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О
существление пилотируемых космических программ сопряжено с рис�
ком для здоровья ижизнинепосредственных участников полетов.Начи�
ная с момента посадки экипажа в космический корабль перед стартом

ракеты�носителя и до эвакуации экипажа после приземления постоянно при�
сутствуют опасности, проявление которых может привести к авариям или ка�
тастрофическим последствиям.

Опасности, возникающие в космическом полете, подразделяют на внеш�
ние воздействия окружающей среды и внутренние, возникшие в отсеках или
системах пилотируемого корабля как отказы технических систем или как по�
теря трудоспособности членом экипажа.

Опасности могут иметь различную степень тяжести последствий: катаст�
рофические или критические, ведущие к невыполнению (сокращению) про�
граммы полета, но с сохранением здоровья экипажа. Некоторые опасности
– радиация, космическое излучение, токсическое загрязнение атмосферы от�
секов – могут иметь отдаленный характер проявления (после завершения
полета).

Герметичность корабля или станции может быть нарушена под воздейст�
виеммикрометеоритов, а также в результате столкновения с фрагментомкос�
мического мусора. Вероятность столкновения пилотируемого корабля (орби�
тальной станции) с фрагментами искусственных спутников Земли постоянно
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A.P. Aleksandrov. Space Flight Safety

The article puts forward the statistics of serious hazard occurrence during manned space missions, fo�
cusing on the causes of critical situations and suggesting ways to improve spacecraft safety at development
and during flight tests.

Key words: contingency situations (predictable, unpredictable); hazards; risks; accident; catastro�
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увеличивается. По данным отдела слежения за
искусственными космическими объектами
НАСА, за третий квартал 2009 г. число объектов
на околоземных орбитах увеличилось на 104 и со�
ставило 14 967. При этом рассматриваются объ�
екты, геометрические размеры которых превы�
шают 5 см.
Критическая ситуация на борту пилотируемо�

го КА может возникнуть в результате выхода из
строя отдельных агрегатов или приборов, эле�
ментов бортовых систем КА, таких как системы
электроснабжения, шлюзования, обеспечения
газового состава, теплового режима, система
управления движением и навигации в простран�
стве, объединенная двигательная установка, ра�
диосистема наведения и сближения аппаратов,
система стыковкии обеспечения герметичности.
Например, пожар может возникнуть, как пра�

вило, в подсистемах, где образовался напряжен�
ный режим эксплуатации бортовой энергосисте�
мы или при отказе агрегатов, в которых применя�
ются воспламеняющиеся вещества (генераторы
кислорода, системы разложения воды на кисло�
род и водород и др.).
Понятие безопасности пилотируемых косми�

ческих полетов связано с обеспечением безопас�
ности экипажей как совокупности свойств кос�
мического комплекса и привлекаемых техниче�
ских средств, обеспечивающих условия сохране�
ния здоровья космонавтов в полете и возвраще�
ние на Землю без опасных последствий для их
здоровья.
Уровень безопасности – количественная и ка�

чественная характеристики свойств космической
системы – в целом определяет степень обеспече�
ния безопасности в космическом полете.
Одним из условий обеспечения безопасности

экипажа и космического аппарата является от�
сутствие аварийных ситуаций на интервале вре�
мени [0,Тп], гдеТп –продолжительность полета.
Это условие можно выразить через вероятно�

стную характеристику [1]

P t Ti(� ) ,� �ï �

где P t Ti(� )� ï – вероятность того, что случайное
значение �t i возникновения аварийной ситуации

от i�го источника окажется меньше значения Тп

(� – бесконечно малая величина).
Для количественной оценки уровня безопас�

ности используются различные виды статистиче�
ских показателей [2]. Они выражаются физиче�
скими величинамиили соотношением этих вели�
чин, получаемых в результате обработки стати�
стических данных после выполнения космиче�
ского полета.
Вероятность безопасного полета Рб.п как наи�

более общий количественный показатель харак�
теризует вероятность окончания космического
полета без опасных для здоровья экипажа по�
следствий:

Р P Pi j i j
i

m

á.ï à. ñ â� � �

�

�1 1
1

�[ ( )],

где Pа.с ij – вероятность появления аварийной си�
туации от i�го источника (i= 1, 2, ...,m) на j�м эта�
пе космического полета (j = 1, 2, ..., l); Рвij – веро�
ятность выхода из данной аварийной ситуации.
Статистические показатели можно разделить

на общие и частные, абсолютные и относитель�
ные.
Общие показатели характеризуют уровень

безопасности полетов в целом и учитывают инте�
гральное влияние на него всехфакторов. Частные
показатели учитывают влияние только отдельных
факторов или некоторых групп факторов.
К абсолютным статистическим показателям

относятся общее число аварий и катастроф, об�
щее число аварийных ситуаций, количество слу�
чаев использования систем и средств аварийного
спасения.
Наиболее информативными являются отно�

сительные показатели, которые можно отнести к
промежутку времени полета, количеству полетов
определенного типа аппарата и числу задач про�
граммы полета, при выполнении которых зафик�
сировано появление каких�либо событий.
Статистическая оценка безопасности позво�

ляет получить данные, касающиеся причин и по�
следствий аварийных ситуаций, возникших в
космическом полете. Уровень обеспечения безо�
пасности должен позволять сохранять здоровье
членов экипажа на протяжении всей миссии,
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кроме того, бортовые системы должны выпол�
нять заданные функции.
На всех этапах космического полета экипаж и

собственно космический аппарат подвергаются
риску возникновения опасностей, которые могут
вызвать аварийное или катастрофическое разви�
тие ситуации.

Риск – это оцененная возможность неблаго�
приятных последствий опасности при условии
реализации ее способности причинить вред. Ко�
личественный показатель риска, характеризую�
щий вероятность нарушения безопасности в кос�
мическом полете, может быть представлен в виде
[1, 2]

R Рá á.ï� �1 ,

где Рб.п – вероятность безопасного полета КА.
Опасность имеет потенциальную возмож�

ность причинить вред, в то время как риск –
это вероятность того вреда, который может
быть причинен в течение определенного пе�
риода времени.

Оценка рисков подразумевает учет вероятности
проявления неблагоприятных последствий выяв�
ления опасности.
В процессе проектирования космической сис�

темы (кораблей, станций) необходимо опреде�
лить перечень опасностей, предусмотреть меры
противодействия опасностям, имеющим потен�
циальную возможность причинить вред экипажу
и пилотируемому КА. Если ликвидировать по�
следствия невозможно, рекомендуется примене�
ние соответствующих средств защиты экипажа и
бортовых систем от последствий воздействия по�
тенциальной опасности.
Проявления от воздействия или последствия

возникающих в космическом полете опасностей
определяются в проекте космической системы
как перечень расчетных и нерасчетных нештат�
ных ситуаций.

Нештатная ситуация – отказ оборудования
корабля или отклонение параметров бортовой
системы от нормального состояния, которые
приводят к перестройке штатной программы по�
лета или использованию резервных режимов ра�
боты.

Расчетная нештатная ситуация–это отказы в
системах, рассмотренные в эксплуатационной
документации.

Нерасчетная нештатная ситуация – случаи
отказа бортовых систем или существование
внешнего воздействия, когда не может быть реа�
лизовано противодействие этому воздействию
или событию, поэтому выход из такой ситуации
не рассматривается.
В случаях, когда не предусматриваются специ�

альные меры по ликвидации таких нештатных
ситуаций, на отдельных этапах полета к некото�
рым системам и агрегатам предъявляются специ�
альные требования по надежности их функцио�
нирования.
Выход из расчетных нештатных ситуаций осу�

ществляется путем применения дублирования
составных частей бортовых систем или резерви�
рования.
Безопасность экипажа должна быть обеспече�

на при любых двух отказах в одной системе или
одном отказе в бортовой системе, которая не
обеспечена аппаратным или функциональным
резервированием.
Повышение безопасности обеспечивается вы�

сокой надежностью бортовых систем корабля
(станции) с требованием обеспечения выполне�
ния полетного задания с вероятностью0,95 и бла�
гополучного возращения экипажа с вероятно�
стью не менее 0,99.

Надежность– это свойство системы, агрегата,
прибора выполнять заданные функции с сохра�
нением эксплуатационных показателей в опреде�
ленных пределах, при заданных режимах работы
и условиях использования [3].
В узком смысле слова под надежностью пони�

мают безотказность, т.е. свойство системы, узла
агрегата, прибора сохранять работоспособное со�
стояние в пределах заданного периода функцио�
нирования при определенных условиях эксплуа�
тации.
Современная развитая инфраструктура авто�

матизированной системы управления полетами
космических систем позволяет повысить степень
защищенности экипажа и гарантировать выпол�
нение программы полета путем использования
резервных вариантов управления операциями с
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космическим кораблем (станцией) для парирова�
ния последствий возникших опасностей.
Разносторонняя деятельность человека на

борту космического корабля (станции) сопря�
жена с возможным проявлением опасности
из�за его ошибочных действий. Научное обос�
нование этих отказов в системе "человек–маши�
на" рассматривается специалистами как прояв�
ление "человеческого фактора" (ЧФ) в техноген�
ных нештатных ситуациях. По мнению одного
из авторов труда "Человеческий фактор" Д.Мей�
стера (D. Maister), "наука о "человеческом фак�
торе" – это единственная наука о поведении че�
ловека, ориентированная в область техники" [4].
По смыслу, это исследование человека в различ�
ных условиях и отношениях естественной среды
обитания и технической деятельности. Концеп�
цияЧФнаправлена на поиски причин неудовле�
творяющей деятельности и понимается как об�
ласть выработки методов оптимизации безопас�
ности деятельности.
Изучение антропогенных аварий и катастроф

началось еще в ХIX веке на железнодорожном
транспорте, затем в авиации. В ХХ веке выдвига�
ются идеи о причинности ошибок человека как
результата взаимодействия с машиной, создан�
ной не лучшим образом. Осознается необходи�
мость конструировать машины таким образом,
чтобы их могли использовать большинство лю�
дей, "средний специалист" или прошедший спе�
циальный отбор кандидат в профессию.
Однако количественные расчеты в проекти�

ровании структурно�сложных эргатических сис�
тем (таких, как КА) практически не проводятся.
В случаях включения ЧФ в описание челове�
ко�машинных комплексов отмечается неопре�
деленность расчетов. Для оценки ЧФ использу�
ются эмпирические, статистические методы и
экспертные оценки.
Таким образом, формирование предмета ЧФ

составляет отдельный сектор техногенной дея�
тельности, где невозможно или затруднительно
применение количественных научных методов.
Концепция ЧФ представляется междисцип�

линарной областью технических, естественных и
общественных наук. Для их взаимодействия воз�
никает множество связующих дисциплин, таких

как эргономика, инженерная психология, объе�
диняющая психологию и техническое проекти�
рование, биология и субдисциплина хронобио�
логия, изучающая влияние биоритмов на работо�
способность человека, анатомия и антропомет�
рия, теплодинамика, кинезиология.
По мнению специалистов Исследовательско�

го проектного центра "Авиаменеджер", предмет
ЧФ вообще является не наукой, а малопродук�
тивной концепцией, произвольно составленной
из множества областей знаний и практики. Про�
исходит редукция знаний и практики их приме�
нения. Так, исследование безопасности транс�
портных систем в значительной мере сводится к
изучению ЧФ, тогда как категория безопасности
является в значительной степени ресурсной, эко�
номической категорией.
В системе "человек–машина" при проектиро�

вании деятельности пилота (космонавта) альтер�
нативой реактивному управлению являются ме�
тоды, применяемые в практике стратегического
управления. Наиболее совершенным считается
метод интерактивного управления.
В оценке опасностей, сопровождающих кос�

мический полет пилотируемого корабля, имеет
смысл исключить учет и оценку в рассмотрении
причин катастроф, вызванных ошибочными дей�
ствиями пилотов (космонавтов). Во�первых, по�
тому, что рассмотрение влияния ЧФ, как показа�
но выше, не может быть правильно оценено без
оценки самой техники и условий ее эксплуата�
ции. Во�вторых, потому, что в мировой практике
пилотируемых космических полетов не зафикси�
ровано ни одного случая, когда ошибочные дей�
ствия экипажа привели к катастрофическим по�
следствиям.
Следует отметить, что проектирование поле�

тов к Луне и Марсу требует еще более жесткого
подхода к обеспечению безопасности. Эти поле�
ты будут не только длительными. Они будут реа�
лизованы по траекториям, вернуть с которых
экипаж на Землю немедленно невозможно. Это
увеличивает степень риска в случаях заболевания
членов экипажа, а также при проявлении опасно�
стей внешней среды с необратимыми последст�
виями.
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Опыт полетов человека в космос показывает,
что опасности и риски космических полетов в ос�
новном определяются отказами в бортовых сис�
темах, конструкции кораблей и станций, а также
качеством подготовки экипажа и персонала по
управлению полетами.

При разработкепроекта космической системы
после всестороннего рассмотрения всех видов
опасностей и расчетных нештатных ситуаций,
выходы из которых определены проектной и экс�
плуатационной документацией, возможно оце�
нить вероятностный показатель безопасности
выполнения программы испытательного полета.
Обобщенный показатель может быть представ�
лен в виде [1]

Р Р P Pi
i j

ijá øò.ï íø.ñ ñï� � � ,

где Ршт.п – вероятность выполнения штатной про�
граммы полета; Pнш. сi – вероятность возникнове�
ния i�й расчетной нештатной ситуации; Рспij – ве�
роятность успешной реализации j�го способа
спасения (выхода из нештатной ситуации) при
возникновении i�й расчетной нештатной ситуа�
ции.

В таблице представлены наиболее типичные
проявления опасностей, возникших при подго�
товке и в ходе осуществления космических по�
летов. Анализ аварийных ситуаций, развивших�
ся в результате проявления опасностей, позво�
ляет провести их классификацию по степени тя�
жести последствий и выявить недостатки проек�
тирования с точки зрения обеспечения безопас�
ности выполнения программы полета космиче�
ской системы.

На корабле "Союз�1" при возвращении на
Землю отказал основной парашют. После вы�
пуска только тормозного купола автоматически
был раскрыт запасной парашют, но его купол за�
путался с тормозным, и космонавт В. Комаров
погиб.

Взрыв кислородного бака на "Apollo�13" соз�
дал сложную, близкую к катастрофической, си�
туацию. Это привело к отказам нескольких бор�
товых систем командно�служебного модуля. Воз�
вращение астронавтов на Землю было обеспече�

но с использованием систем лунного посадочно�
го модуля.

Система автоматического управления корабля
"Союз" с помощью радиоизмерительной системы
сближения осуществляет автоматическую сты�
ковку "Союза" с орбитальной станцией. При от�
казе системы автоматического сближения (рас�
четная нештатная ситуация) управление переда�
ется экипажу. Если экипаж по какой�либо при�
чине не выполнил стыковку (нерасчетная не�
штатная ситуация), полет завершается возвраще�
нием экипажа на Землю.

Также к разряду нерасчетныхотносится ситуа�
ция отказа системы разделения отсеков корабля
"Союз" перед спуском в атмосфере Земли, по�
скольку в ней заложено дублирование элементов
и функциональное резервирование.

Прожиг топливного бака пламенем утечки из
отказавшего твердотопливного ускорителя ко�
рабля "Челленджер" во время выведения на орби�
ту Земли привел к катастрофе. Отделившиеся
фрагменты теплоизоляционного покрытия топ�
ливного бака при взлете корабля "Колумбия" по�
вредили левое крыло корабля. Это привело к раз�
рушению корабля при полете в атмосфере и гибе�
ли экипажа.

Анализ опасностей, представленных в табли�
це, и последствий, которые проявились в резуль�
тате их возникновения, показывает, что в про�
цессе проектирования и эксплуатации космиче�
ских систем ряд ситуаций не был рассмотрен (от�
несены к разряду нерасчетных).

В результате 14 ситуаций из рассмотренных,
отнесенные к нерасчетным, повлекли за собой
срыв программы полета с экстренным спасением
экипажа, а в худшем варианте привели к катаст�
рофе с гибелью людей. Но если бы эти ситуации
были рассмотрены с точки зрения причин, вы�
звавших их возникновение, возможно, при раз�
работке проектов космических систем были бы
найдены пути исключения неизбежности прояв�
ления этих опасностей. Таким образом, чтобы
избежать последствий, связанных с потерей час�
ти запасов кислорода на перелете к Луне
("Apollo"), отказами парашютной системы и ре�
зервной системы двигателя торможения для
спуска на Землю ("Союз"), отказом системы раз�
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деления отсеков корабля "Союз", в проекте сле�
дует представить перечень всех возможных не�
штатных ситуаций и описать причины их возник�
новения.

В наиболее ответственных операциях про�
граммы полета (посадка на Луну, торможение для
возвращения на Землю, срабатывание системы
приземления и др.) следует добиваться высшей

8

Опасности и последствия их проявления в космических полетах 1961–2009 гг.

Вид опасности Тип нештатной ситуации Последствия

Число за�
фиксирован�

ных
случаев

Возгорание в кислородной среде в барокамере
при подготовке к полету на "Востоке" и капсуле
"Apollo" при наземной подготовке

Нерасчетная Гибель одного космонавта, трех астронавтов 2

Отказ парашютной системы "Союза" Расчетная Гибель одного космонавта 1

Разгерметизация кабины "Союза" при  спуске Нерасчетная Гибель трех космонавтов 1

Разрушение подвесного бака "Челленджера" Нерасчетная Гибель семи астронавтов 1

Разрушение "Колумбии" при спуске в атмосфере Нерасчетная Гибель семи астронавтов 1

Авария ракеты�носителя "Союз" Расчетная Спасение экипажа 1

Авария третьей ступени ракеты�носителя
"Союз"

Расчетная Спасение экипажа 1

Разгерметизация кислородного бака "Apollo�13" Нерасчетная Спасение экипажа 1

Отказ двигательной установки "Союза" Нерасчетная Срочное возвращение экипажа 1

Потеря работоспособности члена экипажа
"Салюта"

Расчетная Досрочное возвращение экипажа 2

Отказ системы разделения "Союза" при спуске Нерасчетная Возвращение экипажа с повышенным уровнем
перегрузок при спуске и другими отказами
бортовых систем

3

Пожар на станциях "Мир" и "Салют" Расчетная Выход из строя отдельных бортовых систем,
токсикация атмосферы

3

Соударение грузового корабля "Прогресс" со
станцией "Мир"

Расчетная (управление
экипажем)

Разгерметизация модуля "Спектр" 1

Отказ радиосистемы автоматического
сближения "Союза"

Расчетная (два нерасчет�
ных – управление экипа�

жем)

Срыв программы полета в шести случаях 11

Отказ механизма стыковки "Союза" Расчетная Срыв программы полета 1

Отказ командной радиосистемы "Салюта" Нерасчетная Срыв программы полета 1

Взрыв трубопровода окислителя на "Салюте" Нерасчетная Перепланировка дальнейшей программы
полета

1

Зацепление радиоантенны КРТ�10 за
конструкцию агрегатного отсека "Салюта" при
ее автоматическом отделении

Нерасчетная Внеплановый выход экипажа в открытый
космос для отделения антенны

1

Невыполнение стягивания после стыковки
модуля "Квант" и станции "Мир"

Нерасчетная Внеплановый выход экипажа в открытый
космос для ликвидации причины отказа

1

Отказ механизма фиксации антенны системы
радионаведения на "Союзе" для стыковки со
станцией "Салют"

Нерасчетная Срыв программы полета 1



степени надежности обеспечивающих эти опера�
ции систем (~ 0,999). В этом случае эти опасности
возможно будет отнести к категориинерасчетных
нештатных ситуаций.

Следует также рассмотреть перечень возмож�
ных источников возникновения опасностей по
этапам полета и "дерево отказов" бортовых сис�
тем и агрегатов.

Положительный опыт полетов 22 основных
длительных экспедиций наМеждународную кос�
мическую станцию (МКС) с доставкой экипажей
на кораблях "Союз�ТМА" и "Space Shattle" дос�
тигнут благодаря работе международных рабочих
групп по углубленному анализу опасностей и
рисков, которые возникают в полете и при дос�
тавке конструкций и грузов различного свойства
и назначения.

