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РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ И АВИАЦИОННАЯ ТЕХНИКА  
 

 
УДК 629.7.03 

АВТОМАТИЗИРОВАННАЯ МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ ДЛЯ РАЦИОНАЛЬНОЙ КОНФИГУРАЦИИ 
ГИБРИДНОЙ СИЛОВОЙ УСТАНОВКИ В СОСТАВЕ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ 

А.Д. Едигарев, Р.О. Тетерин 

Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д.Ф. Устинова 

 

Введение 

Гибридная силовая установка (ГСУ) для летательного аппарат (ЛА) представляет собой комбинацию из одной 
или нескольких электрических и тепловых машин, при этом электрические машины принимают непосредственное 
участие в создании мощности для привода движителей. На борту ЛА с ГСУ имеется два источника энергии – 

топливо в виде керосина и аккумуляторная батарея (АКБ). Удельная энергоемкость топлива примерно на порядок 
больше аналогичного значения для АКБ, однако химическая энергия топлива в отличие от электроэнергии является 
невозобновляемой. Возобновляемость электрической энергии в сочетании с топливом дает возможность «управлять» 
потоками мощности и конфигурировать рациональный вариант сочетания составных элементов ГСУ.  

Тенденция развития мировой авиации в направлении гибридизации на сегодняшний день с некоторым 
запозданием в силу особенностей сертификации коррелируют с автомобильной отраслью. Проводя 
соответствующую параллель, можно предположить, что гибридизация является промежуточным этапом между 
применением тепловых и электрических машин в эволюции силовых установок для ЛА. Однако в силу значительно 
большей энергетики и нерешенной на данный момент задачи рекуперации данный этап в авиации может 
значительно затянуться, а ГСУ уверенно займут свою нишу в отрасли.  

Применение ГСУ на ЛА позволяет частично решить становящуюся все более острой проблему вредных 
выбросов, а также в некоторой степени повысить топливную эффективность. 

Выделяют две принципиальные схемы ГСУ: последовательная и параллельная. Также существуют 

последовательно-параллельная, турбоэлектрическая и прочие варианты схем ГСУ, которые являются комбинацией 
или упрощением последовательной или параллельной схем. 

Рассмотрим данные схемы более подробно. 
В последовательной схеме (рис.1) привод движителей осуществляется исключительно за счет электродвигателя 

(ЭД). Газотурбинный привод (ГТП) в данном случае приводит во вращение электрогенератор (ЭГ), который 
генерирует электроэнергию. ГТП и ЭГ в совокупности образуют энергоузел. Проходя через преобразователи, 
электроэнергия направляется в ЭД, где преобразуется в механическую энергию вращения выводного вала. Также 
возможен вариант отбора мощности на заряд АКБ. Кроме того, питание ЭД возможно за счет АКБ либо за счет 
совокупной электрической энергии от АКБ и энергоузла, то есть в последовательной схеме имеется возможность 
«электрического» суммирования мощности. 

 
Рис. 1 – Структурная схема последовательной ГСУ 

В параллельной схеме (рис 2.) привод движителей может осуществляться как от ЭД, питаемого АКБ, или ГТП, 
так и за счет их совместной работы. Таким образом в параллельной схеме происходит «механическое» 
суммирование мощности. 

 
Рис. 2 – Структурная схема параллельной ГСУ 
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Создание конкурентоспособной ГСУ возможно лишь после проведения всестороннего анализа и 
математического моделирования, целью которого является поиск наиболее эффективной конфигурации элементов. 
Исследования по данной тематике проводятся ведущими организациями во всем мире, что подтверждает 
актуальность разработки. 

Описание алгоритма математической модели 

Одним из основных параметров, который характеризует ГСУ, является степень гибридизации по мощности (H), 

представляющая собой отношение номинальной мощности ЭД к сумме номинальных мощностей ЭД и ГТП. Данный 
параметр представляет собой варьируемую от 0 до 1 величину, где 0 – традиционная СУ, 1 – полностью 
электрическая СУ. Еще одним характеристическим параметром ГСУ является степень гибридизации по энергии (ψ), 
которая представляет собой отношение эффективной емкости АКБ к сумме располагаемых энергий топлива и АКБ 
на борту ЛА. 

