. Кроме
того, для использования этого метода необходимо еще
на этапе проектирования машины определить возмож�
ную величину компенсации и размеры компенсаторов,
что опять�таки вызывает необходимость рассчитывать
размерные цепи. Использование же подвижных ком�
пенсаторов значительно усложняет конструкцию узлов
и снижает их надежность. Более того, во многих узлах
авиационных ГТД по конструктивным соображениям
нежелательно или вообще невозможно использование
даже неподвижных компенсаторов (например, из�за
снижения жесткости, надежности и т.д.). Поэтому ме�
тод регулировки возможен для обеспечения качества
сборки ГТД, однако для реализации его преимуществ
необходимо уточнение теории размерных цепей с це�
лью определения величин компенсирующих звеньев
еще дофизической сборки узла, учета податливости де�
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талей под действием сборочных сил, автоматизации
размерных расчетов, разработки новых способов регу�
лирования с учетом условий работы.
Общей особенностью перечисленных выше мето�

дов достижения требуемой точности сборки является
то, что в них не учитываются индивидуальные особен�
ности каждой конкретной детали и реальная топогра�
фияповерхностейдеталей.Этогонедостатка лишенме�
тод индивидуального подбора деталей (иногда онназы�
вается методом попарного или непосредственного под�
бора, если подбирается пара сопрягаемых деталей, или
сборкой по действительным размерам), который также
достаточно широко применяется при сборке высоко�
точных изделий, когда требования к качеству изготов�
ления деталей значительно превышают возможности
существующихметодов обработки.Припопарномпод�
боре, как правило, подбираются охватываемая и охва�
тывающая поверхности сопрягаемых деталей. Точ�
ность, достигаемая этим методом, зависит от числа тех
звеньев в цепи, размеры которых подбираются.
Однако известны случаи, когда требования к точно�

сти сопрягаемых поверхностей столь высоки, что даже
при использовании метода групповой взаимозаменяе�
мости приходится использовать для комплектования
пар деталей внутри одноименных размерных групп ме�
тодыиндивидуальногоподбора илипригонки (а иногда
и оба эти метода вместе), осуществляемые вручную.
При этом результат целиком и полностью зависит от
квалификации и состояния исполнителя. Например,
при изготовлении прецизионных пар топливной аппа�
ратуры современных дизельных двигателей (втулка
плунжера – плунжер, корпус распылителя – игла рас�
пылителя) предъявляются очень высокие требования к
точности размеров. Допустимый зазор в прецизионной
паре обычно составляет от 0,6 до 1,6 мкм при номи�
нальном диаметре сопряжения 8,5 мм. Точность гео�
метрической формы должна составлять: конусность –
не более 0,3 мкм на 20 мм длины; некруглость – не бо�
лее 0,3 мкм, непрямолинейность – не более 0,4 мкм, а
шероховатость – от 0,04 до 0,08 мкм.
Для выполнения столь высоких требований, вы�

званных большими рабочими давлениями (порядка
60 МПа), сборка плунжерных пар номинально осуще�
ствляется методом групповой взаимозаменяемости.
Однако, хотя втулки и плунжерыи сортируются по зна�
чениям диаметров, измеренных в одном сечении, на
100 размерных групп через 0,5 мкм, на практике могут
быть собраны далеко не все пары из одноименных
групп. Поэтому, как правило, сначала сборщик на
ощупь определяет степень подвижности плунжера во
втулке и гидроплотность пары и за несколько попыток
вручную подбирает такую пару, которая, на его взгляд,

является годной. При этом номера размерных групп
служат всего лишь подсказкой, ускоряющей процесс
ручного подбора. После предварительной сборки про�
веряется возможность самоопускания плунжера и гид�
роплотность пары, по результатам которых значитель�
ное число собранных пар бракуется.
Бракованные пары, не имеющие подвижности (они

составляют до 70– 80%пар рядных топливныхнасосов
и почти все пары распределительных насосов) подвер�
гаются дополнительной взаимной притирке с абразив�
ной пастой, а пары, забракованные по гидроплотности
(до 10 – 15 % пар), поступают на переборку. Таким об�
разом, размеры диаметров сопрягаемых поверхностей,
измеренные в одном сечении, не являются достаточно
надежными и информативными критериями оценки
качества деталей и сортировки их на размерные груп�
пы, поскольку обеспечивают получение всего лишь
5 – 10% годных изделий, даже при использовании руч�
ного подбора пар внутри размерных групп.
Возможности метода индивидуального подбора

значительно увеличиваются в том случае, если соеди�
няемые детали могут занимать друг относительно друга
в собранном изделии различные равноценные с конст�
руктивной точки зрения положения. В таком случае
этот метод позволяет подобрать детали и их положение
таким образом, чтобы они в максимальной степени
взаимно компенсировали погрешности друг друга, что
дает возможность значительно повысить качество
сборки изделия, не завышая требований к качеству из�
готовления его деталей.Однаконепосредственное при�
менение такого способа при сборке реального изделия,
когда число возможных вариантов соединения деталей
может превышать десятки миллионов, невозможно.
Выход – в автоматизации процесса индивидуального
подбора деталей с помощью ЭВМ и превращение дан�
ного метода в компьютерную технологию.
Наиболееприменимойв этом случаеможет быть так

называемая виртуальная сборка, которую можно пред�
ставить как процесс, происходящий внутри компьюте�
ра, но включающий в себя все существенные признаки
выполняемой сборки реально существующего изделия.
Виртуальная сборка основана на созданииматематиче�
ской модели собираемого изделия, учитывающей все
наиболее существенные свойства деталей и собираемо�
го изделия в виде входных данных – действительных
размеров деталей, погрешностей расположения по�
верхностей, состояния поверхностного слоя, свойств
материалов деталей, технологических условий сборки,
и выходных данных – параметров качества сборки, ха�
рактерных для реального изделия (рис. 1).
Возможности метода индивидуального подбора

деталей значительно возрастают при увеличении
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числа подбираемых деталей. Поэтому использова�
ние технологии виртуальной сборки, основанной
на методе индивидуального подбора деталей, наи�
более эффективно при изготовлении высокоточ�
ных машин, содержащих многозвенные размерные
цепи. Достигаемая точность замыкающего звена
существенно повышается, если производится под�
бор всех имеющихся деталей, т.е. производится оп�
тимизация состава сборочных комплектов. Ис�
пользование компьютера при этом позволяет очень
быстро рассмотреть множество вариантов ком�
плектации собираемого изделия и выбрать лучший
из них, причем по критериям, напрямую связан�
ным с эксплуатационными свойствами изделия.
Виртуальность процесса позволяет выполнять эти
операции очень быстро и с небольшими затратами,
не соизмеримыми с затратами на физически вы�
полняемую сборку.