Кроме ECA, NASA, CSA, РКА, JAXA, Китая
(CNSA) сложныепилотируемые проектыпредла�
гают развивать Индия (ISRO) и другие страны
Азии и Латинской Америки. В связи с этим воз�
никает необходимость консолидировать усилия
специалистов различных стран в целях повыше�
ния уровня безопасности пилотируемых косми�
ческих полетов.

Далее представлены некоторые предложения,
направленные на развитие межгосударственного
сотрудничества космических агентств по пробле�
ме повышения уровня обеспечения безопасности
космических полетов:
� разработать единые международные требо�

вания по обеспечению безопасности космиче�
ских полетов;
� разработать единые международные требо�

вания к техническим характеристикам бортовых
систем и правилам организации полетов в целях
обеспечения безопасности полетов экипажей
космических кораблей и станций;

� создать Международную независимую орга�
низацию по сертификации космических систем,
критерием оценки которых определить безопас�
ность полетов;
� создать типовые перечни расчетных и нерас�

четных нештатных ситуаций и особых требова�
ний по надежности к бортовым системам и агре�
гатам, которые функционируют в нерасчетных
нештатных ситуациях;
� разработать рекомендации по организации и

функционированию структур с задачей оценки
безопасности в различных космических програм�
мах;
� создать перечень унифицированных харак�

теристик и типовых узлов (агрегатов) средств
спасения космонавтов, которыми будут оснаще�
ны космические корабли и станции различных
стран в целях обеспечения возможности их ис�
пользования для спасения экипажей кораблей и
станций силами других участников космических
полетов, пришедших на помощь.

Оснащение космических аппаратов различ�
ных стран унифицированными средствами спа�
сения экипажей повысит уровень безопасности
космических полетов пилотируемых систем.
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Создание перспективного самолета в соответствии с многоцелевой кон�
цепцией применения авиациипредусматривает расширение его возмож�
ностей в части применения эргатических информационно�управляю�

щих комплексов.
Повышение эффективности деятельности экипажа в эргатических инфор�

мационно�управляющих комплексах и безопасности полета может быть
обеспечено путем рационального согласования совокупных системных ха�
рактеристик взаимодействия человека�оператора, техники и модуля образа
цели управления. Образ цели управления формируется информацион�
но�управляющей системой с использованием модулей эталонного маневри�
рования и интеллектуальной поддержки экипажа. Экипажу образ цели
управления представляется в виде отображения на многофункциональных
индикаторах заданного (желаемого) пространственного положения "лидера",
его движения и изменения конфигурации в соответствии с принципом управ�
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ления "делай как я" в зависимости от решаемой
задачи и опасных состояний полета.
С использованием эргономической методологии

диалогового проектирования и создания эргатических
комплексов управления разработаныконцептуальные
основы построения информационно�управляющей
системыиинформационно�управляющегополя ка�
бины перспективных маневренных самолетов.
Концепция построения эргатических инфор�

мационно�управляющих комплексов (ЭИКУ)
многофункциональных маневренных самолетов
базируется на: иерархическом построении архи�
тектуры комплекса; аппаратной, функциональ�
ной и алгоритмической интеграции наземной и
воздушной составляющих комплекса; использо�
вании всех ресурсов комплекса для решения те�
кущей задачи и полетного задания в целом; ра�
циональном взаимодействии экипажа, ком�
плекса бортового оборудования и модуля фор�
мирования образа цели управления; создании
надежной помехоустойчивой связи с взаимодей�
ствующими БПЛА; на унифицированных алго�

ритмах управления комплексом бортового обо�
рудования ЛА, максимально возможной авто�
номности полета ЛА, формировании интеллек�
туальной поддержки экипажа.
Эргатический информационно�управляющий

комплекс предназначен для информационного и
командно�лидерного обеспечения экипажа ЛА и
формирования управляющих сигналов и команд
на режимах общего самолетовождения и высоко�
точного маневрирования, дающих возможность
сосредоточения на экранных индикаторах основ�
ной пилотажной, управляющей и прицельной ин�
формации в виде информационного команд�
но�лидерного представления о состоянии процес�
са управления и заданной (желаемой) цели управ�
ления, прицельной земной поверхности, а также
формирования управляющих и заданных сигна�
лов для комплексной системы управления ЛА.
Эргатический информационно�управляющий

комплекс (рис. 1) содержит:
� информационно�управляющую систему

(ИУС), содержащую интегрированную вычисли�
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Рис. 1. Структура эргатического интегрированного информационно�управляющего комплекса многоцелевого
маневренного самолета



тельную среду, информационно�управляющее
поле кабины, систему раннего предупреждения
столкновения с землей, бортовую геоинформа�
ционную систему, навигационную систему с мо�
дулем корреляционно�экстремальной навигации
по полю высот рельефа местности, систему ин�
теллектуальной поддержки экипажа с модулем
"эталонного маневрирования";
� комплексную систему управления;
� информационно�измерительные системы и

датчики;
� модуль диагностики функционального со�

стояния летчика.
С системами эргатического комплекса взаи�

модействует экипаж ЛА, который оценивает ин�
формацию, принимает решения и осуществляет
воздействие на комплекс в соответствии с приня�
тыми решениями.
Летчик на рис. 1 представлен следующими

блоками: сбора информации; концептуальной
модели; образа полета, в котором реализуется оп�
тимальное оценивание получаемой летчиком ин�
формации и формирование оперативного образа
полета; формирования рациональных управляю�
щих воздействий на рулевые органы; блоком
формирования дискретных управляющих воз�
действийнапультыи другие органыуправления.
Объединение систем и оборудования ЛА в еди�

ный информационно�управляющий комплекс
осуществляется в центральном ядре – информа�

ционно�управляющей системе, содержащей ин�
тегрированную вычислительную среду, информа�
ционно�управляющее поле кабины и другие сис�
темы с использованием информационных связей
и унифицированного алгоритмического обеспе�
чения режимов взаимодействия летчика с борто�
вым и наземным комплексами.На рис. 2 приведе�
на принципиальная структура информацион�
но�управляющей системы.
Наземным комплексом подготовки данных

формируется полетное задание, которое через
внешнее запоминающее устройство заносится в
память ИУС. Бортовая база данных содержит по�
стоянные данные и обновляемые данные, вводи�
мые в ходе предполетной подготовки перед вы�
полнением очередного полетного задания или в
полете по командным радиолиниям. Команд�
но�лидерная информация, формируемая вИУС с
использованием сигналов информационно�из�
мерительных систем, команд и управляющих
сигналов модуля "эталонного маневрирования",
поступает через эргатический интерфейс в систе�
му управления вектором скорости, содержащую
контуры продольного, бокового, путевого управ�
ления, контур управления тягой силовой уста�
новки и контуры ограничения нормальной пере�
грузки, угла атаки и скорости на всех режимах по�
лета, что обеспечивает управление ЛА в соответ�
ствии с эталонными моделями полета и образа
цели управления.
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Рис. 2. Принципиальная структура информационно�управляю�
щей системы:
НКПД – наземный комплекс подготовки данных; ПЗ – полет�
ное задание; ВЗУ – внешнее запоминающее устройство;
КСС – комплекс средств связи; РЛС – радиолокационная стан�
ция; РТР – радиотехническая разведка; САП – станция актив�
ных помех; ГО – госопознавание; УВД – управление воздуш�
ным движением; ООС – обзорная оптическая система; ИУС –
информационно�управляющая система; ИУП – информаци�
онно�управляющее поле кабины; ИВС – интегрированная вы�
числительная среда; КПНО– комплекс пилотажно�навигацион�
ного оборудования; ИАФС – интегрированная антенно�фи�
дерная система; КСУ – комплексная система управления;
СОС – система ограничительных сигналов; СВС – система воз�
душных сигналов; СДУ – система дистанционного управления;
САУ – система автоматического управления; ОСО – общесамо�
летное оборудование; СУ – системы управления ОСО



Для повышения безопасности траекторного
маневрирования текущие ограничения и реко�
мендации выдаются летчику в виде индикации на
многофункциональных индикаторах; в виде тек�
стов информации по запросу экипажа; предупре�
ждающих текстов, выдаваемых в определенных
ситуациях, а также в виде управляющих сигналов
активного вмешательства в управление самоле�
том там, где это необходимо.
Для формирования законов управления и для

формирования информационных кадров ЭИКУ
целесообразно использовать математическое
обеспечение, базирующееся на методах интегри�
рования ортонормированных матриц и единичных
векторов с использованием векторно�матричных
преобразований координат.
Разработанное алгоритмическое обеспечение

комплекса управления дает возможность опера�
тивно в диалоговом режиме осуществлять про�
гнозирование, менять характеристики моделей
объекта и внешней среды, параметры систем
управления и формировать информационные
кадры при широком варьировании состава, со�
держанияиформыпредставленияинформации.
Для тестирования информационно�управ�

ляющего поля кабины, а также для формирова�
ния образа цели управления, сигналов отобра�
жения опасных состояний полета используется
модель динамики полета и программныймодуль
"эталонного управления маневрированием"
("эталонного летчика"), в котором содержатся
процедуры формирования законов управления:
углом крена и нормальной перегрузкой, высо�
той ЛА, углом наклона траектории и путевым уг�
лом, скоростью (приборной, путевой или истин�
ной) с использованием двигательной установки.
Синтез контуров управления, используемых

в модуле "эталонного маневрирования", рацио�
нально осуществлять на основе метода "харак�
теристических параметров". При синтезе кон�
тура управления высотой для полета с огибани�
ем сложного рельефа местности выбор опорной
минимальной характеристической постоянной
времени, равной T0 = 0,25 с, и массива расстоя�
ний С между соседними характеристическими
постоянными времени C = (2,25; 2,25; 2,25; 2,5)
дает запас устойчивости zu= 2,25 и перерегули�

рование по высоте порядка 5 %, при этом мас�
сив характеристических постоянных времени
имеет вид Тj = (0,25; 0,5625; 1,27; 2,85; 7,1), а со�
ответствующие им коэффициенты характери�
стического полинома замкнутого контура
D p a p a p( ) � � �0

4
1

3 a p a p a2
2

3 4� � равны aj=
= (1; 4; 7,1; 1,97; 0,277).
Моделирование ввода перспективного манев�

ренного самолета в пикирование (на высоте
1500 м с углами крена до140� ) и автоматического
увода от земли с использованием сигналов управ�
ления, формируемых модулем "эталонного
управления маневрированием", показало, что:
� в связи с большим быстродействием канала

крена особенностей вывода самолета из пикиро�
вания при начальном ненулевом крене не выяв�
лено;
� начальный участок вывода из пикирования

выполнялся автоматически совместно в каналах
перегрузки и крена;
� методы ввода в пикирование с нулевым кре�

ном с околонулевой перегрузкой и разворотом с
креном 90� не эффективны;
� минимальная высота в выполненных реали�

зациях составила 128...180 м, причем существен�
ным параметром являлась скорость (темп) нарас�
тания перегрузки при выводе из пикирования;
� по окончании переходных процессов ско�

рость устанавливалась равной заданной, а РУД
устанавливался в положение, соответствующее
режиму полета; прирост скорости (тормозной
щиток убран) при включенном автомате тяги со�
ставил до 70 км/ч;
�максимальное значение перегрузки состави�

ло 4,5...6 единиц.
На диалоговом моделирующем комплексе

проведены исследования точности выдержива�
ния заданных параметров с использованием ин�
формационных форматов ОКБ Сухого с индика�
цией "вид с земли на самолет" на режимах: манев�
рирование в горизонтальной плоскости (гори�
зонтальный полет, вираж), в вертикальной плос�
кости (горка, пикирование), маневрирование по
пространственным траекториям (боевой разво�
рот, спираль, бочки).
Анализ средних ошибок и среднеквадратиче�

ских отклонений от заданных параметров пока�
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зал, что при выполнении маневров на диалоговом
моделирующем стенде в горизонтальной плоско�
сти летчики успешно справлялись с задачей. При
маневрировании в вертикальной плоскости и по
пространственным траекториям обращает на себя
внимание худшее качество пилотирования в про�
дольном канале управления самолетом. Так, при
выводе из пикирования зарегистрированы 51 %
случаев выхода ниже опасной высоты, при выводе
на горке ошибка по высоте достигала в отдельных
случаях 230 м, потеря высоты на двух бочках коле�
балась от 180 до 350 м. На затруднения при управ�
лении в продольном канале указывают и значи�
тельныеошибки (10...14м/с) в выдерживаниивер�
тикальной скорости при выполнении восходящей
и нисходящей спиралей. При выполнении бочек в
25 % случаев был зарегистрирован выход за отри�
цательное значение (минус единица) ограничения
по перегрузке. Из сопоставления полученных ре�
зультатов с данными бесед с летчиками становит�
ся ясно, что низкое качество пилотирования свя�
зано, прежде всего, с неудовлетворительным
представлением информации о тангаже. Индици�
руемые на экране линия горизонта и счетчик тан�
гажа не обеспечивали летчика в достаточной сте�
пени информацией о перемещении самолета в
продольном канале управления.
Результаты экспериментов подтверждают и те

замечания летчиков, которые касаютсянеудовле�
творительной индикации перегрузки, а также ин�
декса "опасной высоты".
Для выявления особенностей пилотирования

с использованием индикации «переменного
киля» силуэта самолета (информации об относи�
тельной величине ny или �) летчиками выполня�
лись виражи с заданной перегрузкой (ny = 5 еди�
ниц) или углом атаки (� = 14�), а также боевые
развороты в левую и правую стороны. Точность
выдерживания величины перегрузки и угла атаки
несколько выше по сравнению с пилотировани�
ем с использованием "постоянного киля", шкалы
� и счетчика ny (�ny с "переменным ки�
лем" = 0,5 единиц, �ny с "постоянным ки�
лем" = 1,8 единиц).
При использовании "переменного киля"

среднеквадратическое отклонение вертикаль�
ной скорости в два раза больше, чем с постоян�

ным килем. При этом несколько больше (на
30...40 %) отклонение параметров высоты и ско�
рости. По�видимому, чрезмерная концентрация
внимания на "переменном киле" сказалась отри�
цательно на выдерживании других параметров.
Подтверждением этому служат данные о выходе
за ограничение по скорости (V < 300 км/ч) при
выполнении боевых разворотов. Выход за огра�
ничения по скорости при маневрировании по
пространственным траекториям свидетельству�
ет и о недостаточной информативности счетчи�
ка скорости. В связи с этим на экране индикато�
ра необходима предупреждающая информация о
подходе к ограничению по данному параметру
полета, или следует использовать другой вид ин�
дикации – "вид с самолета (с геоцентрической
платформы) на управляемый самолет и лидер�
ное изображение образа цели управления", обес�
печивающий индикацию заданных (желаемых)
параметров управления пространственным дви�
жением с шестью степенями свободы.
В реальных полетах с участием летчиков на ре�

жимах посадки исследована также система инди�
кации "вид с земли на самолет", в которой ис�
пользуется расположенный в центре индикатора
символ самолета с треугольным символом углов
атаки и скольжения для отсчета текущего угла на�
клона траектории и угла крена, а вектор скорости
самолета совмещен с центром символа самолета
и направлен перпендикулярно плоскости инди�
катора. Это позволяет перейти от управления
пространственным положением к управлению
движением ЛА.
Управление по вектору скорости дает ряд пре�

имуществ с точки зрения простоты выдержива�
ния заданных значений высоты, скорости, угла
наклона траектории, управления тягой двигате�
лей, а также повышения безопасности полета на
взлетно�посадочных режимах.Индикация векто�
ра скорости дает возможность прогнозировать
дальнейшее движение.
Для расширения возможностей реализации

управления по вектору скорости применен вектор
обобщенной аэродинамической силы. Это решение
позволяет уменьшить время переработки информа�
циилетчикомнанекоторыхрежимахполета.Вектор
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обобщенной аэродинамической силы (ОАС) явля�
ется равнодействующей всех сил, действующих на
самолет, на индикаторе изображается своей проек�
цией на плоскость, перпендикулярную вектору ско�
рости. Изображение вектора ОАС указывает на�
правление изменения траектории движения само�
лета. Пилотирование в продольной плоскости су�
щественно упрощается вследствие наличия нагляд�
нойилегко воспринимаемойинформациио движе�
нии самолета при данном режиме работы двигате�
лей и, наоборот, о необходимости изменения режи�
ма полета при резком изменении тяги двигателей
(отказе). Наличие такой информации позволяет
летчику обеспечивать более быстрое приведение са�
молета к устойчивому режиму движения при любых
неожиданных ситуациях и обеспечивать более эф�
фективное пилотирование на режимах, требующих
точного выдерживания заданного значения како�
го�либо параметра.

Основное требование к системе индикации со�
стоит в обеспечении летчиканагляднымпредстав�
лением об ориентации ЛА в пространстве с целью
формирования правильных действий как в про�
стых, так и в сложных, в том числе критических,
ситуациях. Для перспективных ЛА предлагается
новый (третий) вид авиагоризонта, в котором ис�
пользуется принцип "вид с самолета (геоцентри�
ческой платформы, находящейся сзади на однойи
тойжевысотеипутевой скорости)на свой самолет
и "лидер"–образ цели управления". Символысво�
его самолета и "лидера" представляются в виде
символов "летающее крыло" или их псевдообъем�
ных изображений. При этой системе индикации
обеспечивается управление пространственным
положением и управление движением самолета.

Сравнительная оценка трех типов экранной
индикации: "вид с самолета на землю" (тип 1),
"вид с земли на самолет" (тип 2) и "вид с самолета
на свой самолет и образ цели управления" (тип 3)
показала [1], что маломаневренные полеты в
штатных условиях обеспечиваются всеми тремя
рассмотренными типами индикации простран�
ственного положения ЛА. Для сложных высоко�
маневренных полетов перспективных самолетов
предпочтительными являются третий и второй
типы индикации.

Для индикационного обеспечения безопасно�
го и высокоточного маневрирования перспек�
тивного ЛА на предельно малых высотах предла�
гается использовать мнемокадр экранного пило�
тажного индикатора "вид с самолета на свой са�
молет и образ цели управления" (тип 3), обеспе�
чивающий летчику мгновенное наглядное пред�
ставление о пространственном положении, по�
требных управляющих воздействиях и образе
цели управления.

Мнемокадр экранного пилотажного индика�
тора этого типа содержит авиагоризонт с псевдо�
объемным символом объекта с шасси, килем пе�
ременной длины и с прямоугольной скобой –
указателем предельного значения угла атаки и
угла скольжения (боковые риски скобы) или пе�
регрузки (при достижении n у max

äîï или � max
äîï скоба

начинает мигать). Символ управляемого объекта
меняет свою конфигурацию в зависимости от из�
менения угла скольжения и поворачивается от�
носительно центра кадра авиагоризонта в зависи�
мости от фактического угла крена, при этом вме�
сте с символом объекта поворачиваются символы
векторно�директорного управления (киль пере�
менной длины и скоба).

На мнемокадре символ "лидера" представляет
собой образ цели управления в виде отображения
заданного (желаемого) пространственного поло�
жения. Конфигурация "лидера" и изменение его
положения формируется в соответствии с прин�
ципом управления "делай как я" и несет информа�
цию о заданных параметрах пространственного
положения и движения по шести степеням свобо�
ды, а такжеинформациюокритических состояни�
ях посредством изменения конфигурации и мига�
ния соответствующих элементов лидерного изо�
бражения, предписывающих действия по устране�
нию критических состояний. "Лидер" имеет вид
ЛА–летающего крыла, спроектированного на эк�
ран авиагоризонта.

Символ "лидера" является векторно�дирек�
торным псевдообъемным символом с качествен�
ной индикацией заданных параметров полета по
каналам крена, тангажа, скольжения, скорости,
высоты и бокового уклонения, обеспечивающей
управление пространственным положением объ�
екта и вектором скорости полета.
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При функционировании системы раннего
предупреждения приближения к земле в грани�
цах символа авиагоризонта появляется псевдо�
объемное изображение лежащего впереди релье�
фа местности с мажорантой преимущественных
высот в прогнозируемой зоне полета в соответст�
вии с угломнаклона траекторииипутевымуглом.