Расчетная модель для последовательной и параллельной схем имеет модульную структуру, реализована на базе 
объектно-ориентированного языка программирования Java и в зависимости от конфигурируемой схемы ГСУ 
включает в себя: 

 модуль ГТП (в качестве ГТП принят турбовальный газотурбинный двигатель (ГТД)); 
 модуль обратимой электрической машины (ОЭМ) (в качестве ОЭМ принят синхронный двигатель с 

постоянными магнитами); 
 модуль ЭГ (в качестве ЭГ принят магнитоэлектрический генератор); 
 модуль ЭД (в качестве ЭД принят вентильный ЭД с постоянными магнитами); 
 модуль АКБ (в качестве АКБ принята литий-ионная аккумуляторная батарея); 
 модуль силовой электроники (преобразователей электрического тока – инвертора, выпрямителя); 
 модуль механического редуктора; 
 модуль соединительных кабелей. 
Выбор типов составных частей ГСУ обусловлен тем, что на данный момент они имеют наиболее высокие 

значения удельных показателей и имеют наиболее высокие перспективы применения в ГСУ для ЛА. Также стоит 
отметить, что модуль имеет возможность оперативной модернизации под другие типы применяемых составных 
частей ГСУ. 

Исходные данные. 
Основными исходными данными для модулей расчета электрических машин (ОЭМ, ЭГ, ЭД) являются: 
 потребляемая мощность (для ЭГ);  
 полезная мощность (для ЭД); 
 частота вращения; 
 фазное напряжение; 
 число фаз. 
Расчет электрических машин основан на применении постоянной Арнольда (машинной постоянной) [1], которая 

связывает массогабаритные и энергетические параметры электрических машин. Значения эмпирических 
коэффициентов, электромагнитных нагрузок и энергетических параметров берутся в соответствии со 
статистическими данными по разработанным машинам. В случае если применяемая машина не имеет аналогов – 

проводится аппроксимация по статистическим данным. 
В качестве исходных данных для модуля АКБ используются удельные параметры (энергоемкость и мощность), 

а также предельное значение удельной мощности заряда отдельных ячеек батареи. Значения данных параметров 
берутся в соответствии с общедоступными характеристиками существующих перспективных ячеек АКБ. 

Исходными данными для модулей расчета блоков силовой электроники и соединительных кабелей являются 
соответственно удельная мощность и предельная токовая нагрузка на единицу площади. Блоки силовой электроники 
и силовые соединительные кабели рассчитываются с учетом полуторакратной перегрузки для обеспечения отказных 
режимов. Также в модуле расчета соединительных кабелей задаваемым значением является длина кабеля, 
обусловленная компоновкой ГСУ в ЛА. 

Для расчета массы редуктора используется статистическая зависимость массы от передаточного отношения с 
учетом применяемой схемы. 

Кроме того, для каждого из вышеописанных модулей задается КПД. 
Модуль расчета параметров ГТП реализован с помощью программного комплекса ГРАД 15.85М и представляет 

собой вычислительный блок для проведения термодинамических расчетов основных параметров ГТД в любых 
требуемых условиях эксплуатации по математическим моделям существующих и разрабатываемых ГТД. Модель 
верхнего уровня при расчете параметров ГСУ автоматически обращается к соответствующей версии математической 
модели ГТП, задает текущие входные параметры полета и получает от модуля ГТП параметры с результатами 
расчета в требуемом для дальнейшего использования формате. 

Расчет ГСУ ведется под конкретный ЛА, и в качестве исходных данных по объекту задается максимальная 
взлетная масса ЛА, масса традиционной силовой установки с учетом топлива на борту, а также типовой полетный 
цикл (зависимость потребной мощности, высоты и скорости полета ЛА от времени полета), который является 
основой расчетной модели. Интерфейс задания типового полетного цикла ЛА представлен на рис. 3. 
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Рис. 3 – Интерфейс задания типового полетного цикла ЛА 

Принятые допущения. 
Ни одна математическая модель не описывает происходящие процессы в полной мере и игнорирует учет мало 

влияющих факторов путем внесения ряда допущений. В математической модели расчета ГСУ имеются следующие 
допущения: 

 рассматривается однорежимность работы ГТП на всех участках полетного цикла; 
 дальность полета ЛА определяется полетным циклом и не зависит от типа применяемой СУ. Фактически, за 