Современная техника характеризуется использо�
ванием большого числа высокоточных узлов, содер�
жащих маложесткие детали. К таким узлам относят�
ся, например, роторы авиационных газотурбинных
двигателей (ГТД). Особенность сложных маложест�
ких изделий – возникновение в процессе сборки зна�
чительных деформаций деталей (размеры которых
являются составляющими звеньями размерных це�
пей), что вызывает и изменение контролируемых раз�
меров изделия (замыкающих звеньев). Деформации,

возникающие при приложении сборочных сил, могут
в десятки раз превышать величины допусков на кон�
тролируемые размеры таких изделий. Поэтому кон�
тролируемые размеры не могут быть с достаточной
точностью рассчитаны с помощью классической тео�
рии размерных цепей, которая рассматривает соеди�
няемые детали как абсолютно жесткие.

Так, например, при сборке ротора осевого ком�
прессора высокого давления дискового типа после
установки рабочих колес производится предвари�
тельное обжатие собранного пакета осевой силой,
после чего относительно свободно наворачиваются
стяжные гайки (рис. 2).

Номинальное давление на торцах ступиц дисков
достигает 30 % величины предела текучести их мате�
риалов. Под действием таких высоких давлений про�
исходит смятие и упругопластическая деформация
вершин неровностей контактных поверхностей. На�
блюдаются, кроме того, изменения схем базирования
дисков на валах, искривление оси вала, что вызывает
появление дисбалансов у ротора, собранного из ранее
отбалансированных колес, а также изменение осевых
зазоров между кромками лопаток колес ротора и соот�
ветствующих направляющих аппаратов (рис. 3, 4).
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Рис. 1. Входные и выходные данные виртуальной сборки

Рис. 2. Схема ротора осевого компрессора высокого давления:
1 – вал; 2, 9 – стяжная гайка; 3, 5 – рабочая лопатка; 4 – проста�
вочное кольцо; 6 – обод диска; 7 – полотно диска; 8 – ступица
диска; 10 – компенсирующее кольцо

Рис. 3. Ротор, скомплектованный из дисков с торцами, не перпенди�
кулярными оси

Рис. 4. Деформация деталей ротора при сборке:
1 – главные центральные оси инерции дисков

(Рис. 3) (Рис. 4)



Сборочные размеры пакетов из деталей с радиаль�
но�осевой симметрией, подобных дискам, зависят
также от их относительного расположения в осевом и
радиальном направлениях. Так, узловые размеры мо�
гут существенно разниться при изменении положения
дисков, проставочных и компенсирующих колец от�
носительно друг друга вследствие погрешностей угло�
вого расположения торцовых поверхностей относи�
тельно осей симметрии (рис. 5). Кроме того, силовое
замыкание таких узлов приводит к значительным
деформациям базовых деталей.
Анализ форм базовых деталей, возникающих в

процессе силового замыкания, показывает, что их де�
формации в значительной степени определяются же�
сткостью собираемых деталей и в том числе зависят от
размеров, связывающих свободные поверхности и не
учитываемых при размерном
расчете сборочных цепей.
При существующих в настоя�

щее время технологиях для обеспе�
чения точности сборки роторных
узлов используются следующиеме�
роприятия:
завышение требований к каче�

ству изготовления деталей;
применение методов регулиро�

вания и пригонки, требующих час�
тичной разборки изделия для за�
мены компенсатора или доработ�
ки деталей (поскольку величина
компенсации корректно может
быть определена только после
завершения процесса сборки);
повышение жесткости отдель�

ных деталей.

В результате этого резко увеличиваются трудоем�
кость и себестоимость изготовления деталей авиаци�
онных двигателей, которые изготавливают с макси�
мально допустимой для серийного производства точ�
ностью, возрастаетмасса деталейиизделия вцелом.
Проблема осложняется еще и тем, что результат

сборки обычно нельзя заранее предсказать даже в том
случае, если известны действительные размеры всех
деталей. Поэтому в большинстве случаев выходные
параметры процесса сборки достаточно надежно мо�
гут быть проконтролированы только на полностью
собранном узле или даже готовом изделии в процессе
его испытания, поскольку существующая теория раз�
мерных цепей не позволяет адекватно описывать и
исследовать размерные связи в собираемой или рабо�
тающеймашине. В качестве примера можно рассмот�
реть представленную на рис. 6 схему ротора дисково�
го типа компрессора высокого давления одного из
авиационных ГТД, состоящего из 11 ступеней.
Для обеспечения одного из эксплуатационных тре�

бований к ротору – нераскрытия стыков между его
дисками во время работы – они сжимаются в осевом
направлении, что достигается опрессовкой пакета и
затяжкой гаек на концах центрального вала.
После сборки ротора контролируются размеры:
1) A = 15+0,12 и величина соответствующей осевой

деформации 1�го диска в допустимом диапазоне
0,55…0,8 мм;
2) осевой прогиб последнего (11�го) диска B =

= 1,9 ± 0,1;
3)C=183,5±0,3 (его величина до сборки 185,2+0,3);
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Рис. 5. Возможные варианты расположения дисков на валу

Рис. 6. Схема ротора компрессора высокого давления:
1 – вал; 2 – гайка; 3 – диск; 4 – проставка; 5 – лопатка; 6 – компенсирующее кольцо



4) высота ротора по ступице с допуском уменьше�
ния на 0,6…1,1 мм;

5) длина вала E = 1025 5
0 1
0 35,
,
,

�

� и его вытяжка на
0,38…0,40 мм.

Обжатие ротора на прессе приводит к изменению
линейных размеров деталей, неопределенности осево�
го положения торцов ступиц и ободов дисков относи�
тельно вала и, как следствие, к значительным погреш�
ностям осевого расположения лопаточных венцов.
Поскольку эксплуатационные характеристики ГТД
существенно зависят от точности зазоров между ро�
торными и статорными лопатками, то эти деформа�
ции вызывают значительные трудности при сборке.
Именно поэтому задача обеспечения заданной точно�
сти сборки многоступенчатых роторов в настоящее
время решается методами регулировки (подбором
компенсирующего кольца требуемой толщины) и
пригонки (шлифование или протачивание поверхно�
стей деталей после сборки), которые зачастуюне обес�
печивают достаточной точности при первой сборке.
В таких случаях, если размеры узлов не попадают в
пределы заданных жестких допусков, производится
частичная разборка ротора для доработки деталей или
замены компенсирующего кольца.