С учетом изложенного выше и возможностей
реализации технических решений по информа�
ционно�управляющему полю перспективного
маневренного самолета сформирован мнемокадр
пилотажно�навигационной информации, пред�
ставленный на рис. 3.

Для перспективного маневренного самолета
сформирован также мнемокадр отображения на�
вигационно�тактической обстановки и элек�
тронной аэронавигационной карты, на которой
используется цветовое кодирование опасных
участков рельефа местности.

Результаты управления выводом маневренно�
го самолета из опасного состояния столкновения

с горным рельефом местности и полета над рель�
ефомместности на заданной безопасной высоте с
использованием картографической информа�
ции, а также высокоточного маневрирования в
маловысотном полете, подтверждают целесооб�
разность создания ииспользования предлагаемо�
го информационно�управляющего комплекса.

Комплекс обеспечивает:
� создание для летчика условий, обеспечиваю�

щих простоту определения пространственного
положения управляемого объекта и легкость од�
новременного формирования управляющих воз�
действий органами управления по основным ка�
налам;
� формирование у летчика образа цели управ�

ления по наблюдаемому изображению "лидера" и
обеспечение летчика наглядной командно�ли�
дерной информацией о заданных параметрах
движения по принципу «делай как я»;
� улучшение условий безопасности полета и

точности траекторного маневрирования за счет
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Рис. 3. Мнемокадр пилотажно�навигационной информации:
Перечень символов, индицируемых на экране МФИ (при "об�
ратном" виде индикации – виде "с земли на самолет"):
1 – подвижная шкала текущего курса, диапазон шкалы
40�; 2 – неподвижный индекс текущего курса; 3 – подвиж�
ный индекс путевого угла; 4 – подвижный индекс задан�
ного путевого угла; 5 – давление дня (индицируется в
мм рт. ст.); 6 – шкала баровысоты круговая;7 – радиовы�
сота. Отображается в виде "термометра" поверх шкалы ба�
ровысоты в масштабе шкалы баровысоты; 8 – шкала и
подвижный индекс (стрелка) вертикальной скорости пе�
ременной длины; 9 – линия горизонта. Является состав�
ной частью шкалы угла наклона траектории и соответству�
ет нулевому углу наклона траектории. Диапазон переме�
щения � � 80�; 10 – буквенная информация о режимах ра�
боты КСУ; 11 – тип текущей навигационной точки и ее
номер. Время, оставшееся до прибытия в выбранную на�
вигационную точку; 12 – индикатор дыхания; 13 – шкала
угла наклона траектории; 14 – индикатор оборотов. Вклю�
чает в себя шкалу, неподвижные ее счетчики, подвижные
стрелки и букву "Ф" (включение форсажа); 15 – шкала и
индекс боковой перегрузки; 16 – тенденция и счетчик
нормальной перегрузки; 17 – шкала крена; 18 – индика�
тор выпущенного положения шасси; 19 – символ самоле�
та (вращается по крену в диапазоне � 180�, совпадает с
вектором скорости; 20 – индексы отклонения от заданной
скорости: подвижная стрелка и неподвижная скобка; 21 –
индикатор выпущенного положения закрылков: справа –
взлетное положение, слева – посадочное; 22 – счетчик те�
кущего значения истинного угла атаки; 23 – счетчик, не�
подвижный индекс и шкала приборной скорости; 24 –
счетчик числа М полета; 25 – индикатор выпущенного по�
ложения тормозного щитка; 26 – счетчик текущего значе�
ния путевой скорости



сосредоточения информации о критических со�
стояниях в "лидерном" изображении и наличия в
нем командной информации об управляющих
воздействиях по коррекции параметров процесса
управления и о направлении парирования опас�
ных отклонений;
� улучшение условий безопасности полета при

сближении с рельефом местности, наземными
препятствиями и объектами "угрозы" в полете за
счет псевдообъемного представления картогра�
фической информации с мажорантой преимуще�
ственных высот рельефа местности в окне авиа�
горизонта и на многофункциональном индика�
торе пилотажно�навигационной информации, а
также электронной карты при полете над слож�
ным рельефом местности с использованием кар�
тографической информации.

На диалоговом моделирующем стенде иссле�
дованы также различные варианты представле�
ния информации на моделях индикаторов обще�
самолетного оборудования (ОСО) при выполне�
нии типовых режимов полета и введении отказов
ОСО.

Модель индикатора ОСО на дисплее условно
была разделена на три зоны.

В первой, текстовой, зоне индицировалась так
называемая базовая информация (значения ос�
татка топлива, текущей и крейсерской дально�
сти). При поступлении текстовых сообщений об
отказах оборудования и работе систем базовая
информация стирается, на ее месте появляется
текст.

Во второй, периферической, зоне индициро�
вались обозначения кнопок обрамления индика�
тора ОСО, управляющих сменой мнемокадров,
работой с памятью и очередью текстовых сооб�
щений. При нажатии какой�либо из кнопок ее
обозначение обрамлялось в рамку.

Третья, мнемоническая, зона в свою очередь
делилась пополам – в левой половине постоянно
(кроме моментов работы с памятью отказов) ото�
бражалась информация о значениях оборотов и
температуры двигателей, о различных режимах
работы двигателей, а в правой половине отобра�
жались мнемокадры, вызываемые операторами с
помощью кнопок управления.

Модель обеспечивает формирование и вызов
следующих шести типов мнемокадров (МК):

�МК "ТОПЛ", отображающий информацию о
величинах остатка топлива по топливомеру и рас�
ходомеру, о порядке выработки топливных баков
и невыработки топлива в случае отказов;
� МК "ППС", отображающий информацию о

положении элементов механизации крыла
(флапперонов) и опор шасси, а также о стрело�
видности крыла, положении РУДа и створок воз�
духозаборника;
�МК "ДЗП", совмещающий отображение ин�

формации о ходе выполнения дозаправки и о по�
ложении штанги с информацией о значениях
оборотов и температуры двигателей, о различных
режимах работы двигателей, а также о стреловид�
ности крыла, положении РУДа и створок возду�
хозаборника;
� МК "СЭС", отображающий информацию о

состоянии систем электропитания (генераторов
переменного и постоянного тока);
� МК "ГПС", отображающий информацию о

величине давления в гидросистемах, гидроакку�
муляторах и пневмосистемах;
� МК "СЖО", отображающий информацию о

функционировании систем жизнеобеспечения
(значение остатка кислорода и величины Нкаб и
перепада давления в кабине).

Исследованияпроводились в два цикла. В ходе
первого цикла исследований, проводившихся в
статических условиях, оценивалась читаемость
различных шкал. В них приняли участие 10 спе�
циально подготовленных операторов и 12 летчи�
ков�экспертов, которые выполнили 2190 считы�
ваний.

Второй цикл экспериментов проводился в ин�
тересах инженерно�психологической оценки эф�
фективности взаимодействия летчика с индика�
тором ОСО при выполнении типовых режимов
полета. В экспериментах этого цикла приняли
участие 12 летчиков, которые выполнили в об�
щей сложности 192 типовых режима полета.

Полученные результаты были проанализиро�
ваны с точки зрения инженерно�психологиче�
ских принципов, используемых при разработке
информационного обеспечения человека�опера�
тора. Важнейший из этих принципов – соответ�
ствие объема и формы представления информа�
ции психофизиологическим возможностям че�
ловека и специфике решаемых им задач.
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Специфика взаимодействия оператора с инди�
катором ОСО состоит в том, что прием и перера�
ботка информации с индикатора ОСО осуществ�
ляется параллельно с выполнением основного за�
дания. Причем восприятие информации с инди�
катора ОСО, как правило, происходит при посту�
плении текстовых предупреждающих сообщений,
т.е. в нештатных ситуациях при дефиците време�
ни. Отсюда следует, что информация, отображае�
мая на индикаторе ОСО, должна отвечать требо�
ваниям минимизации параметров, простоты и на�
глядности представления этих параметров.
Указанные требования в определенной степе�

ни были реализованы в исходных вариантах мне�
мокадров. Однако полученные результаты пока�
зали необходимость существенных изменений
как в составе параметров, так и в форме их пред�
ставления на индикаторе ОСО. Уменьшено чис�
ло символов, высвечиваемыхпостоянно в тексто�
вой части индикатора ОСО. Были сформулиро�
ванырекомендации по оперативному высвечива�
нию параметров в зависимости от условий поле�
та. Например, нижняя часть шкалы оборотов
(менее 60 %) должна высвечиваться только при
текущей величине n2 � 60 %, а отсчетный символ
параметраT– только при запуске двигателя и на�
рушении температурного режима. Проведенные
экспериментальные исследования подтвердили
эффективноcть этих рекомендаций.
Наибольшие изменения касались формы пред�

ставления информации на мнемокадрах. Эти из�
менения были направлены на последовательную
реализацию требований простоты и наглядности
представления параметров работы двигательной
установки (оборотов и температуры) на мнемо�
кадрах, остатков топлива на шкалах топливоме�
ра�расходомера, давления в гидросистемах.
При инженерно�психологической оценке на�

дежности действий оператора в случае поступле�
ния нескольких текстовых сообщений были выяв�
лены объективные причины и субъективные
предпосылки, приводящие к пропуску предупре�
ждающих сообщений. Оптимизация сигнала о на�
личии сообщения в "Очереди" позволила снизить
число таких случаев в 3,4 раза, однаконеисключи�
ла их полностью. Для повышения надежности
деятельности летчика целесообразно дублировать
визуальный сигнал " � " речевым сообщением.

По результатам исследований, проведенных
на диалоговом моделирующем комплексе, полу�
ченыследующиеосновные обобщенныеданные.
1. Время переключения внимания оператора с

пилотажного индикатора на индикатор ОСО по�
сле срабатывания сигнального табло составляет в
среднем 1,6 ± 0,1 с и варьируется в пределах от
0,7 до 3,5 c. Время вызова требуемого мнемокадра
(от момента срабатывания сигнального табло до
нажатия нужной кнопки на индикатореОСО) со�
ставляло в среднем 6,5 ± 0,4 с.
2. Сравнительная оценка читаемости трех ва�

риантов шкал оборотов и температуры двигателя
показала, что при количественном считывании
текущих значений n и T скорость считывания с
круглых и овальныхшкал с изменяемымрадиусом
кривизны в три раза выше, чем с прямых верти�
кальных. При этом вертикальные шкалы оказа�
лись наихудшими по точности считывания. При
качественном восприятии параметров n и T двух�
двигательной силовой установки наиболее пред�
почтительны полукруглые шкалы с изменяемыми
радиусами кривизны (с видом типа домны).
3. Оптимизированные варианты мнемокадров

"ДВИГ", "ППС", "ДЗП", "ТОПЛ", "ГИДР" по со�
ставу и форме представления информации в ос�
новном обеспечивают выполнение операторами
требуемых действий в смоделированных нештат�
ных ситуациях. Время опознания нештатной си�
туации (от начала зрительного контроля индика�
тора ОСО до речевого доклада о случившемся) в
среднем составляло: для МК "ДВИГ" 2,0 � 0,3 с;
для МК "ППС" 1,9 � 0,3 с; для МК "ДЗП"
2,5 � 0,5 с; для МК "ТОПЛ" 3,1 � 0,7с; для МК
"ГИДР" 2,2 � 0,2 с.
4. В результате исследований индикатораОСО

обоснован объем и вид представления информа�
ции на мнемокадрах, состав полетных и назем�
ных мнемокадров, оптимизированный вариант
сигналов "Очередь", "Память", а также перечень
текстовых предупреждающих и уведомляющих
сообщений.
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О
рбиты перелета в окрестность точки либрации L1 системы Солн�
це–Земля определяются в рамках известной ограниченной задачи трех
тел, описывающей движение тела бесконечно малой массы, называе�

мого также третьим телом, в поле сил притяжения двух тел ограниченной
массы. В окрестности точки либрации существуют периодические орбиты
нескольких типов. В статье рассматривается случай плоской квазипериоди�
ческой гало�орбиты.

Уравнения движения. Пусть Gxyz – неравномерно вращающаяся барицен�
трическаяпрямоугольная системакоординат, плоскостьGxyкоторой совпадает
с плоскостью орбит конечных масс, направление оси Gx совпадает с направле�
ниемP0P1 (P0 –материальная точкамассой 1–�;Р1–материальная точкамассой
�), ось Gz перпендикулярна к плоскости движения основных тел, а ось Gy до�
полняет систему координат до правой. Расстояние P0P1 = 1, сумма масс возму�
щающих тел равна единице, постоянная тяготения f =1. Тогда система уравне�
ний, описывающихповедение телаP, выглядит следующимобразом [1, с. 549]:
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В статье рассматривается вопрос оптимизации по потребному импульсу характеристиче�
ской скорости траекторий перелета в сторону точки либрации L1 системы Солнце–Земля в
рамках ограниченной эллиптической задачитрех тел. Приводятся количественные характери�
стики неустойчивости гало�орбит.

Ключевые слова: ограниченная эллиптическая задача трех тел; динамическая система; га�
ло�орбита; показатели Ляпунова.

F.V. Zvyagin. On Optimization Of Trajectory Of Flight Towards Libration Point L1

In Sun–Earth System

The article elaborates on the optimization of the trajectory of motion of a space system towards the
libration point L1 in the Sun–Earth system, limited by the elliptic problem of three bodies and accounting
the required reference velocity pulse. Some characteristics of instability of halo�orbits are presented.

Key words: limited elliptic problem of three bodies; dynamic system; halo�orbit; Lyapunov indicators.
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где е, p–эксцентриситет и параметр конического
сечения.

Известны пять стационарных решений дан�
ной задачи – точек либрации – три коллинеар�
ных и две треугольных. Координаты точек либра�
ции могут быть определены путем решения сис�
темы уравнений [2, с.143]
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где �1 и �2 те же, что и в (1).
В случае нулевого эксцентриситета существует

интеграл Якоби, который зависит от положения
и скорости третьего тела, и его значение остается
постоянным при пассивном гравитировании
указанного тела. Для эллиптического случая ин�
тегралЯкобине остается постоянным, однако от�
носительное изменение его значения для га�

ло�орбит составляет примерно 1
10�8 на половине
периода обращения. Аналог интеграла Якоби с
указанными допущениями можно представить в
виде [3, с. 9]
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где � � �x y z2 2 2
� � – скорость третьего тела относи�

тельно введенной системы координат.
В случае когда скорость третьего тела прини�

мается равной нулю, выражение (3) задает функ�
цию Якоби J. Поверхности с постоянной J обра�
зуют поверхности Хилла, сечение которых плос�
костью Gxy дает кривые Хилла.

Гало�орбиты в окрестности L1 и численная оцен�
ка их устойчивости. При проведении вычислений
в качестве двух основных тел выберем Солнце и
Землю. Рассмотрим частные случаи решения
уравнений (1), характеризующиеся пребыванием
третьего тела в окрестности точки либрации сис�
темы Солнце–Земля L1 или движением в эту ок�
рестность либо из нее. Коллинеарные точки либ�
рации уже в линейном приближении неустойчи�
вы, при этом в их малых окрестностях могут быть
выделены периодические орбиты нескольких
классов.

Численное интегрирование позволяет выде�
лить семейство орбит, расположенных в плоско�
сти эклиптики, – гало�орбит. Они приведены на
рис. 1. Часть орбит этого семейства проходит
вблизи меньшего притягивающего тела Р1. На
рис. 1 также нанесены кривые Хилла (тонкие ли�
нии).

При построении орбит учитывалось, что ско�
рость третьего тела в момент пересечения им оси
Gx должна иметь только составляющуювдоль оси
Gy. Для окрестности L1 была получена зависи�
мость этой скорости от координаты x (рис. 2).
График, приведенный на рис. 2, в первом при�
ближении можно рассматривать состоящим из
двух прямых линий, имеющих точку пересечения
в области x � 0,9875 а.е.

Численная оценка устойчивости гало�орбит.
Оценить степень устойчивости орбит можно чис�
ленно, определяя в качестве характеристического
параметра старший показатель Ляпунова. В соот�
ветствии с определением устойчивости по Ляпу�
нову рассматриваются несколько пар близких
реализаций динамической системы, заданной
уравнениями (1). Векторы начальных условий
для численного интегрирования выбираются
близкими в смысле евклидовой нормы. На про�
тяжении некоторого времени определяется изме�
нение нормы вектора отклонения возмущенной
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траектории от номинальной. Старший показа�
тель Ляпунова в этом случае можно определить
по формуле [4, с. 155]:
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�

(4)

гдеМ–числошагов, для которыхпроводится вы�
числение; T – время между отсчетами, для кото�
рых проводится вычисление; ~xk – вектор откло�
нения возмущенной траектории от номиналь�
ной; � – норма вектора отклонения начальных
условий для возмущенной орбиты.

Результат расчетов приведен на рис. 3. Расчет
проводился для 150 начальных условий, возмущен�
ных относительно номинальной орбиты. Норма
вектора отклонения начальных условий по поло�
жению составляла 5 км, по скорости – 0,015 м/с.
Расчетное значение показателя стабилизируется
после 400 итераций и имеет вид демпфированного
колебательного процесса.

Как и в предыдущем случае, наблюдается су�
щественное изменение характера поведения гра�

фика функции в области x � 0,9875 а.е. Таким об�
разом, орбиты, расположенные ближе к точке
либрации L1, проявляют большую неустойчи�
вость. Условной границей семейств орбит, обла�
дающих разными характеристиками устойчиво�
сти, можно считать координату левой точки пе�

ресечения гало�орбитой оси абсцисс x � 0,9875
а.е., соответствующую точке перегиба графика
изменения интеграла Якоби для гало�орбит.

Выведение в окрестность L1. Неустойчивость
приводит к "разбеганию" с течением времени
двух сколь угодно близко выбранных орбит. Чис�
ленное интегрирование уравнений (1) дает воз�
можность проследить эволюцию возможных тра�
екторий движения тела бесконечно малой массы
как при прямом, так и при обратном отсчете вре�
мени, выбирая в качестве начальных условий ма�
лые возмущения гало�орбиты. Используя доста�
точно большое количество начальных условий,
можно получить "потоки орбит", как входящих в
окрестность точки либрации и именуемых "ус�
тойчивым многообразием", так и выходящих из
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Рис. 1. Гало�орбиты в окрестности L1. Кривые Хилла

Рис. 2. Скорость движения третьего тела по гало�орбите при пересече�
нии оси Gx



окрестности точки либрации и именуемых "неус�
тойчивым многообразием".
Указанныемногообразия можно условно опи�

сать следующим образом:
А. Интегрирование в обратном времени – оп�

ределение устойчивых многообразийW
P

S

i
:

1. Траектории после ухода с гало�орбиты про�
ходят через окрестность меньшего притягиваю�

щего тела и затем выходят во
внешнюю область поверхности
Хилла ( )W

P
S

2
.

2. Траектории после ухода с
гало�орбиты проходят через
окрестность меньшего притя�
гивающего тела и затем, посе�
щая окрестность точки либра�
ции, остаются во внутренней
области поверхности Хилла
( )W

P
S

1

� .
3. Траектории после ухода с

гало�орбиты выходят во внут�
реннюю область поверхности
Хилла, не посещая окрестности
меньшего тела ( )W

P
S

1
.

Б. Интегрирование в пря�
мом времени – определение
неустойчивых многообразий
( )W

P
U

i
:

1. Траектории после ухода с гало�орбиты по�
кидают окрестность точки либрации и остаются
во внутренней областиповерхностиХилла( )W

P
U

1
.

2. Траектории после ухода с гало�орбиты про�
ходят через окрестность меньшего притягиваю�
щего тела и затем выходят во внешнюю область
поверхности Хилла ( )W

P
U

2
.

Общую структуру многообразий c некоторы�
ми потоками орбит отражает
рис. 4.