счет того, что расход топлива в традиционной СУ и в ГСУ по профилю полета имеет разный характер, изменение 
массы ЛА также происходит по-разному: в традиционной СУ расход топлива находится в прямой зависимости от 
потребляемой мощности, в то время как в ГСУ данная зависимость представляет собой функцию нескольких 
параметров. Следовательно, дальность полета, согласно формуле Бреге, для одного и того же ЛА с традиционной СУ 
и с ГСУ будет различаться. Влияние данного допущения нивелировано введением критерия дальности полета ЛА с 
ГСУ. Однако задачи некоторых типов ЛА не требуют перемещения на заданное расстояние. Для таких ЛА введен 
критерий топливной эффективности. По результатам расчета ГСУ проводится проверка критериальных 
ограничений; 

 в рамках одного участка полетного цикла рассматривается набор высоты/снижение с постоянной 
вертикальной скоростью (применена линейная функция изменения высоты). 

Рассмотрим алгоритм расчета параллельной схемы ГСУ. 
Для начала расчета параллельной схемы ГСУ необходимо задаться степенью гибридизации по мощности в 

пределах H=0…1. Далее рассчитывается потребная для реализации взлетного режима мощность ГТП и происходит 
автоматический выбор математической модели конкретного ГТД для применения в качестве ГТП. Исходя из 
полетного цикла в модуле ГТП проводится последовательный термодинамический расчет ГТП по профилю полета с 
учетом внешних условий. В результате данного расчета в математическую модель расчета ГСУ импортируются 
зависимости мощности и удельного расхода ГТП от времени и условий полета. 

Далее проводится расчет потребной мощности ОЭМ, строится зависимость мощности ОЭМ от времени полета. 
Определяется номинальный режим работы и проводится уточняющий расчет машины с целью определения 
габаритных размеров и массы машины. 

По исходным данным определяются значения массы блоков силовой электроники и соединительных кабелей. В 
качестве номинальной мощности для расчета данных элементов используется максимальное значение мощности 
ОЭМ в течение полетного цикла увеличенное в 1,5 раза. Это сделано с целью учета перегрузочных режимов и 
обеспечения ресурса электронных компонентов и изоляции кабеля за счет снижения тепловой нагрузки. 

Также по статистическим данным проводится расчет массы механического редуктора (при его наличии) с 
учетом передаточного отношения и применяемой кинематической схемы. 

Целью дальнейшего расчета является определение потребной емкости АКБ и запаса топлива на борту ЛА. 
Расчет ведется последовательно по участкам полетного цикла с заданной степенью дискретизации по времени: 
потребная мощность на каждом режиме сравнивается с располагаемой мощностью ГТП и ЭД. В случае, когда режим 
может быть обеспечен ЭД, возможен перевод ГТП на пониженный режим работы (в случае однодвигательного ЛА) 
или выключения одного из ГТП (в случае многодвигательного ГТП) для экономии топлива. В таком случае 
реализация данного режима возможна в двух вариантах – с остановом (переводом на пониженный режим) ГТП и без 
останова. 

Таким образом, составляется матрица возможных путей реализации заданного полетного цикла.  При этом 
количество таких путей равно 2k, где k – количество участков полетного цикла, на которых возможно два варианта 
реализации. По каждому из возможных путей проводится расчет затраченного топлива и строится цикл заряда-

разряда АКБ. При этом текущий уровень заряда и разряда АКБ рассчитывается дискретно с учетом КПД составных 
частей ГСУ, то есть с учетом преобразований энергии. 

Проводится анализ уровня заряда АКБ на всех участках полетного цикла и рассчитывается потребное значение 
емкости АКБ. Руководствуясь удельными параметрами ячейки, проводится топологическая конфигурация АКБ и 
расчет ее массы.  

Также проводится накопительный расчет потребной массы топлива в каждом из возможных вариантов 
реализации заданного полетного цикла. 

Таким образом, к данному моменту расчета оказываются определены параметры всех элементов ГСУ. 
Проводится расчет суммарной массы ГСУ с учетом затраченного топлива и для каждого из возможных путей 
реализации полетного цикла ЛА. Полученные значения сравниваются с массой силовой установки и запасом 
топлива при традиционной СУ (проводится проверка по критерию массы). Если масса традиционной СУ с топливом 
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меньше массы ГСУ, то разность этих масс вычитается из массы полезной нагрузки. Если масса полезной нагрузки 
после вычитания меньше или равна 0, то такой вариант далее не рассматривается. 