Сборочная проблематика наглядно проявляется в
процессе испытаний ГТД, роторы которых, являясь
"гибкими", уравновешивались не на рабочих часто�
тах. Объективная характеристика достигнутого дина�
мического качества их сборки, как правило, проявля�
ется лишь при испытаниях двигателей. Критерием
качества сборки является уровень вибраций, которые
зачастую превышают допустимый уровень, и для их
устранения требуется снятие двигателей с испытания
и разборка. Для устранения неуравновешенности ро�
торов производится замена деталей и/или изменение
их относительного положения и новая балансировка.
Осуществление всех этих мероприятий не гарантиру�
ет, что при испытаниях двигателя снова не возникнут
вибрации. Повторные сборки имеют чрезвычайно
высокую трудоемкость и снижают качество собирае�
мого изделия, поскольку после осуществления разво�
рота деталей для компенсации погрешностей необхо�
димо каждый раз заново с высокой точностью обра�
батывать отверстия под индивидуальные "призон�
ные" болты (если они соединяют детали ротора), уве�
личивая их диаметры. Поэтому основным и перспек�
тивным направлением уменьшения себестоимости
изготовления ГТД и улучшения их эксплуатацион�
ных характеристик является организация их однора�
зовой и бездоводочной сборки.

Под одноразовой сборкой понимают такие прин�
ципы проектирования и приемы выполнения сбо�
рочно�регулировочных процессов и операций, ко�
торые в условиях серийного производства обеспечи�
вают получение заданных выходных характеристик
изделий без проведения переборок, переукомплек�
товок и последующих повторных циклов испыта�
ний. Одним из главных условий внедрения однора�
зовой сборки является разработка математических
моделей сборочного процесса, адекватно учитываю�
щих явление изменчивости размеров деталей, вхо�
дящих в сборочные размерные цепи. Такая задача
может быть решена на основе учета деформацион�
ной податливости деталей и их стыков в процессе
силового замыкания узлов с соответствующим отра�
жением этого явления в свойствах звеньев размер�
ных цепей, т.е. признанием "нежесткости" размер�
ных связей и уточнением классической теории раз�
мерных цепей. Решение нежестких сборочных раз�
мерных цепей является важным этапом "виртуаль�
ной" сборки и основано на использовании данных
по фактическим размерам деталей, состоянию по�
верхностного слоя: шероховатости, макрогеометри�
ческих отклонений контактирующих поверхностей,
упругим и пластическим свойствам материалов, си�
лам, прикладываемым к деталям при сборке. Разра�
ботка методик расчета нежестких размерных цепей,
например, ротора ГТД позволит управлять процес�
сом его сборки, снизить временные и материальные
затраты, прогнозировать точность выходных пара�
метров.

Для решения нежестких размерных цепей необхо�
димо выявить и проанализировать возникающие при
сборке ротора размерные и физические связи. С уче�
том сказанного выше уравнениенежесткой сборочной
размерной цепи в общем виде можно записать
следующим образом:

Y f x f x z E p

f x z E p N R
i i i d a

i i d c

� � �

�

1 2

3

( ) ( , , , , )

( , , , , , , ma

�

� x , , , , , , , ),R b H Rp � � �
â â Ò

где Y – контролируемый размер – замыкающее звено
размерной цепи;

xi – действительные размеры деталей, входящие в
размерную цепь;

zi – действительные размеры деталей, не входящие
в размерную цепь, но влияющие на их объемную и
контактную жесткость;

� – коэффициент Пуассона материалов деталей;
Ed – модуль упругости материалов деталей;
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pa и pc – номинальное и контурное давления на
контактных площадках;

N H H� � �ïîâ èñõ
– степень наклепа металла по�

верхностного слоя;
H� ïîâ

и H� èñõ
– микротвердость поверхности и ис�

ходного материала детали;
Rmax –наибольшая высотанеровностейпрофиля;
Rp – расстояние от линии выступов до средней ли�

нии профиля (или высота сглаживания микронеров�
ностей);

� – приведенный радиус скругления вершин мик�
ронеровностей;

b и � – параметры степенной аппроксимации на�
чального участка кривой опорной поверхности
микронеровностей;

R
â
– радиус волны на поверхности;

H
â
– высота волны на поверхности;

�
Ò
– предел текучести материала детали.

Первое слагаемое ( f1 ) в формуле учитывает дейст�
вительные размеры деталей, являющиеся составляю�
щими звеньями рассматриваемой размерной цепи.
ЗависимостьY f xi� ( ) известна из классической тео�
рии размерных цепей. Второе слагаемое ( f2 ) учиты�
вает деформации в размерной цепи, связанные с не�
достаточнойжесткостью деталей, входящих в нее. За�
висимость величины этих деформаций от указанных
параметров известна из классических формул сопро�
тивления материалов. Третье слагаемое ( f3 ) учитыва�
ет деформации в размерной цепи, связанные с недос�
таточной жесткостью стыков сопрягаемых деталей.
Важной частью "виртуальной" технологии сборки

роторов ГТД является использование возможностей
подбора оптимального сочетания деталей в виде
предварительной комплектации узлов. В серийном
производстве на складе сборочного цеха всегда име�
ется или может быть организовано наличие достаточ�
ного количества деталей каждого наименования из
спецификаций сборки, которые считаются годными,
если численные значения контролируемых парамет�
ров располагаются в пределах допусков. Очевидно,
что критериальный подбор наилучшего сочетания
этих деталей может обеспечить большую стабиль�
ность выходных показателей качества сборки. Про�
блема упорядоченного комплектования деталей пе�
ред сборкой может быть сведена к задаче линейного
программирования о назначениях, поэтому для ее ре�
шения достаточно использовать известные способы
методов математического программирования.
Предварительное упорядоченное комплектование

собираемых деталей в настоящее время имеет доволь�
но ограниченное применение в машиностроитель�
ном производстве и, чаще всего, сводится к примене�

нию сборки по методу групповой взаимозаменяемо�
сти. Однако групповая взаимозаменяемость является
простейшим случаем применения идеи предвари�
тельного упорядоченного комплектования деталей
на сборку, поскольку базируется на сортировке дета�
лей по одному размерному признаку. Очевидно так�
же, что наиболее перспективно комплексное реше�
ние основных задач, связанных с обеспечением каче�
ства при проектировании, изготовлении и эксплуата�
ции ГТД, а для практического внедрения возможных
мероприятий не потребуется больших капитальных
затрат, так как изменения будут касаться, в основ�
ном, организационной стороны процесса сборки.
Важной составляющей перспективного подхода к

сборочному процессу изделий высокой ответствен�
ности является учет особенностей базирования дета�
лей в составе узлов. Стандартизованные методы
сборки основаны на пассивной комплектации или
чисто механической увязке сопрягаемых поверхно�
стей по критерию обеспечения допустимого диапазо�
на геометрических отклонений размеров от номи�
нальных значений. Разработка и использование этих
методов основывается на положениях теории базиро�
вания классическоймеханики, в соответствии с кото�
рыми пространственная определенность материаль�
ного тела достигается путем лишения детали шести
степеней свободы, т.е. наложением соответствующе�
го комплекта механических связей. Применение тео�
рии базирования в технологии машиностроения по�
зволило создать методологическую основу в областях
механической обработки и сборки. Но подтвержде�
ние логической непротиворечивости классической
теории базирования в этих областях достигается пу�
тем использования множества идеализаций – абсо�
лютной жесткости деталей, точечного контактирова�
ния поверхностей, игнорирования наличия про�
странственных погрешностей расположения вспомо�
гательных баз относительно основных и т.д.
Теоретически процесс сборки изделий машино�

строения заключается во взаимной ориентации со�
единяемых поверхностей путем совмещения их коор�
динатных систем и образовании соединения деталей.
При сборке ответственных узлов такой подход приво�
дит к большим трудностям в обеспечении заданной
точности, поскольку не учитывает деформационные
явления, возникающие при силовом замыканиимно�
жества элементов сборочных образований. Анализ
реальных конструкций показывает, что большинство
деталей одновременно контактирует со смежными по
нескольким развитымповерхностям, многие из кото�
рых могут обеспечить необходимую определенность
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положения конкретной поверхности и устойчивость
всей детали как жесткого тела, что означает наложе�
ние необходимого и достаточного числа механиче�
ских связей. Поэтому силовое замыкание, используе�
мое для закрепления деталей, приводит к одновре�
менному контактированию каждой из деталей по не�
скольким развитым стыкам. Результатом является
деформирование каждой из базовых поверхностей
вследствие неточностей их изготовления и формиро�
вание множества избыточных связей, которые ини�
циируют возникновение погрешностей геометриче�
ских, физических и эксплуатационных параметров.
Для упрощенного представления особенностей бази�
рования деталей можно воспользоваться минималь�
но допустимой идеализацией и представлять вместо
множества контактных связей по каждой поверхно�
сти их равнодействующие – структурные связи, чис�
ло которых по каждой поверхности легко определяет�
ся их формой. Типичным примером узла, в котором
при сборке образуется избыточность базирования от�
ветственной детали, является сборная конструкция
типа "вал–шестерня". Комбинированная цельная ко�
ническо�цилиндрическая шестерня имеет базирова�
ние на валу одновременно по шлицевой и кониче�
ской поверхностям, дополняемым силовым замыка�
нием по торцовой поверхности с помощью проста�
вочного кольца (рис. 7). В данном узле общее число
механических связей V, лишающих шестерню соот�
ветствующих степеней свободы при образовании раз�
витых контактов ее базовых поверхностей, определя�
ется их суммированием и, очевидно, превышает ми�
нимально необходимое и достаточное число связей,
равное шести.

Следствием такого конструктивного решения яв�
ляются проблема с обеспечением допустимого биения
зубчатого венца в процессе сборки и чрезмерный из�
нос шлицевого соединения при эксплуатации из�за

неизбежных циклических смещений шестерни под
действием переменных радиальных нагрузок.

Подобной эксплуатационной проблематикой отли�
чаются бандажированные рабочие колеса современных
газотурбинных авиационных и энергетических газо�
турбинных двигателей, паровыхи газовых турбин.Объ�
единение лопаток бандажомпозволяет эффективно бо�
роться с опасными резонансными колебаниями, зна�
чительно уменьшает уровень динамических напряже�
ний в лопатках, способствует существенному повыше�
нию жесткости венцевой части рабочего колеса. Одна�
ко вследствие избыточности базирования лопаток, воз�
никающей от трех прикладываемых к бандажнойполке
механических связей V , нарушаются их деформацион�
ная однородность и условия их контактного взаимо�
действия (рис. 8).

Наличие в сборочной системе рабочего колеса из�
быточных связей приводит к статической неопредели�
мости лопаток и, как следствие, к существенной зави�
симости от внешних условий. При работе на переход�
ных режимах динамические нагрузкимогут существен�
но изменить напряженно�деформированное состояние
отдельных элементов системы и вывести их из работо�
способного состояния, а также увеличить интенсив�
ность и неравномерность износа контактных граней
бандажных полок.

Широкий разброс напряжений в одноименных ло�
патках любого рабочего колеса следует связывать с их
индивидуальнымифизическими особенностями, кото�
рые закладываются в процессе изготовления, а также
условиями организации сборки рабочих колес, в кото�
рых не прогнозируется демпфирующая способность
стыков бандажных полок. Поэтому наиболее приемле�
мым способом обеспечения качества сборки подобных
систем с циклическим подобием является использова�
ние компенсирующих воздействий в виде подбора или
перестановки элементов с целью достижения однород�
ного напряженного состояния. Однородное напряжен�
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Рис. 7. Структурная избыточность базирования шестерни при монтаже
по нескольким развитым поверхностям:
1 – коническая поверхность; 2 – шлицевая поверхность; 3 – про�
ставочное кольцо

Рис. 8. Фрагмент банда�
жированного рабочего ко�
леса компрессора



ное состояние определяется конструктивно заложен�
ным способом замыкания сборочной цепи. Неодно�
родность же возникает при взаимодействии смежных
деталей со значительной разницей упругих характери�
стик. Следовательно, способом реализации технологи�
ческой компенсации будет подбор смежных деталей с
минимальной разницей упругих характеристик.
Результаты проведенных авторами исследований