Оптимизация выхода на ор�
биту перелета в окрестность точ�
ки либрации L1. Для перелета в
окрестность точки L1 естест�
венным является использова�
ние устойчивых многообразий
W

P
S

2
иW

P
S

1

� . Как было отмечено
ранее, орбиты, принадлежащие
данным многообразиям, про�
ходят через ближайшую окре�
стность меньшего притягиваю�
щего тела, в рассматриваемом
случае – Земли. Принимая за
возможную точку старта по ор�
бите перелета точку пересече�
ния орбиты из многообразия с
круговой орбитой ожидания,
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Рис. 3. Рассчитанные значения старшего показателя Ляпунова для гало�орбит

Рис. 4. Устойчивые и неустойчивые многообразия в окрестности точки либрации L1



определим потребный импульс характери�
стической скоростиV èìï как разность век�

торов скорости на орбите перелета V ï.î,

принадлежащей к устойчивому многооб�
разию, и круговой орбите V ê.î:

V V Vèìï ï.î ê.î� � . (5)

Численное интегрирование уравнений
(1) с начальными условиями, принадлежа�
щими к устойчивому многообразию, по�
зволяет определить минимумы импульса
характеристической скорости для каждой
исследуемой орбиты. Графики функции
импульса характеристической скорости
имеют существенно нелинейный вид в об�
ластях экстремумов, что приводит к допол�
нительным вычислительным сложностям
при их локализации, а с технической точки
зрения – к достаточно узким окнам старта
с круговой орбиты.

На рис. 5 представлен пример потока
орбит из устойчивого многообразия W

P
S

2
,

выделены точки старта на орбиты перелета
с круговых орбит ожидания. На рис. 6
представлен пример зависимости импуль�
са характеристической скорости от време�
ни для одной из орбит.

Зависимость импульса характеристиче�
ской скорости от радиуса круговой орбиты
ожидания для перелета в сторону L1 с по�
следующим выходом на гало�орбиты раз�
ного радиуса, полученная в результате чис�
ленных расчетов, представлена на рис. 7.

Область, лежащую за пределами
900 000 км, можно отнести к окрестнос�
ти точки либрации и не рассматри�
вать. В области круговых орбит радиусом
200 000 км и менее наблюдается резкий
рост потребного импульса характери�
стической скорости. Минимумы им�
пульса характеристической скорости
для орбит перелета, выводящих третье
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Рис. 6. Пример определения точек старта на орбиту перелета в окрестность точки
либрации L1:
а – орбита из устойчивого многообразия. Выделены точки старта на орбиту
перелета, соответствующие минимумам функции на нижнем графике; б – гра�
фик изменения потребного импульса характеристической скорости от мо�
дельного времени. Тонкой сплошной линией показан масштабированный мо�
дуль вектора расстояния Р2 до третьего тела

Рис. 5. Поток орбит из устойчивого многообразия W P
S

2
:

� – точки старта на орбиты перелета с круговых орбит
ожидания



тело на гало�орбиты разных радиусов, не
совпадают, хотя находятся в пределах
520 000...560 000 км. Характер поведения орбит
перелета в сторону L1 может различаться.

Заключение. Проведенное исследование по�
зволило:
определить скорость выхода на гало�орбиту

как функцию от положения третьего тела на оси
абсцисс в начальный момент времени;

получить числен�
ные оценки устойчи�
вости гало�орбит;
выделить группы

орбит по функции
Якоби и показате�
лям Ляпунова;
выделить устойчи�

вые и неустойчивые
многообразия для га�
ло�орбит;
провести оптими�

зацию по потребно�
му импульсу харак�
теристической ско�
рости траекторий
перелета в окрест�
ность точки либра�
ции с последующим
выходом на гало�ор�
биты.
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Рис. 7. Потребные импульсы для старта на орбиту перелета в сторону точки либрацииL1 c последующим выходом
на гало$орбиты разного радиуса
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О
собенности роторно�лопастного компрессора (РЛК) – многокамер�
ность, теоретически бесконечно большой ресурс работы за счет гаранти�
рованных зазоров в рабочих полостях, возможность его размещения в

"теплой" зоне при применении ГКМ – требуют анализа вариантов исполне�
ния газовых криогенных машин (ГКМ) с компрессорной частью на основе
РЛКи сравненияих характеристик с характеристиками экспериментальныхи
серийных образцов ГКМ на основе кривошипно�шатунного или линейного
привода поршней [1].
Многокамерный РЛК позволяет организовать несколько ступеней на раз�

личных уровнях охлаждения ГКМ, вводить в схему охлаждения участки пред�
варительного захолаживания рабочего тела от других ступеней. В этом смысле
РЛК обладает большими возможностями для реализации многоступенчатых
(двух и более) систем криостатирования различногофункционального назна�
чения.
В табл. 1 приведеныхарактеристики серийных образцовмикрокриогенных

систем (МКС), работающих по циклу Стирлинга, с температурным уровнем
криостатирования Тн в диапазоне 60...90 К [2]. Для последующего анализа в
таблице приводятся также характеристики двухступенчатой ГКМ Стирлинга
с нижним температурнымуровнемТн = 20К (Qе–полезная холодопроизводи�
тельность на нижнем температурном уровне; Nе – потребляемая мощность;
mМКС – масса МКС).
В целях сравнения с техническими характеристиками серийных односту�

пенчатыхМКС (см. табл. 1) авторами предлагается спроектированная и изго�
товленная одноступенчатая четырехкамерная роторно�лопастная газовая
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криогенная машина (РЛГКМ) с компрессорной
и детандерной частями на базе РЛК. Она работает
по циклу Стирлинга и рассчитана на температур�
ный уровень 65 К, имеет бесконтактные уплотне�
ния компрессорных полостей (зазор � = 20 мкм) и
суммарную массу 21 кг (рис. 1) [3].

Такая РЛГКМ имеет следующие расчетные ха�
рактеристики для одной пары камер: индикатор�
ная холодопроизводительность Q0 = 46,3 Вт, по�
требляемая мощность Nе = 158,6 Вт. Каждая пара
камер сообщается со своим регенератором, сум�
марные потери холодопроизводительности в ко�
тором Qрег = 31,8 Вт. Теплопритоки по элементам
конструкции РЛГКМ составляют: Qкож = 5,8 Вт по
наружному кожуху, Qв.вал = 0,5 Вт по внутреннему
валу; Qн.вал = 0,7 Вт по наружному
валу, а неучтенные потери индика�
торной холодопроизводительности
30...35 % или Qдоп = 15 Вт.

Величина полезной холодопроиз�
водительности четырехкамерной
РЛГКМ с учетом попарно работаю�
щих компрессорных и детандерных
полостей определяется выражением

Q Q Q Q

Q Q Q

e � � � �

� � � �

2

7

0( )ðåã êîæ

â.âàë í.âàë äîï Âò.

Сравним приведенные выше ха�
рактеристики одноступенчатой че�
тырехкамерной РЛГКМ с односту�
пенчатым ГКМ Стирлинга (см. табл.
1), используя в качестве критерия па�
раметр приведенной холодопроизво�

дительности на нижнем температурном уровне
Qeн0 (табл. 2). В табл. 2 использованы следующие
обозначения: � e e eQ N� – холодильный коэф�
фициент ступени МКС; m m QeÌÊÑ ÌÊÑ� – удель�
ная масса МКС, приведенная к 1 Вт полезной хо�
лодопроизводительности; Qвн = Qe �е – приведен�
ная холодопроизводительность МКС;
� е Т Т Т� �( )î. ñ í í – эксергетическая темпера�
турная функция; То.с – температура окружающей
среды.

Как следует из сравнения прогнозируемых ха�
рактеристик одноступенчатой РЛГКМ (рассчи�
танной по методике [4]) с одноступенчатой ма�
шиной Стирлинга (Cryogenic Cooler) (см. табл.
2), при сопоставимых затратах мощности на 1 Вт
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Т а б л и ц а 1
Серийные образцы микрокриогенных систем

Модель МКС, фирма (страна�производитель) Число
ступеней

Тн, К Qe, Вт Ne, Вт mМКС, кг Ресурс, ч

Styirling Cycle Cooler "Austrium" (Германия) 2 20 0,4 190 24,0 5000

Марк XIV�A, "Malaker" (США) 1 60 1,5 120 2,5 1000

Cryogenic Cooler 65, "Austrium" (Германия) 1 65 1,1 55 4,8 10 000

Cryogenic Cooler 80, "Austrium" (Германия) 1 80 1,7 151 4,5 5000

МСМГ�5А�1,7/80, НТК "Криогенная техника" (Россия) 1 80 1,7 140 5,0 10 000

Рис. 1. Роторно�лопастная газовая криогенная машина, работающая по циклу Стирлинга



полезной производительности (�е) удельная мас�
са РЛГКМ на 30 % меньше mÌÊÑ . При этом пара�
метры одноступенчатой РЛГКМ сопоставимы с
параметрами одноступенчатых МКС (см. табл. 2,
рис. 2).

На рис. 2 представлена зависимость потреб�
ляемой мощности Ne от приведенной холодопро�
изводительности Qен. Значками отмечены значе�
ния, полученные для экспериментальных и се�
рийных образцов одноступенчатых ГКМ Стир�
линга в диапазоне Тн = 60...90 К [2]. Значения
РЛКГМ попадают в эту область.

При работе одноступенчатой РЛГКМ при раз�
личных значениях полезной холодопроизводи�
тельности на уровне температуры криостатиро�
вания Тн = 65 К изменение этих значений дости�
гается сменой рабочей частоты привода f.

На рис. 3 представлены логарифмические зави�
симости удельного расхода энергии ne от приведен�
ной холодопроизводительности Qен для экспери�
ментальных и серийных образцов одноступенча�
тых ГКМ Стирлинга в диапазоне Тн = 60...90 К [2].
Расчетные точки, полученные для различных час�
тот f привода РЛГКМ, находятся в области значе�
ний удельной энергии этих газовых криогенных
машин.

На рис. 4, а–г представлены схемы ГКМ на
базе РЛК для захолаживания на различные тем�
пературные уровни, например, фотоприемного
устройства ИК�излучения (ФПУ�ИК). При этом
различные детандерные полости ГКМ работают
от одного роторно�лопастного компрессора.
Ожидается, что это будет способствовать более
эффективному достижению требуемых рабочих
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Т а б л и ц а 2
Сравнение одноступенчатой РЛГКМ с серийными образцами МКС

Микрокриогенная система Тн, К Qе, Вт Qе н, Вт Ne, Вт �е mМКС, кг mÌÊÑ,
кг/Вт

РЛГКМ 65 7 25,31 317 0,02207 21,0 3,00

Марк XIV�A, "Malaker" 60 1,5 6,00 120 0,01250 2,5 1,67

Cryogenic Cooler, "Astrium" 65 1,1 3,98 55 0,02000 4,8 4,36

Styirling Cycle Cooler, "Astrium" 80 1,7 4,68 151 0,01126 4,5 2,65

МСМГ�5А�1,7/80, НТК "Криогенная техника" 80 1,7 4,68 140 0,01214 5,0 2,94

Рис. 2. Область энергетических характеристик одноступенчатых ГКМ
Стирлинга при Тн = 60...90 К ( ��– одноступенчатая РЛГКМ)

Рис. 3. Одноступенчатая роторно"лопастная газовая криогенная ма"
шина при различных уровнях приведенной холодопроизводительности
Qe в поле значений одноступенчатых ГКМ Стирлинга для температур
Тн = 60...90 К ( ��– одноступенчатая РЛГКМ)



температур на холодных концах цилиндров де�
тандера, состыкованного, в частности, посредст�
вом холодоприводов и виброгасителей с фото�
приемным устройством.

Расширительные части ГКМ располагаются от�
дельно от роторно�лопастного компрессора (по
аналогии со сплит�Стирлингом). Следовательно,
РЛКможет быть размещен в "теплой" зоне аппара�
туры применения ГКМ. Движение вытеснитель�
ных поршней в детандерной части ГКМ осуществ�
ляется от автономного электропривода, который
работает синхронно с электроприводом компрес�
сорной части ГКМ, а сдвиг фаз осуществляется
системой управления.

В случае применения регенераторов�вытесни�
телей (рис. 4, г) детандер может быть самодвижу�
щимся, и электропривод будет работать как гене�
ратор с управлением сдвига фаз.

На рис. 4, а первый вариант
расширительной части ГКМ
представляет собой два незави�
симых поршневых детандера с
выносными регенераторами.
Нижняя детандерная головка
используется для частичного
захолаживания верхнего детан�
дера, который охлаждает фото�
приемное устройство.

На рис. 4, б детандеры через
регенераторы сообщаются с
объединенными в пары полос�
тями РЛК. При этом нижняя
головка детандера захолажива�
ет среднюю часть детандера.

Третий вариант (рис. 4, в)
характеризуется ступенчатым
захолаживанием расшири�
тельной части ГКМ. Каждая
из рабочих полостей двух
поршней�вытеснителей сооб�
щается через регенератор со
своей камерой РЛК. Как и в
предыдущей схеме, нижний
цилиндр захолаживает теп�
лую зону общего механизма
привода для достижения за�
данной температуры термо�

статирования ФПУ�ИК.
В четвертом варианте детандерной части ГКМ

(рис. 4, г) применены поршни со встроенными
регенераторами. При этом в нижнем цилиндре
поршень одноступенчатый, а в верхнемцилиндре
– двухступенчатый, и каждый детандер через ре�
генератор сообщается со своей парой полостей.
Как и в предыдущих схемах, фотоприемная ли�
нейка ФПУ�ИК захолаживается верхней голов�
кой, а нижняя полость обеспечивает захолажива�
ние фонозащитной бленды.

Рассчитанные по методике [4] отношения
Qe /Ne полезной холодопроизводительности к по�
требляемой мощности (рис. 5) показали, что луч�
шей схемой являетсяпредставленнаяна рис. 4, г.

Для обеспечения двух температурных уровней
(20Кдляфоточувствительной линейкии 80Кдля
фонозащитной бленды ФПУ�ИК) можно ис�
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Рис. 4. Схемы (а–г) газовых криогенных машин на базе роторно�лопастного компрессора РЛК –
роторно�лопастной компрессор с автономным электроприводом; ЭД – электродвигатель привода
детандера;            – регенератор



пользовать две машины ГКМ Стирлинга или
одну ГКМ на базе четырехкамерного РЛК (см.
рис. 4, г), рассчитанную по методике [4] на соот�

ветствующие температурные уровни (Тн = 20 К;
Тв = 80 К).

Сравнение характеристик этих ГКМ представ�
лено в табл. 3 (Qeн = Qн �ен – приведенная холодо�
производительность МКС на нижнем уровне;
Qев = Qв �ев – приведенная холодопроизводитель�
ность МКС на верхнем уровне; N

�МКС = Nн + Nв –
суммарная мощность, потребляемая двухуровне�
вой МКС; NeМКС = Nн �ен + Nв �ев – суммарная при�
веденная мощность, потребляемая двухуровне�
вой МКС;� ýêñ í ÌÊÑ� Q Nе е – приведенный холо�
дильный коэффициент двухуровневой МКС;
m

�МКС – суммарная масса МКС).

Сравнительный анализ параметров ГКМ по�
казывает преимущество на 20 % по энергетиче�
ским (�экс) и на 10 % по массовым (m

�МКС) харак�
теристикам в случае применения четырехка�

мерного РЛК для ГКМ, обслужи�
вающей два температурных уров�
ня. Благодаря возвратно�враща�
тельному движению лопастей (в
отличие от возвратно�поступа�
тельного в поршневых компрессо�
рах) и отсутствию трения в рабо�
чих камерах при работе на зазорах
ГКМ на базе РЛК потенциально
обладает значительно большим
ресурсом по сравнению с поршне�
выми машинами [3].

На рис. 6 показаны массовые
(me = mМКС/Neн), а на рис. 7 – энерге�
тические (ne = NМКС/Qeн) характери�
стики одноступенчатой РЛГКМ и
двухуровневой ГКМ на базе РЛК, а
также характеристики эксперимен�
тальных и серийных образцов од�
но� и двухступенчатых ГКМ Стир�
линга [2]. Видно, что параметры
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Рис. 5. Энергетическая оценка различных схем газовых криогенных
машин на базе роторно�лопастного компрессора

Т а б л и ц а 3
Сравнение МКС на базе двух машин Стирлинга и двухуровневой ГКМ на базе четырехкамерного РЛК

Микрокриогенная система Тн, К Тв, К Qн, Вт Qв, Вт Qен, Вт Qев, Вт N�МКС, Вт NеМКС, Вт �экс m�МКС, кг

Две ГКМ Стирлинга 20 80 0,4 1,7 5,6 4,675 341 3075 0,00334 29

Одна ГКМ на базе РЛК
(см. рис. 4, г)

20 80 0,4 1,7 5,6 4,675 257 2411 0,00426 26

Рис. 6. Массовые характеристики экспериментальных и серийных образцов ГКМ Стирлин�
га:
� – одноступенчатые ГКМ Стирлинга; � – двухступенчатые ГКМ Стирлинга; �� –

одноступенчатая РЛГКМ; � – двухступенчатая ГКМ на базе РЛК; 1 – зона эффек�
тивности массовых характеристик



РЛГКМлежат у нижних границ зон эффективно�
сти В.М. Бродянского [3]. Это свидетельствует о
совершенстве РЛГКМ, сравнимом с экспери�
ментальными и серийными машинами Стирлин�
га. Это доказывает возможность применения ро�
торно�лопастного компрессора для газовых
криогенныхмашин, обеспечивающих значитель�
но больший ресурс работы.
Таким образом, применение многоуровневой

газовой криогенной машины на базе многока�

мерного роторно�лопастного ком�
прессора с отнесенной в "теплую"
зону компрессорной частью и га�
рантированными зазорами в рабо�
чих камерах может оказаться весьма
перспективным в бортовых систе�
мах охлаждения аэрокосмического
назначения.
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Ñàìîëåò Sukhoi Superjet 100 èñïûòàþò â ýêñòðåìàëüíûõ óñëîâèÿõ

Третий летный образец нового российского регионального самолета Sukhoi Superjet 100 бортовой номер
SN95004 проходит испытания в условиях низких температур, которые предназначены для проверки способно�
сти самолета и его систем выдерживать температурные нагрузки. В ходе испытаний проверку пройдутштатные
процедуры подготовки самолета к вылету после кратковременной (до 2 ч) и долговременной (не менее 12 ч)
стоянок. На данном этапе предстоит подтвердить работоспособность систем самолета, в частности будет про�
водиться оценка времени прогрева самолета перед вылетом, осуществляться контроль температуры в салоне и
кабине экипажа. Таким образом, основные проверки коснутся процедуры запуска двигателя,
функционирования топливной системы и системы кондиционирования воздуха.
Самолет SSJ100 SN95004 оснащен полным комплектом пассажирского оборудования – салоном, багажны�

ми полками, кухонным и туалетным модулем, в нем установлен интерьер кабины пилотов, т.е. самолет полно�
стью выполнен в сертификационной конфигурации. Для контроля всех параметров при запуске и работе обо�
рудования в условиях низких температур самолет оснащен специальной системой бортовых измерений.

Вестник Интерфакс – АВН № 8 (437), 2010 г.

Рис. 7. Энергетические характеристики экспериментальных и серийных образцов ГКМ
Стирлинга:
� – одноступенчатые ГКМ Стирлинга; � – двухступенчатые ГКМ Стирлинга;
�� – одноступенчатая РЛГКМ; � – двухступенчатая ГКМ на базе РЛК; 1 – зона

энергетической эффективности
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Н
екруговые оболочки, в отличие от круговых, недостаточно исследованы
на устойчивость. Если число публикаций по круговым оболочкам ис�
числяется тысячами, то по некруговым оболочкам это число равно не�

скольким десяткам. Это можно объяснить, с одной стороны, меньшим ис�
пользованием некруговых оболочек и, с другой стороны, трудностями реше�
ния задач, связанными с переменностью радиуса кривизны, что приводит к
появлению переменных коэффициентов в уравнениях устойчивости. Извест�
ные решения задач устойчивости получены аналитическими методами и, как
правило, в линейном приближении без учета моментности и нелинейности
докритического состояния оболочек, т.е. в классической постановке.