Далее оставшиеся варианты ГСУ в зависимости от типа и назначения ЛА проходят проверку либо по критерию 
топливной эффективности, либо по разработанному критерию дальности полета ЛА с ГСУ: 

(𝑀топл +𝑀АКБ)ГСУ ≥ 𝑀мах_ВЗЛ ∙ [1 − (1 − 𝑀топл_тр𝑀мах_ВЗЛ)[Суд_ГСУСуд_тр (1−Н)+ Н155,32∙103∙Суд_тр∙𝜂эл]∙[1−𝜓∙(11,986𝑒АКБ −1)]] (1) 

 

где      (𝑀топл +𝑀АКБ)ГСУ – суммарная масса топлива и АКБ в исследуемой ГСУ;             𝑀мах_ВЗЛ – максимальная взлетная масса ЛА;             𝑀топл_тр – располагаемый запас топлива на борту ЛА с традиционной СУ;             Суд_ГСУ – удельный расход топлива ГТП ГСУ;             Суд_тр – удельный расход топлива на наиболее продолжительном режиме в случае применения 
традиционной СУ;             𝜂эл – полный КПД преобразования электрической энергии в механическую;             𝑒АКБ – удельная энергоемкость АКБ. 

Данный критерий создан на основе формулы Бреге для ЛА с традиционной СУ и модифицированной для ЛА с 
ГСУ формулы Бреге [2] и применяется для ЛА самолетного типа, а также для ЛА вертолетного типа, используемого 
для транспортировки грузов или пассажиров на заданное расстояние. 

Критерий топливной эффективности заключается в сравнении затраченного для реализации заданного 
полетного цикла топлива в случае применения традиционной СУ с аналогичной величиной в случае применения 
ГСУ. Данный критерий применим для многоцелевого ЛА вертолетного типа, функциями которого может быть 
выполнение специализированных задач по полетному циклу, не требующему перемещения на заданное расстояние. 

Также проводится анализ соответствия сконфигурированной ГСУ критерию экономической эффективности: 
рассчитывается удельный расход топлива – отношение массы затраченного топлива к массе полезной нагрузки 
(количеству пассажиров) и преодоленному расстоянию. 

При удовлетворении ГСУ вышеприведенным критериям данный вариант ГСУ признается перспективным.  
Описанная последовательность расчета повторяется для различных степеней гибридизации по мощности (с 

заданным шагом дискретизации). То есть строится трехмерная матрица вариантов реализации заданного полетного 
цикла. Из полученных перспективных вариантов ГСУ выбирается наиболее эффективный. В дальнейшем в рамках 
уточненных моделей элементов ГСУ (не входят в рассматриваемую автоматизированную модель) проводятся более 
подробные поэлементные и поузловые расчеты. 

В случае, если ни один из вариантов ГСУ с различными степенями гибридизации по мощности не 
удовлетворяет вышеописанным критериям, проводится корректировка исходных данных в части уровня мощности 
на крейсерском режиме полета. Для этого проводится предварительный анализ возможности изменения крейсерской 
мощности и определяются основные летно-технические характеристики ЛА. Расчет эффективности ГСУ 
повторяется, и делается вывод о перспективе применения ГСУ на данном ЛА. Таким образом, расчет эффективности 
применения ГСУ проводится путем вариантного анализа четырехмерной матрицы. 

Расчет последовательной схемы ГСУ проводится по схожему алгоритму. Отличительной особенностью 
является наличие дополнительного модуля ЭГ, параметры которого, вследствие механической связи с ГТП, 
рассчитываются после проведения термодинамического расчета ГТД. ЭД в последовательной схеме является 
единственным приводом движителей и рассчитывается согласно типовому полетному циклу ЛА. Также в данной 
схеме на каждом участке полетного цикла возможна реализация варианта работы с остановом (переводом на 
пониженный режим работы) ГТП, поэтому количество путей реализации заданного полетного цикла здесь равно 2n, 

где n – количество участков полетного цикла. 
Комбинированная блок-схема расчета ГСУ последовательной и параллельной схемы представлена на рис. 4. 
 Заключение 

В результате проведенной работы разработана автоматизированная модель для конфигурации рациональной 
ГСУ параллельной и последовательной схем на борту ЛА, оценка эффективности применения проводится на основе 
критерия массы СУ с учетом топлива, критерия дальности полета ЛА с ГСУ, критерия топливной и экономической 
эффективности. 