показывают, что классический подход к сборке тех�
нически сложных изделий гарантирует отнюдь не
достижение максимально высокого уровня качества,
а лишь некоторую степень приближения к нему с той
долей вероятности, которая определяется уровнем
познания закономерностей сборочного взаимодейст�
вия деталей. Рациональный вариант проектирования
технологических процессов изготовления деталей и
сборки подобных узлов может дать только системный
подход, который учитывает многопараметрическую
связь всех компонентов. Такой подход предполагает

знание основных показателей качества узлов, вход�
ных характеристик их деталей, закономерностей сбо�
рочных взаимодействий и образования замкнутых
систем, которые обеспечат максимально полное со�
блюдение при сборке особенностей функционально�
го назначения узлов. Сборочная проблематика в про�
изводстве ГТД обычно возникает при некритичном
использовании классических способов для сборки
высокотехнологичных узлов, является следствием
идеализации геометрических форм деталей, одно�
мерности подхода к пространственным объектам, иг�
норирования избыточного базирования деталей.
Прогрессивной тенденцией сборочного производст�
ва ГТД является индивидуализация подхода к подбо�
ру, комплектованию и соединению деталей на основе
использования адекватных математических моделей
их состояния, компьютерного моделирования сбо�
рочных образований и разработки новых способов
технологической компенсации.
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В испытательном комплексе Конструкторского бюро химавтоматики (КБХА, Воронеж)состоялось очередное успешное
огневое испытание нового жидкостного ракетного двигателя 14Д23/РД�0124А для ракет�носителей "Союз�2�1б" и "Ангара",
сообщает пресс�служба Роскосмоса. Согласно сообщению, размещенному на сайте агентства, впервые двигатель прошел
проверку огнем в условиях, находящихся за пределами эксплуатационных режимов. Таким образом, воронежские разработ�
чики подтвердили высокую надежность созданного жидкостного ракетного двигателя (ЖРД).
По информацииРоскосмоса, всего вКБХАпроведено более 180 огневых испытаний данного ракетного двигателя. В част�

ности, в апреле опытный экземплярЖРД в ходе четырех огневых испытаний, проведенных в гарантийных пределах по тяге и
соотношению компонентов, суммарно отработал на стенде более 3000 с, что составляет более одиннадцати полетных ресур�
сов ракеты "Союз�2�1б".
ЖРД14Д23–первый за постсоветскийпериодновыйракетныйдвигатель для отечественнойракеты�носителя–фактиче�

ски уже получил путевку в жизнь, успешно пройдя два летных испытания в составе третьей ступени ракеты�носителя "Со�
юз�2�1б". В декабре 2006 г. с помощью нового воронежского двигателя на орбиту был успешно выведен дорогостоящий евро�
пейский спутник Corot. Вторые летные испытания ракеты�носителя с ЖРД 14Д23 сотоялись 26 июля 2008 г. , когда с космо�
дрома в Плесецке был осуществлен пуск в интересах Минобороны РФ.
Благодаря новому двигателю третьей ступени разработки и производства КБХА серьезно улучшаются технические харак�

теристики базовой космической ракеты России "Союз", а именно увеличивается ее грузоподъемность на тонну.
Двигатель 14Д23/РД�0124А обладает самым высоким удельным импульсом тяги среди всех кислородно�керосиновых

ракетных двигателей, существующих в мире. Использование этого же двигателя на новейшей ракете�носителе "Ангара"
представляется не менее важным проектом. Выгодной особенностью новой ракеты является работа на экологически чис�
тых компонентах топлива–кислороде и керосине.
Первый полет "Ангары" ожидается в 2011 г. В настоящее время КБХА передало в центрМ.В. Хруничева экземпляр ракет�

ного двигателя РД�0124А для проведения огневых испытаний в составе ступени. Они должны состояться в конце 2009 г.
Наряду с созданиемЖРД14Д23/РД�0124АвКБХАреализуется ряд других значимых проектов. В частности, в 2009 г. уско�

ренными темпами продвигается отработка нового кислородно�водородного ЖРД РД�0146, предназначенного для верхних
ступеней и разгонных блоков перспективных ракет�носителей.
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Ã.Ò. Àíäðååâ, Â.Â. Áîãàòûðåâ, Î.Â. Ïàâëåíêî,
Þ.Ï. Ìåëüíè÷óê

Обеспечение безопасности полета гражданских самолетов является актуальной
проблемой современной авиации. Среди различных погодных воздействий на
самолет наибольшую опасность представляет обледенение.

Обледенение летательного аппарата (ЛА) происходит в облаках, где находятся пе$
реохлажденные капли воды. Лобовые поверхности ЛА начинают обледеневать с раз$
ной интенсивностью, которая зависит от формы, размеров и условий обтекания каж$
дой поверхности самолета, а также от атмосферных условий (размеров капель,
водности, температуры среды, протяженности области обледенения).
Размеры облаков, в которых происходит до 90 % случаев обледенения, могут со$

ставлятьпо высоте 200…2000 м, пофронту 20…1000 км, попротяженности30…900 км.
Формы и размеры имитаторов льда выбираются на основе теоретических расче$

тов, по материалам летных испытаний в условиях естественного обледенения и после
испытаний натурных отсеков крыла, консолей горизонтального оперения в
аэрохолодильных трубах.
Обледенение самолета существенно ухудшает его аэродинамические характери$

стики. Это особенно опасно при посадке и на взлете. Мировая статистика показыва$
ет, что доля летных происшествий, возникающих из$за опасных воздействий среды, в
общем балансе аварийности в авиации весьма значительна (иногда она может
достигать 25…30 % от общего количества летных происшествий).
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Представлены экспериментальные материалы по влиянию обледенения (имитаторов льда),
в том числе наземного, на аэродинамические характеристики моделей самолетов. По воздейст�
вию обледенения на аэродинамические характеристики самолетов и по установке противообле�
денительных систем самолеты объединены в шесть групп. Показано влияние работающей сило�
вой установки на аэродинамические характеристики модели самолета с имитаторами льда на
несущих поверхностях. Для повышения безопасности полетов в условиях обледенения представ�
лены рекомендации по конструкциям горизонтального оперения.

Ключевые слова: обледенение; противообледенительные системы; безопасность; экспери�
мент; имитаторы льда.