Перемещения конечных элементов некруговых цилиндрических оболочек как
твердых тел.При перемещениях элементов оболочки как твердых тел компо�
ненты деформаций равны нулю. Приравнивая нулю линейные компоненты
деформаций, изменений кривизны и кручение [1], получаем уравнения:

� � �

� �

� �1 2 2 3 2

1 2 2

0 0 0

0

� � � � � � � �

� � �

u w u

w

x x

xx

k k

k

, ( ) , ,

, [

v v

k k x2 3 20 0( )] ; [ ( )] .v v� � � � �w w� � ��

(1)

Здесь u, v, w– тангенциальные перемещения и прогиб, R– радиус кривизны,
k2 =R–1 – кривизна поперечного сечения, �– угол нормали к поперечному се�
чению с осью b поперечного сечения, x – продольная координата (рис. 1).
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D.V. Boiko, L.P. Zheleznov, V.V. Kabanov. Nonlinear Deformation And Stability
Of Reinforced Oval Cylindrical Cases

The finite element method is used to assess the parameters of nonlinear deformation and stability of a
reinforced oval cylindrical case under torsion with internal pressure. The article scrutinizes the influence
of the rate of out�of�roundness and nonlinear distortions on the critical loads, as well as the resultant
buckling.

Key words: reinforced oval cylindrical cases; torsion and internal pressure; nonlinear deformation;
stability; finite element method.



Индексы x, � означают дифференцирование по
переменным x, �.

Используя решение уравнений (1) согласно

[2], получаем следующие выражения перемеще�

ний точек конечных элементов как твердых тел:
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где Сi – произвольные постоянные.

Функции (2) удовлетворяют уравнениям (1) и,

следовательно, в линейном приближении соот�

ветствуют перемещениям элементов как твердых

тел.

Конечный элемент и алгоритм решения задачи.

Разобьем оболочку линиями главных кривизн по

образующей на m, а по направляющей на n час�

тей. Таким образом, оболочку представим набо�

ром m�n криволинейных прямоугольных конеч�

ных элементов естественной кривизны. Исполь�

зуя билинейную аппроксимацию деформацион�

ных тангенциальных перемещений и бикубиче�

скую аппроксимацию для прогиба, с учетом вы�

ражений (2) запишем выражения для полных пе�

ремещений точек конечного элемента:
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или в матричной форме

~ ; ~ { , , } , { , ..., } ,u a u a� � �P
Tu w a a Tv 1 24

где ~
u – вектор перемещений точек срединной по�

верхности конечного элемента; a – вектор неиз�

вестных коэффициентов полиномов ai ; P – мат�

рица связи порядка 3�24, элементы которой явля�

ются множителями при коэффициентах ai в (3).

Выражая коэффициенты ai через узловые не�
известные u и используя решение [3], получаем
зависимость перемещений точек элемента от уз�
ловых неизвестных

~ ,u u�
�PB 1 (4)

где col{ v vu u w w u

w w
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j j j x y
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, , ,

	 	

	 	

1 2

1 2 j k x y k n x y nu w u w, , ..., , , ..., }

– вектор узловых перемещений, углов поворотов

нормали и смешанных производных прогиба; B –

матрица порядка 24�24.

Нелинейные соотношения Коши для дефор�

маций и изменений кривизн срединной поверх�

ности оболочки имеют вид [1]

e e e� �l n . (5)

При этом
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Рис. 1. Схема оболочки



нелинейные   компоненты   вектора e n n� { ,� 1

� �2 3 0 0 0n n
T, , , , } .

Соотношения упругости для оболочки соглас�
но [1] имеют вид

T e� D , (6)

где T � { , , , , , }T T T M M M T
1 2 3 1 2 3 – вектор

внутренних усилий и моментов; D – матрица уп�
ругих жесткостей. Для конструктивно�ортотроп�
ной оболочки матрица D записывается в виде
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где элементы b c di j i j i j, , определяются согласно
[3].

Рассмотрим элемент оболочки, на который дей�
ствует система неоднородной поверхностной на�
грузкиq � { , , } ,q q q T

1 2 3 система контурных сил и
моментов R k k k k k k k

TP P P M M M� { , , , , , }1 2 3 1 2 3

и система локальных сил и моментов
R l l l l l l l

TP P P M M M� { , , , , , } .1 2 3 1 2 3 Индексы 1,
2, 3 соответствуют направлениям x y z, , осей. Пол�
ная потенциальная энергия конечного элемента
имеет вид
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где W – потенциальная энергия деформации; V –
работа внешних сил.

Для определения узловых неизвестных конеч�
ных элементов используется вариационное урав�
нение Лагранжа � 	 � 0 принципа возможных
перемещений.

Варьируя узловые перемещения конечного
элемента, получаем систему нелинейных алгеб�
раических уравнений относительно узловых не�
известных конечных элементов. С учетом усло�
вий совместности узловых перемещений конеч�
ных элементов и граничных условий получаем [4,
5] систему нелинейных алгебраических уравне�
ний для определения узловых неизвестных
оболочки

�( ) ,u u Q� � � 
 �K 0 (8)

где К – матрица жесткости оболочки; Q – вектор
обобщенных узловых сил оболочки; �u – вектор
узловых неизвестных всех конечных элементов
оболочки.

Систему (8) решаем шаговой процедурой по
нагрузке с использованием на каждом шаге мето�
да линеаризации Ньютона – Канторовича [6],
уравнение которого для оболочки можно запи�
сать [5, 6] в виде

H Q� �u G u u u� � 
 � � � � �
�

, ,n n1

где Н – матрица Гессе оболочки, элементами ко�
торой являются вторые производные потенци�
альной энергии деформации; G – градиент по�
тенциальной энергии деформации. На каждом
шаге итерации решение системы линейных ал�
гебраических уравнений (7) проводится методом
Краута [7] с использованием разложения матри�
цы Н = LTDL на диагональную и две треугольные.
Найденные узловые неизвестные используются
для определения перемещений (4), деформаций
(5), усилий и моментов (6) в оболочке. Контроль
устойчивости оболочки осуществляется провер�
кой на положительную определенность матрицы
Гессе по критерию Сильвестра [8], что сводится к
проверке положительности элементов диаго�
нальной матрицы D. После того как найдено зна�
чение параметра нагрузки, при котором равно�
весное состояние неустойчиво, отыскивается
форма потери устойчивости оболочки из реше�
ния системы Н � = 0, где � – вектор бифуркацион�
ных узловых перемещений. Для этого определя�
ется одна линейно зависимая (вырожденная)
строка матрицы Н, соответствующая первому от�
рицательному элементу матрицы D. Элементы
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этой строки и соответствующего столбца матри�
цыН полагаются равными нулю. На место диаго�
нального коэффициента заносится единица, а в
правую часть системы переносится соответст�
вующий столбец, умноженный на докритическое
перемещение, соответствующее вырожденной
строке. Из решения полученной таким образом
системы и отыскивается форма потери устойчи�
вости оболочки. В случае предельной точки фор�
ма потери несущей способности отыскивается из
нелинейного исходного напряженно�деформи�
рованного состояния для нагрузки, близкой к
предельной. Изложенный алгоритм реализован
вычислительной программой для персонального
компьютера.

Исследование нелинейного деформирования и
устойчивости эллиптических цилиндрических
оболочек при комбинированном нагружении кру�
тящим моментом и внутренним давлением. Рас�
смотрим задачу нелинейного деформирования и
устойчивости консольно�защемленной с одного
края (u = v = w = wx= 0) подкрепленной стрин�
герным набором овальной цилиндрической
оболочки при действии крутящего моментаMк и
внутреннего давления q.
Рассмотрим овал, построенный следующим

образом из двух пар окружностей при заданных
значениях полуосей a и b. Проводим окружность
радиуса a с центром O до точки D. Проводим ок�
ружность радиуса a�b с центром B до пересечения
с прямой AB. Делим отрезок AC пополам, восста�
навливаем к нему перпендикуляр. Проводим из
центров Or, OR дуги окружностей малого r и боль�
шого R радиусов окружностей. Точка сопряже�
ния дуг окружностей определяется углом �. Из
условий построения овала имеем его геометриче�
ские характеристики:

r a
k k

k k
R a

k k k

k k

k tg

�
� � �

� � �

�
� � �

� � �

� �

1 1

1 1

1 1

1 1

2 2

2

2

2
,

( )
,

� b a

R r
k k k

k k

b

a

/ ,

/
( )

, .�
� � �

� � �

�
1 1

1 1

2

2 2
� arctg

Периметр овала P R r� �4( ) ,� � � � �� �/ .2
Обозначим через R P0 2� /( )� эквипериметриче�

ский радиус, т.е. радиус круговой цилиндрической
оболочки, имеющей тот же периметр, что и овал.
С нагруженной стороны оболочка подкреплена

шпангоутом большой жесткости на изгиб в своей
плоскости. Действие крутящего момента Mкзаме�
ним действием однородных по окружности
оболочки касательных усилий T Mx y � ê / (2��	

где �– площадь в свету поперечного сечения обо�
лочки. Действие внутреннего давления заменим
действием нормального давления и краевыми рас�
тягивающими силами N q� �.
Оболочка имеет длину L= 1000 мм, толщи�

ну h = 2 мм, эквипериметрический радиус

R0 = 1900 мм, модуль упругостиЕ = 7
104МПа, ко�

эффициент Пуассона � = 0,3. Площадь попереч�
ного сечения стрингеров Fc = 100 мм

2, собствен�
ный момент инерции Jc = 3333 мм

4, шаг стринге�
ров dc = 150 мм, эксцентриситет стрингеров
ec = 10 мм. Оболочка разбивалась конечно�эле�

ментной сеткой m�n = 14�140, при этом обеспе�
чивается сходимость решения с погрешностью,
не превышающей 1 %.
Результаты численно�

го исследования пред�
ставлены на рис. 2–4.
Для эквипериметриче�
ских овальных оболочек
показаны зависимости
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Рис. 3. Зависимость параметра
критического момента подкреп�
ленной оболочки от параметра
овальности при q = 0

Рис. 4. Зависимость параметра
критического момента подкреп�
ленной оболочки от параметра
овальности при q = 1,5 атм

Рис. 2. Зависимость параметра кри�
тического момента неподкреплен�
ной оболочки от параметра оваль�
ности при q = 0



параметров k M Мp �
�

ê ê 0 от параметра овальности
оболочкиa a b� в случае линейного (пунктирные
кривые) и нелинейного (сплошные кривые) исход�
ных напряженно�деформированных состояний.
Здесь М ê

� – критическое значение крутящего мо�
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2

� ; S
E h

b �
�

�0 74
1 2 5 8

,
( ) /

�

�
�

�

	



�

�
�

�

	



�

�
h

R

R

L0

5 4

0

1 2/ /

; C = 0,953 – классические кри�

тические значения крутящего момента для непод�
крепленной круговой цилиндрической оболочки с
радиусомR0 при q=0. Анализ рисунков показывает,
что подкрепленные и неподкрепленные оболочки
ведут себя качественно одинаково. Овальные обо�
лочки менее устойчивы по сравнению с круговыми.
Характер поведения линейного решения аналоги�
ченхарактеруповедениянелинейногорешения.Не�
линейность исходного докритического состояния
понижает критическую нагрузку на 2...20 %. Внут�

реннее давление существенно повышает устойчи�
вость оболочки, влияние нелинейности при этом
понижается.
На рис. 5 представлены типичные формы по�

тери устойчивости оболочек. Овальные оболочки
(рис. 5, а) теряют устойчивость локально с обра�
зованием двух�трех наклонных складок. Круго�
вые оболочки (рис. 5, б) теряют устойчивость по
всей поверхности.
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Рис. 5. Типичные формы потери устойчивости овальной (a) и круговой
(b) оболочек
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Жидкостная ракетная двигательная установка (ЖРДУ) является борто�
вым независимым энергетическим комплексом летательного аппарата
(ЛА), обеспечивающимвыполнение полетных задач с требуемымкаче�

ством независимо от условий окружающей среды.
Энергетическая независимость ЖРДУ обусловлена топливной автономи�

ей пневмогидравлической системы, а также автономными системами подачи
компонентов топлива в камеры двигателя. Требуемое качество выполнения
полетных задач ЛА, а также компенсация воздействующих на режим работы
основных агрегатовЖРДУизменений условий окружающей среды обеспечи�
вается системой управления.
СовременныеЖРДУ – это прежде всего многорежимные, регулируемые в

широком диапазоне системы многократного использования [1]. При этом
ЖРДУ – это сложная техническая система, которой присущи следующие
свойства:
большое число составляющих ее элементов, имеющих сложные связи

между собой;
наличие нескольких контуров управления;
направленность всех воздействий системына выполнение одной цели (по�

летной задачи);
проявление свойств в динамике (динамическая система).
Таким образом, ЖРДУ является динамическим комплексом, особенно�

стью которого является динамический характер процессов, протекающих во
всех составляющих его элементах, т.е. составляющие его элементы также яв�
ляются сложными динамическими звеньями.
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В связи с этим при проектированииЖРДУ не�
обходимо уметь анализировать ее динамические
свойства, чтобы создавать отдельные узлы с за�
данными динамическими характеристиками,
синтезировать систему автоматического регули�
рования (САР), избежать возникновения процес�
сов, вызывающих потерю устойчивости. Важным
является и выбор наиболее рационального вари�
анта схемы ЖРДУ.
Главной целью работы является составление

динамической модели ЖРДУ с насосной систе�
мой подачи и автономным топливом для питания
турбиныпо каналу управления тягой. Для выпол�
нения поставленной задачи был применен систе�
мотехнический подход к анализу и синтезу соста�
ва сложных технических систем, который пред�
полагает вначале рассмотрение сложного дина�
мического комплекса как единого целого, уста�
новление цели и задач, возлагаемых на систему,
учет влияния условий окружающей среды. Затем
сложная система разбивается на конечное число
составляющих ее элементов с четко выраженным
функциональным назначением, для которых оп�
ределяются статическиеи динамические характе�
ристики.
Анализ статических и динамических свойств

может быть успешно проведен только в том слу�
чае, если известны физические процессы, проте�
кающие в отдельных элементах.После уточнения
характера внутренних связей между элементами
возможно получить статическую и динамиче�
скую характеристики всей сложной технической
системы.
В ходе выполнения работы были решены сле�

дующие основные задачи:
проведен анализ возложенных на ЖРДУ задач

и уточнены основные внешние воздействия;
выполнена декомпозиция ЖРДУ до уровня

основных агрегатов;
проведен предварительный расчет ЖРДУ и ее

элементов;
получены статические характеристики (СХ)

основных агрегатов и регулировочная характери�
стика ЖРДУ;
определены динамические характеристики

основных агрегатов двигателя и получена струк�

турная схема ЖРДУ с учетом внутренних связей
между элементами;
составлена и решена система уравнений дина�

мики ЖРДУ.
Основной задачей, возложенной наЖРДУкак

на объект регулирования, является программное
изменение регулируемой величины (например,
давления в камере) во времени под действием ко�
мандного сигнала (изменения положения дрос�
селя регулятора тяги) при воздействиина систему
возмущений (например, изменений давлений
наддува в баках компонентов) при условии сохра�
нения неизменным заданного соотношения ком�
понентов.
В качестве основных элементовЖРДУ приня�

ты: камера сгорания, форсуночные головки ком�
понентов топлива, тракт охлаждения камеры, ма�
гистрали компонентов, дроссель регулятора со�
отношения компонентов, насосы компонентов,
турбина, газогенератор на унитарном топливе,
магистраль газогенератора и дроссель регулятора
тяги.
Для решения задачи по определению статиче�

ских характеристик был выбран графоаналитиче�
ский метод. Применение для анализа графиков
позволяет наглядно убедиться в связях отдельных
звеньев между собой и хорошо видеть перемеще�
ние рабочих точек по характеристикам [1]. Но та�
кой способ обычно не обеспечивает требуемой
точности, поэтому приходится решать эти (в ос�
новном нелинейные) уравнения аналитически,
что, в свою очередь, требует применения совре�
менной вычислительной техники.
Статической характеристикой объекта регули�

рования (ЖРДУ) будет являться связь выходной
величины (давления в камере сгорания рк или со�
отношения компонентов топлива в камере km) с
входными величинами, т.е. управляющими воз�
действиями и внешними возмущениями. Эта ха�
рактеристика также называется регулировочной,
если она связывает выходную величину – давле�
ние в камере – с входной командной величиной
– положением регулирующего органа. Получе�
ние ее необходимо, когда требуется изменение
режима работы двигателя в достаточно широких
пределах.
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Для того чтобы изменить тягу Р, необходимо
знать связь между положением регулирующего
органа ЖРДУ (или, например, проходной пло�
щадью дросселя на магистрали подачи компо�
нента топлива в газогенератор (ГГ) Fдр.ГГ) и вели�
чиной, определяющей режим ее работы, т.е. ве�
личиной давления в камере. Такую связь и обес�
печивает регулировочная характеристика.

В результате расчетов были получены СХ ос�
новных агрегатовЖРДУ, а также регулировочная
характеристика самой двигательной установки с
насосной системой подачи и автономным топли�
вом для питания турбины (рис. 1).

СХ ЖРДУ могут быть построены и для выяв�
ления других связей: например, связи изменения
соотношения компонентов топлива в камере с
изменением положения дросселя магистрали по�
дачи компонента топлива в газогенератор или из�
менения давления в камере с воздействием на
объект регулирования различных возмущений
(как внешних, так и внутренних) [2].

Изучению динамических свойствЖРДУпред�
шествует изучение динамических свойств ее от�
дельных составляющих элементов и характера
внутренних связей между ними. Динамические
характеристики звена связывают изменение вы�
ходной величины во времени при определенном
законе изменения входной величины. Описание
динамических характеристик звена (системы
звеньев) требует применения дифференциаль�
ных уравнений (системы дифференциальных
уравнений).

Основная цель динамического расчета – изу�
чение динамических свойств ЖРДУ как объекта

регулирования (ОР), выявление характера изме�
нения регулируемой величины во времени при
воздействии наЖРДУ сигналов со стороны регу�
лятора или внешних возмущений.

Динамические характеристики ЖРДУ в це�
лом дают возможность оценить изменения ос�
новных регулируемых величин (тяги и соотно�
шения компонентов топлива) во времени при
изменении входных параметров. Основной ди�
намической характеристикойЖРДУ как ОР яв�
ляется динамическая характеристика прямого
канала управления – от точки приложения ре�
гулирующего воздействия на объект до регули�
руемой величины.

Для определения свойств ЖРДУ как объекта
регулирования в целом необходимо найти ее
уравнение динамики как элемента САР, т.е. по�
строить ее динамическую модель.

При известных динамических свойствах от�
дельных элементов ЖРДУ задача сводится к со�
вместному решению исходных уравнений дина�
мики всех составляющих ее элементов [3]. Запи�
шем систему решений исходных линеаризован�
ных уравнений динамики, характеризующую
движениеОР, на основе полученных уравнений.

1. Камера сгорания (КС) ЖРДУ:

� � �p t K m K mt Т t T
ê î ã

î ã( ) � ( ) � ( )./ /. .� � � �
� �

1 21 11 1e e

2. Форсуночная головка камеры:

� � � � � �� ; �m K p K p m K p K pî ô.î ê ã ô. ã ê� � � �3 4 5 6 .

3. Трубопроводы и тракт охлаждения:
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� �
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m K m

p K p
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9

1
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4. Напорные характеристики насосов:

� � � �

� � �

p K n K m K p

p K n K m K

í.î î î

í. ã ã

� � �

� � �

11 12 13

14 15 16
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5. Роторная часть турбонасосного агрегата:
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Рис. 1. Регулировочная характеристика ЖРДУ
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6. Камера разложения газогенератора:

� �p mt T
ò ÃÃ� �

�( ) � .1 5e

7. Форсуночная головка газогенератора с па�
кетом катализатора:

� � �� .m K p K pÃÃ ô.ÃÃ ò� �24 25

8. Управляющий элемент:

� � � �p K p K m K F
ô.ÃÃ á. ò ÃÃ äð

� � �26 27 28� .�

Здесь � �x x x� / íîì – безразмерные отклоне�
ния величин; Ti, Kj – постоянные времени и ко�
эффициенты передачи элементов соответствен�
но; �mî, �m ã – расходы окислителя и горючего; рф.о,
рф.г – давление перед форсунками окислителя и
горючего; рн.о, рн.г – давление за насосами окисли�
теля и горючего; ро, рг – давление на входе в насо�
сы окислителя и горючего; n – число оборотов
турбонасосного агрегата (ТНА); рт – полное дав�
ление перед турбиной ТНА; �m ãã – расход авто�
номного топлива в газогенератор; рф.ГГ – давление
перед форсунками ГГ; рб.т – давление в баке ком�
понента для питания ГГ (автономного топлива);

� Fдр – площадь дросселя регулятора тяги намаги�
страли компонента для питания ГГ.

Уравнения динамики
элементовЖРДУ были по�
лучены при следующих ос�
новных допущениях: жид�
кость несжимаема, сплош�
ность среды не нарушает�
ся, стенкиконструкций аб�
солютно жесткие, отсутст�
вует запаздывание воспла�
менения (разложения) то�
плива, параметры магист�
ралей сосредоточенные.
Линеаризация исходных
уравнений производилась
вблизи точек расчетныхре�
жимов работы.

В рассматриваемойЖРДУ регулируемая вели�
чина – давление в КС � pê . Основной входной
величиной является регулирующее воздействие

� � F
äð
, а возмущающими величинами, дейст�

вующими на ЖРДУ, будут давления на входе в
насосы � �p pî ã, и давление в баке компонента
для питания ГГ � pá. ò .
По уравнениям динамики звеньев были со�

ставлены структурные схемы отдельных агрега�
тов, а затем получена структурная схема всей
ЖРДУ с учетом выполнения принципа суперпо�
зиции. Структурная схема (рис. 2) дает представ�
ление о свойствах каждого ее элемента и восста�
навливает полную картину внутренних связей
между ними.
Динамическая модель ЖРДУ позволяет полу�

чать возможные виды переходных процессов при
приложении на вход регулирующих и возмущаю�
щих сигналов с учетом сделанных допущений.
При использовании ЭВМ не составляет большо�
го труда варьировать коэффициентами уравне�
ний звеньев в целях синтеза необходимого вида
переходных процессов и коррекции характери�
стик элементов ЖРДУ.
Рассмотрим два случая переходных процес�

сов для ЖРДУ, являющейся прототипом
РД�214, под действием возмущающих сигна�
лов – изменения давления в баке унитарного
топлива � pá. ò (рис. 3, а) и изменения давления
в баке горючего (изменения давления на входе
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Рис. 2. Структурная схема ЖРДУ



в насос горючего) � p ã (рис. 3, б). Считаем, что
остальные входные величины равны нулю, ре�
гулятор отсутствует.
Можно проследить изменение выходной ве�

личины � pê во времени, наблюдая характер пе�
реходного процесса, установившееся значение
выходной величины и временные показатели ка�
чества переходного процесса. Хорошо видно, что
возмущения в баке унитарного топлива оказыва�
ют более существенное влияние на отклонение
выходной величины. Информация о переходных
процессах может служить для постановки задачи
разработки замкнутойСАР, например компенси�
рующей (устраняющей) переходные процессы,
вызванные возмущениями.
Методика получения динамической характе�

ристикиЖРДУ с насосной системой подачи и ав�
тономным топливом для питания турбины была

реализована в программном
пакете Maple, что позволяет
проводить подбор оптималь�
ного соотношения парамет�
ров двигателя в режиме ре�
ального времени, получая
наглядные результаты.
Дальнейшее совершенст�

вование модели предполага�
ется ввести в следующих на�
правлениях. Во�первых, не�
обходимо включить в струк�
туру ЖРДУ баки компонен�
тов топлива с системами их
наддува. Во�вторых, решить
вопросы синтеза регулятора,
компенсирующего переход�

ные процессы. В�третьих, оценить и учесть неко�
торые процессы, происходящие в элементах дви�
гателя (например, запаздывание воспламене�
ния). В�четвертых, учет отдельных процессов, не
поддающихся линеаризации, потребует построе�
ния нелинейных характеристик агрегатов.
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Рис. 3. Возможные виды переходных процессов:
а – от возмущения в баке унитарного топлива; б – от возмущения в баке горючего
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Н
а некоторых летательных аппаратах (ЛА) в районе хвостовой части уста�
навливается щиток, который сбрасывается в полете. В процессе сброса
перед щитком образуется зона приторможенного потока. Воздействие

этой зоны – один из основных возмущающих факторов, действующих на ле�
тательный аппарат при отделении щитка. В ряде случаев это возмущение яв�
ляется весьма существенным, и его необходимо учитывать при проектирова�
нии.

Ниже излагается методика расчета коэффициента давления на хвостовой
части летательного аппа�
рата, вызванного влияни�
емщитка. Данная методи�
ка может быть полезна на
начальной стадии проек�
тирования летательного
аппарата, когда произво�
дится предварительный
выбор его основных пара�
метров. Схемащитка и его
параметры приведены на
рис. 1. Здесь r – высота
щели между щитком и по�
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Представлен инженерный метод расчета коэффициента давления на хвостовой части ле�
тательного аппарата (ЛА), вызванного влиянием щитка. Коэффициент давления рассчитыва�
ется для дозвуковых скоростей полета как функция относительного положения щитка и его
скорости относительно ЛА. Приведено сравнение результатов расчетов, выполненных по дан�
ной методике, с результатами натурных испытаний.

Ключевые слова: летательный аппарат; сброс щитка; коэффициент давления.

S.A. Selivanov. Calculation Of The Pressure On The Flight Vehicle Body In Front
Of The Flap During Drop Of This Part

The engineeringmethod of calculation of the surface pressure coefficient on the flight vehicle afterbody
was offered with allowancemade for the influence of the flap. The surface pressure coefficient is calculated
for subsonic airspeeds as a function of relative flap position and its speed re the flight vehicle. A comparison
of results of calculations based on this method and results of full�scale experiments was presented.

Key words: flight vehicle; drop of flap; surface pressure coefficient.

Рис. 1



верхностью корпуса ЛА; b–ширина щитка; L–
длина щитка; � – угол отклонения щитка; V –
скорость потока. За начало системы координат
принята проекция точки пересечения оси щитка
и его передней кромки на корпус ЛА, продольная
ось этой системы направлена против скорости
полета ЛА.

Коэффициент давления на хвосто!
вой части ЛА рассчитывается в зависи!
мости от величины х. Для интервала

–Lcos� < x < 0 коэффициент давления
вычисляется по формуле

p p k k
V V

V
�
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�

�
�

�

�

	
	

* cos
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2

 щ щ�

где p *– коэффициент, являющийся

функцией параметра x
x

L
� cos� и чис!

ла МахаM (рис. 2); k1 – коэффициент,
зависящий от параметров z z b� и x
(рис. 3); k2 – коэффициент, зависящий
от параметров r r h� и x (рис. 4); V –

скорость летательного аппарата; 
Vщ –
скорость щитка относительно лета!

тельного аппарата; �щ – угол наклона
траектории щитка относительно век!
тора скорости летательного аппарата.

При х � 0 коэффициент давления
вычисляется по формуле

p p k k
V V

V
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�

�
�

�

�
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 щ щ�

где p ** – коэффициент, являющийся
функцией параметра x x h� и числа
Маха (рис. 5). Значения коэффициен!

тов k1 и k2 для х � 0 определяются с по!
мощью графиков, приведенных на
рис. 3 и рис. 4 соответственно, при
x �0.
Рассмотренная методика справед!

лива при следующих ограничениях:

М 
 0,8 и b/L = 0,5…2.
Алгоритм расчета силового воздей!

ствия отделяемого щитка на летатель!
ный аппарат с использованием приведенной ме!
тодики заключается в следующем:
1. Производится расчет динамики движения от!

деляемогощитка и определяется по времени его по!
ложениеотносительноЛА,т.е. определяютсявысота
щели r, угол отклонения щитка � и положение сис!
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Рис. 2

Рис. 3

Рис. 4



темыкоординатOxy относительно сис�
темы координат, связанной с ЛА.
2. Для каждого момента времени

по предложенной выше методике
производится расчет распределе�
ния коэффициента давления на
хвостовой части ЛА в зоне влияния
щитка.
3. По найденному распределе�

нию давления в хвостовой части
ЛА определяются по времени вели�
чина интерференционной силы,
действующей на ЛА в процессе от�
деления щитка, и центр давления
этой силы.
Результаты расчетов, выполнен�

ных по приведеннойметодике, удов�
летворительно совпадают с результа�
тами натурных испытаний. При этих
испытаниях производился замер им�
пульса силы J, вызванной отделяю�
щимся щитком, действующей на
корпус ЛА. Зависимость указанного
импульса от числа М на момент на�
чала процесса отделения щитка по�
казана на рис. 6, там же приведены
результаты расчетов.
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Рис. 6

Рис. 5
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Àâèàêîìïëåêñ èìåíè Áåðèåâà ðàçðàáàòûâàåò íîâûå ìîäèôèêàöèè ñàìîëåòà Áå-200

Íåñêîëüêî íîâûõ ìîäèôèêàöèé ñàìîëåòà-àìôèáèè Áå-200, â òîì ÷èñëå âîåííîãî íàçíà÷åíèÿ, ðàçðàáàòûâàåò Òà-

ãàíðîãñêèé àâèàöèîííûé íàó÷íî-òåõíè÷åñêèé êîìïëåêñ (ÒÀÍÒÊ) èì. Ã.Ì. Áåðèåâà, ñîîáùèë çàìåñòèòåëü ãåíåðàëüíîãî êîíñòðóêòîðà

ÒÀÍÒÊ Àëåêñàíäð ßâêèí. Â ÷àñòíîñòè, ïðîäîëæàåò ïðîðàáàòûâàòüñÿ ïðîåêò ñàìîëåòà Áå-210 – ïàññàæèðñêîãî âàðèàíòà ñàìîëåòà

Áå-200. Â èíèöèàòèâíîì ïîðÿäêå âåëèñü è âåäóòñÿ ïðîðàáîòêè ïðîåêòà Áå-250 â èíòåðåñàõ Ìèíîáîðîíû ÐÔ. "Âñå ïðîðàáîòêè ïî ðàç-

ëè÷íûì âàðèàíòàì ñàìîëåòà ÒÀÍÒÊ âåäåò çà ñîáñòâåííûé ñ÷åò", – îòìåòèë À. ßâêèí.

Ïî åãî ñëîâàì, ïðîäâèæåíèå íîâûõ ìîäèôèêàöèé ñàìîëåòà Áå-200 ñòàíåò ðåàëüíî âîçìîæíûì ïîñëå íà÷àëà ïðîäàæ áàçîâîãî

ñàìîëåòà Áå-200/-200×Ñ-Å. Îñîáåííîñòüþ Áå-200×Ñ, ðàçðàáîòàííîãî äëÿ Ì×Ñ ÐÔ, ÿâëÿåòñÿ òî, ÷òî ýòî ìíîãîôóíêöèîíàëüíûé ñàìî-

ëåò: ïàññàæèðñêèé, ãðóçîâîé, ïðîòèâîïîæàðíûé è ïîèñêîâî-ñïàñàòåëüíûé. Ïðè ýòîì òðè âàðèàíòà ñåðòèôèöèðîâàíû â íàøåé ñòðàíå.

Áå-200×Ñ ñåðòèôèöèðîâàí äëÿ Ì×Ñ ÐÔ è ìîæåò ïåðåâîçèòü ïàññàæèðîâ. Îäíàêî â òàêîì âàðèàíòå íà íåì ñîõðàíåíû òîïëèâíûå áàêè

âíóòðè è îí ðàññ÷èòàí íà àâèàïåðåâîçêó òîëüêî 43 ïàññàæèðîâ.

Ïî ìíåíèþ À. ßâêèíà, ïàññàæèðñêèé âàðèàíò Áå-200 íåîáõîäèìî ðàçãðóçèòü è î÷èñòèòü, ò.å. ñäåëàòü êîìôîðòàáåëüíûì, ëåãêèì,

ýêîíîìè÷íûì.
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И
нтенсивное развитие нано� и микросистемной технологий в ракет�
но�космической технике приводит к снижению массы и размеров лета�
тельных аппаратов. В последнее время большое внимание уделяется

разработке наноспутников с массой 1...10 кг и микроспутников с массой
10...100 кг с длительным сроком активного существования. Для осуществле�
ния полетных задач этих спутников необходимы микроракетные двигатель�
ные установки.

Коллоидные электроракетные двигатели (КЭД) могут эффективно ис�
пользоваться для решения поставленных задач. В настоящей статье расчет не�
обходимых параметров таких двигателей производится из условия достиже�
ния максимальной полетной эффективности ракетного двигателя.

44

ШТЫРЛИН
Александр Филиппович –
ведущий научный сотруд�
ник МАИ, доктор техн.

наук

Рассматриваются оптимальные параметры ракетных двигателей при максимальной по�
летной эффективности работы в космическом пространстве. Показано, что такой режим
достигается при равенстве нулю векторной суммы трех скоростей: начальной орбитальной
скорости движения летательного аппарата, необходимой характеристической скорости ре�
шаемой полетной задачи и скорости выхлопа рабочего тела из двигателя. Для космических ап�
паратов (КА) с массой 0,1...1000 кг, начальной скоростью полета 7800 м/с и временем активной
работы 10 лет приведены расчетные данные по тяговым параметрам коллоидных электрора�
кетных двигателей. При оптимальной скорости истечения рабочего тела из двигателя около
8400 м/с возможно решение полетных задач с характеристической скоростью до 565 м/с.

Ключевые слова: полетная эффективность; оптимальные параметры; коллоидные электро�
ракетные двигатели; малоразмерные космические аппараты.

A.F. Shtyrlin. Flight Efficiency And Optimal Parameters Of Colloid Electrical
Rocket Engines For Small-Size Spacecraft

The article sheds light on the optimal parameters of rocket engines to provide the maximal flight effi�
ciency in outer space operations. It shows that this can be achieved when the sum of the vectors of the ini�
tial orbital speed, the requiredmission speed and the workingmedia exhaust speed equals zero. Further�
more it offers the thrust calculation of colloid electrical rocket engines to be used in spacecraft weighing
0,1...1,000 kg, which initial velocities are about 7,800 m/s and the active endurance is 10 years. With
the optimal speed of working media exhaust not exceeding 8,400 m/s, missions can be fulfilled at the
characteristic velocities up to 565 m/s.

Key words: flight efficiency; optimal parameters; colloid electrical rocket engines; small�size space�
craft.



Определяющее значение при этом имеют ки�
нетические параметры потоков массы космиче�
ского аппарата (КА), схема которого показана на
рис. 1.

Аппарат выводится на орбиту с начальной
скоростью полета v0. Ракетный двигатель со ско�
ростью истечения рабочего тела vдв обеспечивает

приращение характеристической скорости �v.
Другие подсистемы КА, указанные на схеме,
обеспечивают энергопитание, управление поле�
том и связь. Аппарат имеет начальнуюмассуМ0, а
ракетный двигатель – тягу Р и массовый секунд�
ный расход рабочего тела �m .

Эффективность использования жидкостных
ракетных двигателей (ЖРД) в полетных условиях
была рассмотрена А.В. Квасниковым [1], а в слу�
чае электроракетных двигателей (ЭРД) – частич�
но затронута Э. Штулингером в работе [2].

Эффективность работы любого типа ракетно�
го двигателя определяется полетным коэффици�

ентом полезного действия �пол. Он равен отноше�
нию реактивной мощности струи N1, производя�
щей полезную работу при полете аппарата, к пол�
ной мощности струи N0. Переносно�относитель�
ное движение рабочего тела двигателя рассматри�
вается в неподвижной системе с началом коорди�
нат на поверхности Земли. В этом случае при дви�

жении аппарата коэффициент�пол записывается в
виде
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где N2, N3 – мощности потока
рабочего тела двигателя соот�
ветственно в переносном и в
относительном движении.

Полезная полетная мощ�
ность энергии N1, которая ис�
пользуется в результате работы
ракетного двигателя, равна
произведению реактивной
силы P на длину пройденного
пути за единицу времени:
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Затраченная мощность энергии на осуществ�
ление полезной работы двигателя в перенос�
но�относительном движении равна сумме кине�
тических мощностей энергий рабочего вещества
двигателя:
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Решая совместно уравнения (1)–(3), после
преобразования получим формулу для определе�
ния полетного коэффициента полезного дейст�
вия:
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Векторы скоростей движения космического
аппарата (v v)0 � � и истекающего из двигателя
рабочего тела vдв направлены в разные стороны.
Суммарная векторная скорость рабочего тела от�
носительно неподвижной поверхности Земли яв�
ляется причиной возникновения энергетических
потерь мощности, которые определяются по
формуле
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Рис. 1. Схема КА и скоростей потоков массы при движении на орбите полета (1 – корпус аппарата;
2 – ракетный двигатель; 3 – датчик ориентации; 4 – солнечная батарея; 5 – прибор наведения;
6 – приемопередающее устройство) (2)



С учетом (5) относительная доля потерь
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баланс энергии

� �ïîë ïîò� �1. (7)

Зависимости полетного коэффициента полез�
ного действия ракетного двигателя и доли потерь
от отношения скорости поступательного движе�
ния КА (v v)0 � � к скорости истечения рабочего
тела двигателя vдв, рассчитанные по формулам (4)
и (6), представлены на рис. 2. Видно, что при
(v v) v0 äâ� �� 1 формируются четко выражен�
ный максимум полетного коэффициента полез�
ного действия, равный единице, и минимум по�
терь, равный нулю. Это определяет оптимальный
полетныйрежимработыракетного двигателя, так
как при этом скорость движения выброшенной
из КА массы рабочего тела относительно Земли
равна нулю, что свидетельствует об отсутствии
кинетических потерь. Если отношение скоростей
меньше или больше 1, то имеет место обратное
или прямое движение этой массы, а возникаю�
щие кинетические потери снижаютполетныйко�
эффициент полезного действия.
Оптимальные значения характеристической

скорости движения ЛА и скорости истечения ра�

бочего тела двигателя определяются при условии
достижения максимальной полетной эффектив�
ности, т.е. из равенства

v v v0 äâ� �
� �

� . (8)

Начальная скорость v0 движения КА в космосе
определяется по орбитальной скорости полета на
высоте Н над поверхностью сфероидной модели
Земли из равенства силы земного притяжения и
центробежной силы по формуле
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где R0 = 6,371
106 м – средний радиус Земли;
g0 = 9,78 м/с2 – ускорение силы тяжести [3].
Согласно формуле (9) на высоте 200 км круго�

вая орбитальная скорость равна 7800 м/с, на гео�
стационарной орбите – 3100 м/с.
Зависимость приращения скорости полета КА

от скорости истечения ракетного двигателя при
оптимальной полетной эффективности показана
на рис. 3. На графике заштрихована зона с допус�

тимым отклонением (до �пол = 0,97) от идеального

случая (�пол = 1) при скоростях истечения рабоче�
го тела коллоидного двигателя (КД) 6...18 км/с.
Из полученных результатов следует, что КД мо�
жет эффективно решать полетные задачи с харак�
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Рис. 2. Зависимость параметров полетной эффективности ракетного
двигателя от соотношения скоростей движения масс КА (заштрихо�
ванная область – при эффективности в пределах 0,97...1,00)

Рис. 3. Зависимость эффективного приращения полетной характери�
стической скорости КА от скорости истечения рабочего тела ЭРД:
1 – �пол = 0,97; 2 – �пол = 1; 3 – �пол = 0,97



теристической скоростью 0...14 км/с, т.е. в пре�
делах земного тяготения и даже с выходом в меж�
планетное пространство.

Приращение скорости �v рассчитывается по
формуле Циолковского, в которой конечная мас�
са летательного аппарата (ЛА) записывается в
виде разности начальной массы ЛА M0 и массы
израсходованного рабочего тела двигателя Mр.т за
все время его работы:
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Общий расход массы рабочего тела определя�
ется по секундному массовому расходу �m двигате�
ля   и времени 
дв его работы:
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где �0 – энерговооруженность спутника; �дв – тя�
говый коэффициент полезного действия двигате�
ля; 
0 – время активной работы спутника; 
N –
доля использования двигателем электрической
мощности от энергосистемы спутника; 




– доля

времени работы двигателя от времени работы

спутника. Подставив (11) в формулу (10), полу�
чим точное решение для приращения скорости
КА в результате работы ракетного двигателя:
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Для практических целей получим более про�
стые и удобные для расчета зависимости. Запи�
шем формулу Циолковского в другой аналитиче�
ской форме
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Разложив показательную функцию в ряд [4] и
используя только первые два члена (что допусти�
мо для расчета с точностью 3 % в пределах изме�
нения M ð. ò от 0 до 0,06), с учетом (11) и (13) полу�

чим приближенное решение
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Тогда оптимальная скорость истечения рабо�
чего тела из двигателя определяется из условия
достижения максимального значения полетной
эффективности при совместном решении (8) и
(14) по формуле
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По полученным формулам и исходя из задан�
ных условий задачи определяются остальные па�
раметры двигателя: N, P, 
дв и M ð. ò .