G.T. Andreev, V.V. Bogatyrev, O.V. Pavlenko, Yu.P. Melnichuk. The Influence
Of Artificial Ice Shapes On Aerodynamic Characteristics Of Straight-winged Aircraft

Experimental information about the influence of icing (artificial ice shapes), including ground icing,
on the aerodynamic performance of aircraft models is presented. Aircraft are separated into six groups ac�
cording to the effect of icing on the aircraft's aerodynamic performance and according to the installation of
ice�protector systems. The influence of an operative power plant on the aerodynamic performance of an
aircraft model with artificial ice shapes on lifting surfaces is shown. Recommendations about the design of
horizontal tails for increasing flight safety when icing is encountered are presented.

Key words: icing; ice�protector systems; safety; experiment; artificial ice shapes.



В таблице показаны авиационные происшествия и
инциденты с гражданскими самолетами в последние
годы по причине обледенения.

Для каждого разрабатываемого ЛА необходимо
проанализировать возможные последствия обледене�
ния. Чем раньше будет принято обоснованное реше�
ние о степени защиты ЛА, перечне защищаемых час�
тей и типе противообледенительных систем (ПОС),
тем выше будет уровень безопасности ЛА при полетах
в сложных метеоусловиях.

Для оценки влияния льда на аэродинамические ха�
рактеристики самолета проводится комплекс аэроди�
намических исследований. В России в рамках таких
исследований было принято проводить испытания
крупномасштабных моделей самолетов или натурных
элементов самолета с имитаторами льда в натурной
аэродинамической трубе (АДТ) Т�101 ЦАГИ. Модели
с имитаторами льда выполнялись в натурную величи�
ну или в масштабе 1:2…1:3,5. Размах крыльев
крупномасштабных моделей достигал 15…17 м.

Анализ аэродинамических характеристик, полу�
ченных при испытаниях моделей самолетов и их эле�
ментов в АДТ, позволил объединить гражданские са�
молеты в условные группы для выработки рекоменда�
ций по оптимальной установке ПОС.

Установка ПОС требует дополнительных энерге�
тических, капитальных и эксплуатационных затрат.
Кроме того, в зависимости от конструкции ПОС и раз�
меров самолета установочная масса ПОС колеблется в
диапазоне 0,5…1 % от взлетной массы самолета. По�

этому на некоторых типах самолетов стоит задача не
устанавливать ПОС на отдельных элементах планера
самолета при сохранении необходимого уровня безо�
пасности при полетах в условиях обледенения.
Снятию ПОС способствуют следующие факторы:

большие толщины и хорды несущих поверхностей
тяжелых самолетов, которые меньше подвержены об�
леденению, чем легкие самолеты;

большие скорости набора высоты и снижения са�
молетов, что уменьшает время их пребывания в диапа�
зоне высот 0…6 км, где вероятность обледенения равна
90 %;

большая крейсерская высота полета, существенно
превышающая высоту, где встречаются условия
обледенения;

достаточный запас мощности двигателей тяжелых
самолетов;

наличие переставных стабилизаторов, их перераз�
меренность (АГО � 1,2);

бустерные системы всех органов управления;
большие углы стреловидности несущих поверхно�

стей.
Самолеты условно можно разделить на шесть групп

(рис. 1, 2).
При рациональной установке ПОС на несущих по�

верхностях самолета требуются более точные оценки
аэродинамических потерь при наличии льда на неза�
щищенных поверхностях самолета.

Имитаторы льда на крыле вызывают существенное
падение сy max и, следовательно, критического угла ата�
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Авиационные происшествия и инциденты, связанные с обледенением ЛА

Дата Тип самолета Место катастрофы Режим полета

Январь 1998 г. Цессна 208В Небраска, США Посадка

Февраль 1998 г. Боинг 727�200 Чикаго Иллинойс, США Посадка

Апрель 1998 г. Цессна 210 Австралия Взлет

Январь 2001 г. Эмбраер ЕМВ�120 Нассау, Багамские о�ва Взлет. Крейсерский полет

Декабрь 2002 г. Грузовой ATR�72�200 о. Пенгу, Тайвань Взлет. Крейсерский полет

Июнь 2006 г. Эрбас А330�200 Шанхай, Китай Заход на посадку

Январь 2006 г. Сааб 340В Сент�Луис, США Набор высоты

Декабрь 2007 г. Цессна 208В Коламбус, США Набор высоты

Февраль 2007 г. Бомбардье CRJ100SE Внуково, Россия Взлет

Январь 2008 г. Боинг 777�200ER Хитроу, Великобритания Заход на посадку

Февраль 2008 г. Бомбардье CRJ100SE Ереван, Армения Взлет

Февраль 2009 г. Бомбардье Dash 8 Q400 Штат Нью�Йорк, США Заход на посадку



ки. Влияние же имитаторов льда на горизонтальном
оперении (ГО), как на самолетах со стреловидным
крылом, так и на самолетах с прямым крылом, на зна�
чения cy max самолета мало.

Лед на горизонтальном оперении оказывает суще�
ственное влияние на продольные характеристики са�
молета с прямым крылом, особенно при отклоненной
взлетно�посадочной механизации в диапазоне отри�
цательных и малых углов атаки (рис. 2). В этом случае
при создании небольшой отрицательной перегрузки
(�nу � �0,2) произойдет резкое опускание носа самоле�
та ("клевок"). На самолетах со стреловидным крылом
влияние имитаторов льда, находящихся на
горизонтальном оперении, на продольные моменты
самолета незначительно.

Влияние форм, размеров льда и его шероховатости
на аэродинамические характеристики надежно опре�
деляется при испытаниях только крупномасштабных
моделей самолетов, так как в этом случае существен�
ную роль играет масштабный эффект. На рис. 3 пока�
зано влияние изменения параметров имитаторов льда
на значения cya max в зависимостиот толщиныльда h .

Исследования моделей в АДТ показали, что наи�
большее влияние имитаторов льда сказывается на
cya max при неотклоненной механизации крыла; паде�
ние подъемной силы находится в пределах 20…42 % и
�кр уменьшается на ��кр ~ 2…7�. В режиме посадки
суа max уменьшается на 19…27 % и ��кр ~ 4…7�.