Расчеты были выполнены при постоянных па�
раметрах: �0 = 1 Вт/кг; �дв = 0,5; 
N = 0,25; 




= 0,06

и представлены в зависимости от времени работы
спутника 
0 (рис. 4) и массы спутника М0 (рис. 5).
На основании полученных данных выявлены не�
обходимые параметры КД для малоразмерных
спутников с временем работы 10 лет (см. табли�
цу). Классификация спутников приведена по
данным работы [5].

Время работы двигателя составляет 5256 ч,
доля рабочего тела в массе летательного аппара�
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Рис. 4. Оптимальные параметры КД в зависимости от времени актив�
ной работы спутника:
�0 = 1 Вт/кг; �дв = 0,5; 
N = 0,25; 

 = 0,06



та – 0,067, характеристическая скорость выпол�
няемых задач – до 565 м/с. Частичные расчетные
и экспериментальные данные параметров КД
для спутника кубической формы приведены в
работе [6].

Коллоидные ЭРД имеют высокие потенци�
альные возможности для решения полетных
задач широкого спектра спутников. Наиболее
разработанными в настоящее время являются
двигатели для нано� и микроспутников с мас�
сой 1...100 кг. Для пикоспутников требуется
дополнительная разработка субмикронных
двигателей, а мини�спутники развиваются в
направлении повышения мощности коллоид�
ных двигателей.

В заключение сделаем следующие выводы.

1. Оптимизация параметров космического ап�
парата с ЭРД по полетной эффективности позво�
ляет наиболее эффективно использовать энер�
гию ракетного двигателя для решения полетной
задачи.

2. Оптимальный режим работы ракетного дви�
гателя на КА зависит от трех кинетических пара�
метров: начальной орбитальной скорости движе�
ния аппарата, характеристической скорости ре�
шаемой полетной задачи и скорости истечения
рабочего тела двигателя.

3. Оптимальные параметры по мощности,
тяге, удельному импульсу и ресурсу для нано� и
микроспутников в настоящее время могут быть
наиболее полно удовлетворены коллоидными
двигателями.
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Рис. 5.Оптимальные параметрыКДв зависимости от начальной массы
спутника:
� = 10 лет; �дв = 5256 ч; М ð. ò = 0,067; �v = 565 м/с

Летательный аппарат Масса ЛА М0, кг
Тяговые параметры КД

N, Вт Р, Н Руд, м/с

Пикоспутник 10�1...1 0,025...0,250 3 � (10�6...10�5) 8365

Наноспутник 1...10 0,25...2,50 3 � (10�5...10�4) 8365

Микроспутник 10...102 2,5...25 3 � (10�4...10�3) 8365

Миниспутник 102...103 25...250 3 � (10�3...10�2) 8365
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Д
о настоящего времени не существует методов расчета при оценке несу�
щей способности рабочего колеса реактивной турбины, которые бы учи�
тывали главную особенность нагружения – совместное действие на ра�

бочее колесо центробежных сил, температурных напряжений и перепада дав�
лений. Последние два фактора приводят к изгибу рабочего колеса. Этот изгиб
необходимо минимизировать, так как он вызывает снижение эффективности
работы узла турбины в целом.
Исторически проблема минимизации изгибающего момента от перепада

давлений, действующего в сечениях рабочего колеса реактивной турбины, ре�
шалась путем применения многоступенчатой схемы (начиная с турбиныПар�
сонса). Такая схема позволяла распределять общийперепад давленийпо ступе�
ням турбины и тем самым практически исключить его влияние. Однако в ряде
конструкций турбинныхузлов, ипрежде всего вжидкостныхракетныхдвигате�
лях (ЖРД), применение многоступенчатых турбин невозможно по конструк�
тивным соображениям, поэтому используются реактивные турбины с одной
или двумя ступенями. Это означает, что на рабочее колесо действуют значи�
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ОВЧИННИКОВ
Игорь Владимирович –

аспирант МАИ

Статья посвящена разработке методик для определения несущей способности рабочих колес
реактивных турбин во всем диапазоне нагрузок от центробежной силы, перепада давлений и
температурного воздействия. Для построения предельной поверхности использовался метод ко�
нечных элементов, реализованный в программном пакете MSC.Nastran, с нелинейной моделью
материала и с учетом зависимости свойств материала от температуры. Анализ построенной
поверхности позволяетточнее оценивать запас прочности турбины и выбирать пути ее форси�
рования.

Ключевые слова: реактивная турбина; рабочее колесо; несущая способность; предельная по�
верхность; предельное состояние; нелинейнаямодельматериала; конечно�элементный расчет.

I.V. Ovchinnikov. Bearing Capacity Of Reaction Turbine Impeller In Non-Uniform
Temperature Field

The article scrutinizes methods to determine the beating capacities of reaction turbine impellers in the
whole range of loads arising from centrifugal forces, pressure differential and thermal effects. The
MSC.Nastran software based finite element analysis was used to build a limited surface model, featuring
non�linearmaterial model and taking into account temperature�dependent properties of thematerial. The
analysis of the surface allows more precise assessment of turbine’s margin parameters, thus helping to se�
lect better variants to uprate it.

Key words: reaction turbine; impeller; bearing capacity; limit surface; limit state; non�linear material
model; finite element method.



тельные перепады давлений и значительные пере�
пады температур по оси вращения турбины. Соз�
дание подобных турбинных узлов базируется на
чисто проектных решениях: изгибающий момент
от перепада давлений уравновешивается искусст�
венно создаваемыми моментами – моментом от
центробежных сил и моментом от температурных
напряжений. На рис. 1 представлены конструк�
тивные схемы узла реактивной турбины, иллюст�
рирующие способы минимизации изгибающих
моментов.
Рис. 1, a отражает способ компенсации изги�

бающего момента от перепада давлений �p путем
уравновешивания его силами инерции интенсив�
ностью~ ��

2R, возникающими в сечениях рабоче�
го колеса за счет искусственно создаваемого экс�
центриситета масс. Эксцентриситет может созда�
ваться путем наклона средней линии лопаток по
направлению газового потока. Этот прием ис�
пользуется в авиастроении. На рис. 1, б показан
аналогичный способ, но в нем с цельюминимиза�

ции изгибающего момента от перепада давлений
используются температурныенапряжения, возни�
кающие в полотне диска рабочего колеса. Этот
способ применяется для тех узлов турбины, в ко�
торых действуют значительные тепловые потоки
q, вызывающие температурный изгиб полотна
диска навстречу тепловому потоку. Он использу�
ется в рабочих колесах реактивных турбин турбо�
насосных агрегатов (ТНА) ЖРД, работающих на
криогенных компонентах топлива.
Однако чисто проектные решения не всегда

могут реализовываться на практике. Необходимо
решение задачи о влиянии совместного действия
изгибающих моментов от перепада давлений,
центробежной нагрузки и температурных напря�
жений на несущую способность рабочего колеса.
Этому вопросу посвящена настоящая статья.
Расчет на несущую способность с учетом трех

видов нагрузок сводится к построению предель�
ной поверхности как поверхности предельных
состояний рабочего колеса турбины. Такая по�
верхность строится в безразмерных координатах
� (угловая скорость), p (давление на входе в тур�
бину) и с размерной координатой T (температу�
ра) [1, 2].
Физический смысл предельной поверхности

состоит в том, что любая точка внутри объема, ог�

раниченного поверхностью �, соответствует ре�
жиму нагружения рабочего колеса турбины с не�
которым запасом по несущей способности
(nн.с > 1,0). Точкам на поверхностиП соответству�
ет предельное состояние рабочего колеса (запас
по несущей способности равен единице, т.е.
nн.с = 1,0 ); точки вне объема, заключенного в по�
верхности П, для практических расчетов не име�
ют смысла (nн.с < 1,0).
Для определения конкретных значений запаса

прочности по несущей способности могут быть
применены различные методы, например спо�
соб, продемонстрированный на рис. 2 [1].
При использовании данного способа запас по

несущей способности рабочего колеса определя�
ется следующим образом. Для заданной темпера�
туры Tр проводится плоскость, параллельная ко�
ординатной плоскости ( , ),� Р1 которая на по�

верхности � оставляет след – линию CD. В этой
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Рис. 1. Конструктивные схемы узла турбины, в которых реализованы
способы минимизации изгибающего момента от перепада давлений �р:
а – уравновешивание изгибающего момента на рабочем колесе за
счет эксцентриситета массы в лопатках, создающего противодей�
ствующий момент сил инерции М(��R); б – уравновешивание из�
гибающего момента на рабочем колесе моментом от температур�
ных напряжений М(�Т)



плоскости для рабочих параметров ( , )р р� Р1 оп�

ределяются координаты точки А Р( , ).р р� 1 При�

нимается, что отрезок Ор А соответствует рабоче�
му режиму нагружения рабочего колеса, а отре�
зок ОрВ, где B является точкой пересечения про�
должения отрезка Ор А с кривой CD, соответствует
предельному состоянию рабочего колеса. Тогда
искомый запас по несущей способности рабочего
колеса определяется отношением отрезка Ор В к
Ор А:

n
O В

O А
í.ñ �

р

р

.

Построение предельной поверхности. Предель�
ная поверхность моделировалась по множеству
предельных кривых, каждая из которых была по�
строена для заданной температуры из некоторого
ряда значений температур. Предельные кривые
строились по методике, аналогичной описанной
в [1, 2]. Ряд температур охватывал диапазон от ра�
бочей температуры турбины T1 до температуры
T2, при которой происходит резкое падение меха�
нических свойств материала рабочего колеса.
Разность между соседними значениями ряда тем�
ператур равна некоторому шагу �T. Для каждой
температуры из указанного ряда проводился от�
дельный температурный расчет с помощью про�
граммного пакета конечно�элементного модели�
рования MSC.Nastran. Результатом этого расчета
являлось температурное поле, которое использо�
валось в составе входных данных (наряду с поля�
ми давлений и другими данными о нагрузках)
при последующем прочностном расчете рабочего
колеса на той же конечно�элементной сетке.

Температурный расчет. Для определения темпе�
ратурного поля на конечно�элементной модели
был проведен статический температурный расчет
с учетом нелинейной теплопроводности (SOL 153
в терминологии MSC.Nastran). Использовавшая�
ся конечно�элементная модель показана на рис. 3.

Граничные условия:
внутренняя поверхность вала и боковые по�

верхности рассматриваемого сектора рабочего
колеса   теплоизолированные;

граничные условия третьего рода на лопатках
и поверхностях диска и бандажа, омываемых го�
рячим газом, определяются исходя из данных,
приведенных в [3];

на поверхностях, для которых известны экс�
периментальные данные по температуре, зада�
ются граничные условия первого рода. Темпера�
тура задается исходя из опытных данных в ряде
точек, находящихся на разном расстоянии от
оси рабочего колеса. Для определения темпера�
туры между точками используется линейная ин�
терполяция. Для поверхности рабочего колеса,
взаимодействующей с выхлопом, задается тем�
пература пропорционально температуре газа;
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Рис. 2. Метод оп�
ределения запаса
прочности по несу�
щей способности
(P – предельная
поверхность; А –
рабочая точка, ко�
ординаты норми�
рованы на макси�
мально допусти�
мые значения)

Рис. 3. Конечно�элементная модель



при построении предельных кривых для тем�
ператур, отличных от рабочих, принимается ги�
потеза равенства температуры выходной поверх�
ности рабочего колеса и температуры газа. Так же
изменяется и температура для граничных
условий третьего рода.

Расчет напряженно
деформированного состоя

ния (НДС). При расчете НДС учитывались сле�
дующие нагрузки:

нагрузка от центробежных сил;
статические давления на всех поверхностях

рабочего колеса;
скоростной напор на лопатках (распределен�

ная нагрузка на лопатке прикладывалась к
средней линии);

температурные напряжения.
Условия закрепления:
все узлы на оси турбины могут двигаться вдоль

оси;
узлы на боковых гранях рассматриваемого

сектора связаны через многоточечное закрепле�
ние (Multi Point Constraint, или MPC в термино�
логии MSC.Nastran), обеспечивающее цикличе�
скую симметрию;

закрепление болтами моделируется запретом
на перемещение вдоль оси турбины узлов, нахо�
дящихся в зоне контакта с головками болтов. Для
обоснования такого моделирования были произ�
ведены расчеты с использованием GAP�элемен�
тов для зазора между головкой болта и диском ра�
бочего колеса турбины. Расчеты показали, что
для заданных параметров результаты практиче�
ски совпадают с результатами, полученными для
более простого закрепления, описанного выше,
но при этом время расчета без GAP�элементов
значительно меньше, чем с ними.

Числовые исходные данные. Метод конечных
элементов подразумевает численный расчет по
заданной сетке с конкретными значениями тем�
ператур и нагрузок. Поэтому ниже приведены чи�
словые значения параметров, использовавшихся
в расчетах.

Для температурного расчета:
рабочая температура T1 = 560 �C;
максимальная температура T2 = 960 �C;
шаг по температуре �T = 100 �C;

коэффициент теплопередачи для граничных
условий третьего рода на поверхностях, омывае�
мых горячим газом, 6,5�104 Вт/(м2

��С);
температуры для задания граничных условий

первого рода (точка на валу, на внешнем краю
диска и три промежуточных точки):

Расстояние от оси, мм . . . . . . . 74,3 82,1 129,0 144,6 200,0

Температура, �С . . . . . . . . . . . . –120 –110 –105 –100 –100

Для расчета НДС:
скорость вращения турбины на рабочем режи�

ме 1377 рад/с;
рабочее значение давления на входе в турбину

33,5 МПа;
рабочее значение давления на выходе из тур�

бины 27,5 МПа;
давление в канале турбины, вычисляемое как

линейная интерполяция между давлением на
входе и давлением на выходе (прикладывалось в
канале турбины и к внешней поверхности банда�
жа);

распределенная нагрузка на лопатки. Данная
нагрузка определялась на основе данных других
авторов как линейная интерполяция по точкам,
соответствующим соединению лопатки с дис�
ком и бандажом. На рабочем режиме нагрузка в
точке соединения с диском 100 кгс/см, в точке
соединения с бандажом 352 кгс/см. При измене�
нии давлений эта нагрузка полагалась пропор�
циональной перепаду давлений на турбине.

В обоих расчетах учитывалось нелинейное по�
ведение материала. При задании свойств мате�
риала в конечно�элементной модели использова�
лась линейная интерполяция по точкам, распо�
ложенным в температурном диапазоне от –200 до
+960 oC с шагом 80 �С.

Критерием разрушения было выбрано превы�
шение относительной деформацией � в ка�
кой�либо точке рабочего колеса предельного зна�
чения �пр = 3 %.

Процедура проведения расчета с использовани

ем программного пакета MSC.Nastran. Нелиней�
ный расчет НДС в программном пакете
MSC.Nastran ведется итеративно, с последова�
тельным увеличением нагрузки. При этом поль�
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зователем могут задаваться последовательность
этапов повышения нагрузки (Load Case или слу�
чаи нагружения в терминологии MSC.Nastran) и
их характеристики (конечные значения конкрет�
ных нагрузок).
Для температур до 760 oC включительно при�

менялась следующая методика построения пре�
дельной кривой. Для более точного определения
координат точек предельной поверхности и со�
кращения необходимого машинного времени
расчет разбивался на два этапа – два последова�
тельных случая нагружения (рис. 4).
На первом этапе (LC1) нагрузки, включая

температурные, увеличивались до некоторого
значения, соответствующего точке внутри пре�
дельной поверхности. При этом использовался
достаточно крупный шаг по нагрузке, конечная
точка нагружения выбиралась близко к предпо�
лагаемой предельной поверхности. На втором
этапе (LC2) при заданной постоянной темпера�
туре T пропорционально друг другу увеличива�
лись нагрузки от центробежных сил и перепада
давлений. На втором этапе использовался гораз�
до меньший шаг по рабочей нагрузке (менее 1 %
от рабочей нагрузки). Для каждого шага вычис�
лялось максимальное по всем элементам модели

отношение � /�пр и при превышении им единицы
путем линейной интерполяции между соседни�
ми точками определялось точное положение

точки предельной кривой в координатах p (дав�
ление), �

2 (центробежная нагрузка) для задан�
ной температурыT (рис. 5). Каждая такая кривая
является сечением предельной поверхности
плоскостью T = const. Заметим, что здесь ис�
пользуется координата �

2 , соответствующая
центробежной нагрузке, а не �� соответствую�
щая угловой скорости. Это связано с особенно�
стью задания этапов нагружения вMSC.Nastran:
все нагрузки увеличиваются пропорционально
друг другу, центробежные силы изменяются пу�
тем задания коэффициента нагружения (дирек�
тива LOADMSC.Nastran), а не изменением зна�
чения угловой скорости, оно задано директивой
RFORCE и не меняется.

Однако для температур свыше 760 �C непо�
средственное применение данной методики
было невозможно. Это объясняется следующими
причинами:
при рекомендованном ограничении в 20 ша�

гов [4] на один случайнагружения размершага на
первом этапе расчета получался слишком боль�
шим и численное решение расходилось, что вы�
ражалось в аварийном завершении MSC.Nastran
с сообщением о неположительно определенной
матрице жесткости;
предельная кривая становится замкнутой в

пределах первого квадранта системы координат
давление – центробежная нагрузка.
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Рис. 4. Два случая нагружения (LC1 и LC2) при нелинейном конеч�
но�элементном расчете для построения предельной поверхности

Рис. 5. Определение точного положения точки предельной кривой



Поэтому использовались три этапа нагруже�
ния:
увеличение нагрузок, включая температур�

ные, до значения, соответствующего некоторой
фиксированной точке внутри предельной по�
верхности c температурой 860 �C (LC1);
увеличение только температурных нагрузок до

соответствия исследуемой температуре (LC2);
пропорциональное увеличение нагрузок при

постоянной температуре, как во второй стадии
двухстадийного расчета (LC3).
Построение предельной кривой проиллюст�

рировано на рис. 6.
Для сокращения времени расчета при трехста�

дийном расчете использовался
механизм так называемых рес�
тартов (Restarts), который по�
зволил для каждой новой точки
предельной кривой использо�
вать результаты расчета первых
двух этапов для другой точки,
лежащей в той же плоскости
T = const, т.е. не повторять рас�
четы для случаев нагружения
LC1 и LC2.
Несмотря на относительную

простоту используемой конеч�
но�элементноймодели оба опи�
санных метода построения пре�
дельной кривой весьма трудо�
емки. Расчет одной точки зани�
мает от одного до четырех часов
прииспользовании компьютера
Pentium III ( частота 1200 МГц,
объем памяти 512 Мб). Для ав�

томатизации процесса была разработана програм�
ма на языке FEMAP Basic. Упомянутый язык яв�
ляется одним из средств скриптового программи�
рования для пре�/постпроцессора FEMAP, вхо�
дящего вместе с MSC.Nastran в состав пакета
MSC.VisualNastran. Язык полностью совместим с
Microsoft Visual Basic и обладает расширенной
функциональностью для обработки и анализа ре�
зультатов моделирования. Применение разрабо�
танной программы позволяет построить предель�
ную поверхность в сжатые сроки практически без
участия оператора, т.е. использовать для расчетов
ночное время.