Существенные результаты получены при испыта�
ниях в АДТ крупномасштабных моделей самолетов с
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Рис. 1. Рекомендации по установке ПОС на гражданских самолетах:
а – отказ от ПОС на ГО и вертикальном оперении, рациональное расположение ПОС на крыле, возможность отказа от ПОС на крыле; б –
возможность отказа от ПОС на ГО и вертикальном оперении, рациональное расположение ПОС на крыле; в – необходимость ПОС на кры�
ле и ГО, возможность отказа от ПОС на вертикальном оперении с большой стреловидностью, рациональный выбор рабочего цикла ПОС;
г – необходимость ПОС на крыле и ГО, возможность отказа от ПОС на вертикальном оперении с большой стреловидностью, определение
влияния минимального льда, с которого начинают работать ПОС, на аэродинамические характеристики самолета, рациональный выбор ра�
бочего цикла ПОС; д – необходимость ПОС на крыле и ГО, возможность отказа от ПОС на вертикальном оперении с большой стреловид�
ностью, определение влияния минимального льда, с которого начинают работать ПОС, на аэродинамические характеристики самолета, ра�
циональный выбор временной диаграммы работы ПОС



прямым крылом и имитаторами льда при работающей
силовой установке (рис. 4).

Интенсивность обдувки винтами оценивается
удельной нагрузкой (коэффициентом нагрузки В) на
площадь, ометаемую винтами:

B P g F� �в в( ),2

где Pв – суммарная тяга двух вин�
тов; Fв – площадь, ометаемая од�
ним винтом; g� – скоростной на�
пор набегающего потока.

При работающей силовой уста�
новке и закрылках, отклоненных на
15 и 38�, значения производных с ya

�

чистогокрылаи симитаторамильда
изменяются от 0,100…0,096 приВ=
= 0 до 0,124…0,120 при В = 1,5.
Имитаторы льда на крыле при �з =
= 15� приводят к падению cуа max при
В = 0; 1,5 на �cуa max = 0,410…0,397
(т.е. на ~ 24…19%), а при �з = 38� на
cуa max = 0,374…0,490 (т.е. на
~ 18…18,3 %) соответственно при
В=0; 1,5 (рис. 5). Влияниеимитато�
ров льда на крыле при обдуве их
винтами на значения продольного
момента mza мало.

Имитаторы льда на горизон�
тальном оперении и при закрыл�

ках, отклоненных на 15 и 38�, при
обдуве винтами практически не
влияютна значения коэффициента
максимальнойподъемной силы,но
оказывают существенное влияние
на продольные характеристики са�
молета. С увеличением угла откло�
нения закрылка от 15 до 38� возрас�
тает отрицательный скос на гори�
зонтальном оперении, что приво�
дит к уменьшению производной
mza

� в диапазоне малых и отрица�
тельных углов атаки. При работаю�
щей силовой установке производ�
ная mza

� меняет знак. Это приводит
к пикированию, т.е. возникает
"клевок", который может привести
к катастрофе самолета.

Результаты, полученные при ис�
пытании крупномасштабных моде�
лей некоторых типов самолетов с
имитаторами льда в АДТ Т�101

ЦАГИ, удовлетворительно согласуются с летными дан�
ными, полученнымиприполетах самолетов симитатора�
ми льда (рис. 6).

Анализ экспериментальных материалов позволил
выработать некоторые предложенияпопрофилировке
и конструкции стабилизаторов (эти предложения по�
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Рис. 2. Влияние имитаторов льда (и.л) на аэродинамические характеристики крупномасштабных
моделей самолетов в АДТ Т�101 ЦАГИ:
а – hи.л � 0 0090, ; � = 3�; �з = 40�; lкр = 15 м; б – hи.л � 0 0175, ; � = 35�; �з = 44�; lкр = 14,4 м

Рис. 3. Имитаторы льда на крыле (испытания в натурной АДТ ЦАГИ):
а – � = 28�; Re = 5�106; б – � = 7�; Re = 3,7�106



зволяют увеличить суа max и критический угол атаки ста�
билизатора при наличии льда, т.е. повысить безопас�
ность полета самолетов в условиях обледенения, осо�
бенно при посадке):

� разработка профиля с отогнутым вверх носком,
при этом отгиб носка выбирается с учетом минималь�
ного прироста сопротивления;

� установка обратного дефлек�
тора на горизонтальномоперении;

� установка переразмеренного
стабилизатора (АГО � 1,2). В этом
случае ГО работает на значениях
суа, при которых влияние льда не�
значительно;

� вынос стабилизатора из зоны
интенсивного скоса потока за
крылом при отклонении закрыл�
ка. Для уменьшения скоса потока
секции закрылка, расположенного
перед ГО, желательно отклонять
эту секцию на меньший угол, чем
другие секции.

Однако наибольшего внимания
при полетах в условиях обледенения
требуют самолеты авиации общего
назначения и небольшие пассажир�

ские и транспортные самолеты с пневматической проти�
вообледенительной системой на несущих поверхностях
(группа V и VI). Эти самолеты из�за небольших абсолют�
ных размеров более чувствительны к обледенению, чем
большие самолеты. Для них нет понятия "малое обледе�
нение". Это связано с тем, что они, как правило, скомпо�
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Рис. 4. Имитаторы льда на крыле с работающей силовой установкой (� = 7�; �з = 15�;
�ГО = –3�; h и.л = 1,12 %):
а – В = 0; б – В = 1,5

Рис. 5. Модель с прямым крылом и работающей силовой установкой
(c = 7�; �ГО = –3�; hи.л = 1,12 %)

Рис. 6. Имитаторы льда на крыле крупномасштабной модели самолета:
а – нестреловидное крыло; � = 7�; б – стреловидное крыло; � = 28�; �з = 0



нованы с прямым крылом и высоконесущими профиля�
ми с пиковым нагружением в носике профиля.

Исследованияпроводилисьнамодели (масштаб 1:2,7)
полукрыла административного самолета в аэродинами�
ческой трубе (АДT) Т�103 ЦАГИ. Скорость потока V =
= 40 м/с соответствовала числу Re = 1,32�106. Вблизи пе�
редней кромки крыла устанавливались имитаторы льда в
виде наждачнойшкуркина тканевой основе, которые от�
личались толщиной (рис. 7). Ширина этих имитаторов
льда составляла 6 мм.