Результаты расчетов.На рис. 7 показан вид по�
строенной предельной поверхности в виде карты
уровней, где за высоту принята температура, а по
осям отложены приведенные к рабочим нагрузки
от центробежной силы и перепада давлений.
Форма предельной поверхности наглядно по�

казывает эффективность применения принципа
компенсации нагрузок. В частности, при высо�
ких температурах (более 760 �C) центробежная
сила, приложенная в условиях отсутствия пере�
пада давлений, приводит к разрушению рабочего
колеса даже при рабочих значениях частоты вра�
щения. Подъем в начале предельных кривых для
температур 560...760 �C означает, что при боль�
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Рис. 6. Три случая
нагружения (LC1,
LC2, LC3) при рас�
чете точек пре�
дельной поверхно�
сти для температур
выше 760 �С (слу�
чаи нагружения
LC1 и LC2 одина�
ковы для всех то�
чек при заданной
температуре)

Рис. 7. Результаты расчета точек предельной поверхности:
� Т = 560 �С; � Т = 660 �С; � Т = 760 �С; � Т = 860 �С; � Т = 960 �С; � – рабо�
чая точка



шей частоте вращения рабочее колесо может вы�
держать бо�льшие перепады давлений.

Выводы. Применение предельной поверхно�
сти в качестве методической основы для расчета
на несущую способность позволяет графоанали�
тически определить запас прочности. Располо�
жение рабочей точки относительно предельной
поверхности позволяет определять пути форси�
рования турбины. Форсирование в геометриче�
ской интерпретации равнозначно перемещению
рабочей точки внутри предельной поверхности.
Например, увеличение рабочей температуры оз�
начает перемещение рабочей точки вдоль оси T,
увеличение перепада давлений – перемещение
вдоль оси p.

В статье предлагается методика построения
поверхности предельных состояний рабочего ко�
леса реактивной турбины во всем диапазоне воз�

можных нагрузок. Использование данной мето�
дики позволяет определить запас прочности по
несущей способности рабочего колеса, соответ�
ствующий реальным условиям работы.
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ÄÀÉÄÆÅÑÒ � ÄÀÉÄÆÅÑÒ � ÄÀÉÄÆÅÑÒ � ÄÀÉÄÆÅÑÒ � ÄÀÉÄÆÅÑÒ � ÄÀÉÄÆÅÑÒ

ÐÎÑÊÎÑÌÎÑ ÏËÀÍÈÐÓÅÒ ÇÀ ÄÂÀ ÃÎÄÀ ÂÛÂÅÑÒÈ ÍÀ ÎÐÁÈÒÓ ÁÎËÅÅ 40 ÑÏÓÒÍÈÊÎÂ

Глава Роскосмоса Анатолий Перминов сообщил, что в 2010–2011 гг. планируется запустить 43 космических
аппарата (КА). "Предстоит завершить изготовление 16 КА, а также обеспечить их запуск в текущем году. По 27 КА должен
быть выполнен объем работ, обеспечивающий готовность к их запуску в 2011 г.", – сказал А. Перминов на заседании колле�
гии Роскосмоса.

По его словам, в 2010 г. необходимо развернуть работу с целью создания опережающего научно�технического задела по
ключевым элементам бортовой аппаратуры перспективных космических орбитальных средств. Одна из важнейших задач
2010 г. – завершение изготовления и начало летных испытаний КА нового поколения "Глонасс�К". "В текущем году должны
быть реализованы все условия для выполнения требования Президента Российской Федерации о полномасштабном ис�
пользовании возможностей отечественной спутниковой навигационной системы с 2011 г.", – сказал А. Перминов.

Глава Роскосмоса отметил, что к концу 2009 г. в составе российской орбитальной группировки находился 61 КА, 48 из
которых функционировали в пределах гарантийного срока активного существования. По его словам, работа по созданию
космических средств должна сопровождаться мерами по улучшению их наземной экспериментальной отработки, по повы�
шению надежности и, самое главное, по соблюдению установленных государственным заказом сроков завершения работ.
"В интересах последней задачи соответствующие управления агентства должны улучшить систему целевого контроля за хо�
дом разработки и производства приоритетных космических средств. При этом главная задача контроля – это упреждающее
выявление и разрешение имеющихся проблем", – сказал А. Перминов.

ÏÅÐÂÛÉ ÑÏÓÒÍÈÊ "ÃÎÍÅÖ-Ì1" ÏÎËÅÒÈÒ ×ÅÐÅÇ ÄÂÀ ÃÎÄÀ

Модернизированные аппараты "Гонец�М1" для глобальной многофункциональной системы персональной спутнико�
вой связи начнут выводиться в космос в 2012 г., сообщил представитель компании�оператора "Спутниковая система "Гонец"
Владимир Степанов. Согласно федеральной космической программе России с 2012 по 2015 г. намечается запустить 16 спут�
ников "Гонец�М1", по четыре аппарата в год. Он отметил, что "Гонец�М1" будет легче своих предшественников ("Гонец�Д1",
"Гонец�М"), поэтому одной ракетой можно будет выводить сразу четыре спутника. На новом аппарате скорость информаци�
онного обмена будет увеличена более чем в 30 раз, а пропускная способность каналов связи – более чем в 10 раз по сравне�
нию со спутниками предыдущего поколения. "Улучшенные технические характеристики сделают "Гонец�М1" наиболее
привлекательным для пользователей", – считает В. Степанов.

Вестник Интерфакс – АВН № 8 (437), 2010 г.
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К числу перспективных смазочных материалов для узлов трения скольже�
ния и других типов сопряжений, обеспечивающих работоспособность в
условиях нормальной атмосферы, вакуума, различного рода излучений,

относятся самосмазывающиеся материалы (СМ) и твердосмазочные покрытия
(ТСП).При этом преимуществом является обеспечение автономного смазыва�
ния зоны трения в течение заданного ресурса работы узла сопряжения.
Самосмазывающиеся материалы при сравнительно низкой их прочности

имеют высокие антифрикционные характеристики. Коэффициент трения
твердосмазочных покрытий, обладающих высокой нагрузочной способно�
стью (вплоть до достижения предела текучести основного материала), изме�
няется в зависимости от нагрузки. В связи с этим практический интерес пред�
ставляет сравнительный анализ переходных нагрузочно�скоростных условий
трения, оптимальных для каждого из исследуемых смазочных материалов.
При этомможно выбрать лучшийматериал для конкретных условий трения.
Сравнительная оценка работоспособности самосмазывающихся материалов

и ТСП ВНИИ НП 212 при трении проводилась для следующих типов СМ:
высокотемпературный углеграфитовый антифрикционный материал АТГ

(прочность при сжатии 100...110МПа), предназначенный для применения на
воздухе, в среде углекислого газа и в вакууме (в интервале температур
20...700 �С);
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Дается сравнительная оценкатеплофрикционных характеристик (коэффициентатрения
и температуры трения) самосмазывающихся материалов – углеграфитового АТГ, наполнен�
ных полимерных материалов ГФ�5М, ВОЛАН�Ф, КВП�1, графитопласта АМС�5М – и твер�
досмазочного покрытия ВНИИНП 212 на воздухе и в вакууме. Определены оптимальные усло�
вия их применения.
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P.N. Khopine. Thermal-frictional Characteristics For Self-lubricating Materials
And Solid Lubricating Coating In Different Conditions

Research comparative estimate of thermal�frictional characteristics (constant end temperature of
friction) for self�lubricatingmaterials – carbureted hydrogen ATG, reinforced polymermaterials GF�5M,
WOLAN�F, KWP�1, graphite fiber composite AMS�5M – and of solid lubricating coating WNII
NP�212 out of doors end vacuum. Determine optimal use theirs conditions.

Key words: thermal�frictional characteristics; self�lubricatingmaterials; solid lubricating coating.



наполненные фторопластовые антифрикцион�
ные материалы ГФ�5М, ВОЛАН�Ф, КВП�I (проч�
ность при сжатии 12,0...22,7 МПа);

графитопласт АМС�5М (прочность при сжатии
150...200 МПа), обладающий хорошими анти�
фрикционными свойствами как на воздухе, так и в
среде углекислого газа при температуре до 200 °С.

Исследования в условиях нормальной атмосферы.
При проведении испытаний на трение использова�
лась модернизированная установка на базе ролико�
вого прибора, рекомендованного для оценки исти�
раемости и антифрикционных свойств твердосма�
зочных покрытий. Применение специального при�
вода от тахометрической установки типа ТХ 1�60 в
сочетании с механизмом нагружения пружинного
типа позволяет бесступенчато изменять нагрузоч�
но�скоростные условия трения в процессе испыта�
ний. Для непрерывного измерения коэффициента
трения fтр и температуры трения Ттр использовали
соответственно тензометрическую систему и спе�
циально сконструированный контробразец с тер�
мопарой, расположенной в непосредственной бли�
зости от места контакта.

Образцы изготавливались в зависимости от
вида исходных материалов (пруток или полоса) в
виде колец с конической посадочной поверхно�
стью (СМ АТГ, ГФ�5М) (рис. 1) или в виде ци�
линдрических колец, укрепленных на специаль�
ной разборной оправке (СМ ВОЛАН�Ф,
АМС�5М, КВП�1)(рис. 2).

ТСП ВНИИ НП 212 наносили на кольцевые
образцы из закаленной стали ШХ15 по методике
ВНИИ НП.

В качестве контртела использовали кольца,
изготовленные из коррозионно�стойкой стали
12Х18Н9Т и закаленного материала ХВГ с твер�
достью по Роквеллу HRC > 60.

Поскольку температурный режим в зоне тре�
ния, определяющийся контактным давлением
Рконт и скоростью скольжения V, непосредственно
связан с антифрикционными характеристиками
самосмазывающихся материалов и твердосма�
зочных покрытий, в качестве основной была
принята зависимость fтр = f (Tтр).

Проведенные при различных значениях Рконт и
V испытания [1] позволили построить зависимо�
сти fтр = f (Ттр) для всех исследованных типов мате�
риалов (рис. 3).

Результаты исследований теплофрикционных
характеристик СМ и ТСП (см. рис. 3) позволяют
провести оценку теплофрикционного состояния
контактных поверхностей соответствующих пар
трения. Очевидно преимущество СМ типа
АМС�5М, имеющего "падающую" характеристи�
ку, по сравнению с остальными антифрикцион�
ными СМ, для которых с увеличением fтр повы�
шается и контактная температура трения. Ис�
ключение составляет СМ марки АТГ, для которо�
го до 80 °С наблюдалось снижение fтр, а при более
напряженных режимах коэффициент трения рез�
ко возрастал.

Своеобразие теплофрикционных характеристик
CM AMC�5M объясняется принципиальным отли�
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Рис. 2. Образцы из СМ:
а – типа АМС�5М, укрепленные на разборной оправке, – исходные (слева), с наработкой
(справа); б – типа ВОЛАН�Ф – исходный (слева), с наработкой (справа)

Рис. 1. Образцы из СМ типа АТГ:
а – исходный; б – с наработкой на воздухе



чием состава этого композита от других рассматри�
ваемых марок СМ. Если СМАМС�5М представлял
собой высокопрочную композицию углеродного
наполнителя, связанного прочной смолой, то ос�
тальныеСМ–этонаполненныеполимеры (КВП�1,
ГФ�5М, ВОЛАН�Ф) или пропитанный связкой уг�
леграфитовый материал (АТГ). Поэтому "падаю�
щая" характеристикаCMAMC�5Mможет быть объ�
яснена следующим образом.

При температурном режиме до 80 �С тепловой
уровень недостаточен для размягчения связую�
щего этого СМ. С ростом Ттр температура в месте
контакта становится достаточной для размягче�
ния связующего и ориентации частиц антифрик�
ционного наполнителя вдоль поверхности тре�
ния. Это обстоятельство подтверждается высо�
ким fтр = 0,10...0,12 при Ттр < 80 °С и низким
fтр = 0,06 при Ттр > 80 °С.

Аналогичным образом может быть объяснена
оптимальная область трения для СМ АТГ (при
Ттр = 80 °С коэффициент трения достигает мини�

мума). Однако с повышением Ттр для этого СМ
тепловой уровень достигает значений, приводя�
щих к быстрому разрушению связки, что сопро�
вождается резким ухудшением антифрикцион�
ных характеристик.

Для остальных СМ типа наполненных поли�
меров повышение fтр с возрастанием Ттр является
типичным для полимерных материалов.

Таким образом, в результате проведенных ис�
следований была разработанаи опробованамето�
дика оценки работоспособности различных ти�
пов СМ и ТСП, изучены теплофрикционные ха�
рактеристики СМ АТГ, ГФ�5М, ВОЛАН�Ф,
КВП�1, АМС�5М и ТСПВНИИНП 212. Из чис�
ла исследованных наиболее предпочтительные
параметры имел CM AMC�5M , обнаруживший
не только меньшее значение коэффициента
трения, но и снижение последнего с возраста�
нием V.

Выявлена тесная корреляционная связь между
параметрами fтр и Ттр для различных типов СМ,
позволяющая произвести оперативную оценку
значения Ттр по коэффициенту fтр, трудоемкость
измерения которого значительно меньше.

Исследование влияния контртела на тепло�
фрикционные характеристики позволило сфор�
мулировать следующие рекомендации:
� для СМ ВОЛАН, КВП�I, АМС�5М и АТГ

(при V < 0,3 м/с и Р = 11...28 МПа) в качестве ма�
териала контртела необходимо использовать бо�
лее пластичныйматериал (типа 12X18H9T), обес�
печивающий меньший коэффициент fтр по срав�
нению с твердым контртелом (типа закаленной
стали ХВГ, HRC = 60);
� дляСМГФ�5М, а также АТГ (при V > 0,3 м/с;

Р = 11...28 МПа) в качестве материала контртела
нужно использовать закаленные стали (типа
ХВГ, НRС > 60).

Показано, что в нормальных атмосферных ус�
ловиях при низких контактных давлениях (11...
18 МПа) и скоростях скольжения V < 0,4 м/с рас�
сматриваемые СМ обладают меньшим коэффи�
циентом трения, чем пара с ТСП ВНИИ НП 212.
При более напряженных режимах трения анти�
фрикционные и прочностные характеристики пар
с ТСП оказываются более предпочтительными.

Исследования в условиях вакуума. Для проведе�
ния исследования работоспособности пар трения
с СМ и ТСП, а также других смазочных материа�
лов в условиях разряженной атмосферы был раз�
работан стенд для изучения трения и износа в ва�
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Рис. 3. Теплофрикционные характеристики различных СМ и ТСП в
нормальных атмосферных условиях:
1, 2 – ГФ�5М; 3, 4 – КВП�1; 5, 6 – ВОЛАН�Ф; 7, 8 – АМС�5М; 9,

10 – АТГ; �������� – ВНИИ НП 212 (материал контртела: 1, 3, 5, 7,
9 – ХВГ, НRC > 60; 2, 4, 6, 8, 10 – 12Х18H9Т)



кууме (рис. 4) [2]. Он содержит вакуумную камеру
1 с системой откачных средств, нагрузочно�изме�
рительный механизм с нагревателем, размещен�
ный внутри камеры, привод типа ТХ1�60 (тахо�
метрическую установку) 2, вакуумный ввод вра�
щения 3, а также систему управления стендом, из�
мерения глубины вакуума и теплофрикционных
характеристик исследуемой пары трения. Ввод
вращения уплотнялся при помощи резиновых
манжет с наружным (относительно уплотнений)
расположением опорных подшипников.
Система откачных средств состоит из форва�

куумного механического насоса ВН�7 и вакуум�
ного агрегата ВА�8�Пр. Для исключения переко�
сов осей в конструкции стенда использованы две
карданные развязки. Спроектирован и выполнен
механизм отключения пары трения после окон�
чания испытаний, позволяющий своевременно
разъединять контактирующие образцыв вакууме.
Компоновка нагрузочно�измерительного ме�

ханизма стенда представлена на рис.5.
У всех испытанных СМ, а также пар трения с

ТСПВНИИНП 212 при форвакуумной откач�
ке камеры механическим насосом при давле�
нии ~ 13,30...1,33 Па резко снижался коэффици�
ент трения, который затем в течение нескольких
минут принимал установившееся значение. Ве�
роятно, это связано с резким изменением состава
окружающей среды в процессе откачки, так как
преимущественно окислительный характер тре�
ния на воздухе в разряженной атмосфере стано�
вится неэффективным.
В результате проведенных экспериментов

было установлено, что не все СМ обладают удов�
летворительной работоспособностью в условиях
разряженной атмосферы. Например, при испы�
тании пары трения АТГ–ХВГ нормальный ре�
жим трения, наблюдавшийся на воздухе, в усло�
виях вакуума резко ухудшался.Изменение fтр при�
обрело скачкообразный характер.

При изучении дорожек трения (рис. 6) образ�
цов из СМ АТГ после испытаний в нормальных
атмосферных условиях и в вакууме выявлено, что
смазочная пленка, образующаяся за счет окисле�
ния поверхности трения углеграфитового мате�
риала на воздухе, при трении в вакууме разруша�
ется из�за отсутствия окислительной среды.
В целях сравнения антифрикционных харак�

теристик СМ и ТСП для условий вакуума были
построены зависимости изменения fтр = f(V ) и
Ттр = f(V ) для всех рассмотренных ранее работо�
способных сочетаний пар трения СМ с контрте�
лами обеихмарок [3]. Для оценки не только анти�
фрикционных, но и тепловых параметров СМ и
ТСП были построены теплофрикционные зави�
симости типа fтр = f(Ттр) (рис. 7).
Их анализ выявляет значительно менее напря�

женные теплофрикционные характеристики в
парах трения с ТСП. Очевидно, что причиной та�
кого явления (с учетом близких антифрикцион�
ных свойств СМ и ТСП) является меньшая кон�
тактная температура трения для пары с
ТСПВНИИНП212 по сравнениюсСМрассмот�
ренных типов. Данное обстоятельство подтвер�
ждает преимущество ТСП в сравнении с СМ при
трении в вакууме.
В результате проведенных исследований мож�

но сделать следующие выводы:
существует тесная корреляционная связь меж�

ду параметрами fтр и Ттр для различных типов СМ
и ТСП, позволяющая провести оперативную
оценку Ттр по значению fтр, трудоемкость измере�
ния которого значительно меньшая, чем первого
параметра;
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Рис. 4. Стенд для изучения трения и износа в вакууме

Рис. 5. Компоновка нагрузочно�измерительного механизма стенда для
изучения трения и износа в вакууме



из числа исследованных СМ наиболее пред�
почтительные параметры имел графитопласт CM
AMC�5M, обнаруживший не только меньшее
значение fтр, но и его снижение с возрастаниемV;
в нормальных атмосферных условиях при низ�

ких контактных давлениях (Р = 11...18 МПа) и
скоростях скольжения V < 0,4 м/с рассматривае�
мые СМ обладают меньшим fтр, чем пара с
ТСПВНИИНП212.При более напряженных ре�
жимах трения теплофрикционные и прочност�
ные характеристики пар с ТСП оказываются бо�
лее предпочтительными;
в вакууме оказался неработоспособным угле�

графитовый самосмазывающийсяматериалАТГ;
в условиях вакуума выявлено преимущество

ТСП ВНИИ НП 212 по сравнению с СМ рас�
смотренных типов, обнаружившего значительно
менее напряженные теплофрикционные харак�
теристики.

Áèáëèîãðàôè÷åñêèé ñïèñîê

1. Хопин П.Н., Петренко А.В., Фролова Н.В. и др. Сравнитель�
ная оценка работоспособности самосмазывающихся материалов
при трении на воздухе // Пластические массы. 1991.
№ 10. С. 25–27.

2. А.с. 926573 РФ. Устройство для испытания материалов на
трение и износ / П.Н. Хопин, В.А. Комаров, А.Ф. Волков; Заявле�
но 01.09.80; Опубл. 07.05.82. Бюл. № 17.

3. Хопин П.Н., Комаров В.А., Губанова Т.Ф. Исследование теп�
лофрикционных характеристик самосмазывающихся материалов в
вакууме по сравнению с твердосмазочными покрытиями // Авиа�
ционная промышленность. 1992. № 3. С. 38–40.

60

Рис. 6. Вид дорожек трения СМ АТГ:
а – после наработки на воздухе; б – после кратковременной нара�
ботки в вакууме; в – после длительной наработки в вакууме

Рис. 7. Теплофрикционные характеристики различных СМ и ТСП в
условиях вакуума:
1, 2 – ГФ�5М; 3, 4 – КВП�1; 5, 6 – ВОЛАН�Ф; 7, 8 – АМС�5М;
������ ВНИИ НП 212 (материал контртела: 1, 3, 5, 7 – ХВГ,
HRC > 60; 2, 4, 6, 8 – 12Х18Н9Т)
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