Обледенение вблизи передней кромки крыла вы�
зывает существенное падение максимальной подъем�
ной силы и уменьшение критического угла атаки: при
�з = 0 на�cуа mах � 0,51…0,57 (~37…41%) и на��кр ~ 7,2�;
при �з = 20� на �cуаmах � 0,56…0,67 (~29…36%) и на ��кр

~ 7,2…8,2�. Наибольшее падение происходит на рас�
стоянии x ba� ( , , )0 0145 0 021� от передней кромки
крыла.

Наличие имитаторов малого льда на нижней по�
верхности незначительно влияет на значения суа mах и
�кр крыла. Для всех вариантов имитаторов льда и их
положений на нижней поверхности вблизи передней
кромки�cуа mах не превышает ~5%и��кр не больше~1�

для �з = 0 и 20�.
Испытания моделей самолетов в АДТЦАГИ позво�

ляют сократить время и стоимость сертификационных
работ. На крупномасштабных моделях самолетов�про�
тотипов можно провести такие исследования влияния
обледенения в АДТ Т�101 ЦАГИ, которые нельзя про�

вести в Европе и Америке, так как в этих ис�
следованиях существенную роль играет мас�
штабный эффект моделирования обледене�
ния:

уточнение влияния инея, малого назем�
ного обледенения, малого и остаточного
льда на летные характеристики самолета;

влияния параметрических изменений ле�
дяных наростов (высоты рога, его расположе�
ния), размеров шероховатостей и неровно�
стей льда на аэродинамические характери�
стики самолета.

Обледенение самолетов во время их сто�
янки на земле имеет свои особенности. На�
земное обледенение в первую очередь влияет
на регулярность воздушных сообщений. Из�
вестны случаи, когда наземное обледенение
задерживало на длительное время вылет са�
молетов, нанося большой экономический
ущерб.

Профиль крыла самолета, обледеневшего
на земле, изменяется иначе, чем при обледе�
нении в воздухе. Наледь покрывает всю верх�
нюю поверхность крыла и оперения, а также

поверхность фюзеляжа.
Особенностью наземного обледенения является его

несимметричность. Часто направление ветра не совпа�
дает с продольнойосьюсамолета. В этом случае обледе�
нениюподвергается та сторона самолета, которая обра�
щена к ветру.

При взлете на обледеневшем самолете главная
опасность заключается в возникновении преждевре�
менного и резкого срыва потока с крыла. Самолет в
начале набора высоты пилотируется на больших углах
атаки, полет на которых на обледеневшем самолете
очень опасен. Если при достижении скорости отрыва
Vотр коэффициент суа не достигает величины суа отр и
подъемная сила будет меньше силы тяжести самолета,
то для ее увеличения Vотр возможны два пути:

повышение скорости за счет увеличения длины
разбега;

увеличение коэффициента суа путем перехода на
больший угол атаки.

Коэффициент подъемной силы обледеневшего
крыла меньше, чем у необледеневшего. Летчик, совер�
шая взлет на угле атаки крыла �отр и видя, что самолет
при достижении обычной скорости отрыва не взлетает,
может ускорить взлет самолета, взяв штурвал на себя
(при этом угол атаки увеличится). В этом случае необ�
ходимое значение суа может быть достигнуто, но уже на
таком угле атаки, который является для обледеневшего
самолета критическим. Кроме того, при наборе высоты
крен при развороте приводит к местному увеличению
угла атаки у кренящегося крыла и появлению очень
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Рис. 7. Имитаторы малого льда на крыле административного самолета (dз = 20�;
x верх � 0 021, ; xниж � 0 023, ):

а – h � 0 0017, ; б – 0,0037



опасного одностороннего срыва воздушного потока.
Эффективность органов управления у обледеневшего
самолета также снижается.

Таким образом, взлет обледеневшего самолета
представляет большую опасность даже при незначи�
тельном обледенении его поверхности. Все инструк�
ции и руководства запрещают производить взлет, если
наповерхности самолета имеются какие�либо отложе�
ния льда, снега или инея (однако такие случаи имеют
место; некоторые пилоты недооценивают отрицатель�
ного влияния даже очень тонкого слоя льда или инея
на аэродинамические характеристики самолета).

Экспериментальные исследования в АДТ по опре�
делению влияния наземного обледенения на аэродина�
мические характеристики крыла способствуют повы�
шению безопасности самолетов при взлете, а также по�
вышению эффективности их эксплуатации, т.е. умень�

шению задержек из�за процедур, связанных с
наземным обледенением.

При исследовании наземного обледенения
приходится сталкиваться с трудностями мас�
штабного моделирования обледенения. Дос�
товерные результаты можно получить только
при испытании крупномасштабных или на�
турных моделей в АДТ Т�101 ЦАГИ.

Рассмотрим влияние наземного обледене�
ния на аэродинамические характеристики
пассажирского самолета Як�40, полученные
при испытании натурной консоли крыла.

Полукрыло самолета с имитаторами льда
былоиспытановаэродинамическойтрубеТ�101
ЦАГИ. В качестве имитаторов наземного обле�
денения использовалась наждачная шкурка на
тканевой основе толщиной h= 0,8…1,3…1,8 мм
( , , , ).h �0 00028 0 00046 0 00064� �

На рис. 8 показано влияние наземного об�
леденения на коэффициент подъемной силы
при закрылках, отклоненных на углы �з =11 и
20�.

Например, наждачная шкурка толщиной
h = 0,8…1,8 мм вызывает уменьшение коэф�

фициента подъемной силы при закрылке, отклонен�
ном на угол �з = 11�, от cya max = 1,45 до сya max = 1,24…1,1,
т.е. на 14,5…24 %. При этом критический угол атаки
уменьшается на ��кр = 2,5…4,5�.

Итак, имитаторыназемного обледенения приводят
к более раннему отрыву потока на полукрыле. Это вы�
зывает резкое увеличение коэффициента шарнирного
момента элерона.

Для повышения безопасности полетов ЛА в усло�
виях обледенения необходимы экспериментальные
исследования в АДТ по определению влияния имита�
торов льда, в том числе наземного, на аэродинамиче�
ские характеристики самолетов. Это позволяет уско�
рить сертификацию самолетов, уменьшить опасность
летных испытаний, снизить их стоимость и повысить
регулярность полетов.
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Рис. 8. Зависимость cya = f(a) для различных положений имитаторов наземного обле�
денения на натурном полукрыле самолета Як�40:
а – положения имитаторов льда (ИЛ) по размаху крыла; б – ИЛ в положении 1;
�з = 11�; в – ИЛ в положениях 1–3; �з = 20�
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