Отличительной особенностью данной модели от опубликованных в открытых источниках является возможность 
определения оптимальной степени гибридизации по мощности на основе вариантного анализа параметров ГСУ с 
заданным шагом дискретизации по степени гибридизации, возможность изменения полетного цикла ЛА, а также 
реализация возможности отключения (перевода на пониженный режим работы) ГТП в полете. Конфигурация 
рациональной гибридной силовой установки для применения в составе ЛА, по своей сути, сводится к 
критериальному анализу четырехмерной матрицы возможных вариантов ГСУ. 

Среди дальнейших путей модернизации математической модели следует выделить необходимость детализации 
расчета силовой электроники, а также расширения возможных к применению типов электрических элементов и ГТП 
ГСУ. 
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Рис. 4 – Блок-схема расчета ГСУ  
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УДК 534 

АЛГОРИТМ ПОСТРОЕНИЯ ВНУТРЕННЕЙ ГЕОМЕТРИИ ТРАКТОВ ЭНЕРГОУСТАНОВОК С 
ПРИМЕНЕНИЕМ КРИВЫХ БЕЗЬЕ 

Е.П. Чернов1, А.В. Ефремов1
   

1. Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д.Ф. Устинова 

 
Для двигателей на твёрдом топливе существенно проявление колебательных режимов горения, связанных с 

акустическими особенностями, которые на первых этапах разгорания топлива приводят к высокочастотной и 
низкочастотной (расходной) неустойчивости. 

Одним из следствий теории нестационарного горения топлива является наличие у него собственной частоты 
колебаний. Это свойство играет важную роль в понимании такого явления как вибрационное горение. Для описания 
нестационарных процессов, протекающих при горении, вводится ряд параметров, которые могут быть определены 
для конкретной марки из опыта. Знание этих параметров заменяет сложный механизм кинетических процессов, 
проходящих при горении[1,2].  

Возникновение акустических колебаний в камере сгорания наиболее вероятно при собственных частотах 
камеры, близких к собственной частоте горения топлива. Что касается спектра собственных частот камеры, то его 
оценка делается на основе акустической теории объемов и может быть получена из теоретических данных. 
Теоретические оценки характеристик нестационарной скорости горения и акустического отклика горящей 
поверхности на приходящие к ней возмущения имеют значительно большие погрешности. Поэтому в изучении 
процессов неустойчивости рабочего процесса, связанных с горением топлива, большое внимание уделяется 
экспериментальным методам. 

По виду акустической проводимости от частоты, можно судить о том, имеется ли у топлива некоторая 
избирательная частота. Если такая частота у топлива имеется, то вещественная часть акустической проводимости 
будет иметь максимум на этой частоте. Роль этого свойства в общей картине процесса вибрационного горения 
состоит в следующем: реальная камера двигательной установки имеет определенные акустические характеристики, 
выражающиеся в наборе собственных частот камеры – частот возмущений, наиболее естественных для данной 
конструкции – ее собственные тона[4]. Если при возникновении звуковых волн данного спектра частот процессы, 
происходящие в горящем слое топлива, будут откликаться на данную волну, усиливая ее, то это приведет к 
усилению собственных колебаний и резонансным явлениям. Различные экспериментальные методики исследования 
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акустических характеристик горящего топлива основываются не на прямом измерении скорости горения, а на 
измерении косвенных параметров, на основании которых можно вычислить акустическую проводимость топлива. 

Современные двигатели имеют сложную конфигурацию внутренних трактов, поэтому формы колебаний весьма 
разнообразны. Помимо акустических особенностей во внутреннем пространстве развиваются сложные 
газодинамические, химические, термодинамические процессы и процессы деформирования заряда и конструкции[2]. 
Оптимальная организация этих процессов основана на прогнозировании их характеристик на основе математических 
моделей совокупности всех физических процессов. Поэтому весьма актуальным является создание программных 
средств, позволяющих моделировать изменение внутренней геометрии заряда при горении топлива, а, 
следовательно, и влияние на газодинамические характеристики акустических частот. Особую роль такие 
вычислительные средства могут иметь на этапе проектирования новых или модификации существующих образцов 
ракетных двигателей.  

Построение таких моделей представляет собой формулировку краевых задач для системы дифференциальных 
уравнений с частными производными, для которой ставятся начальные и граничные условия. Описание геометрии 
двигателя – это один из этапов построения средств математического моделирования процессов в двигателе[2]. 
Представленный в работе подход основан на свойствах кривых Безье: созданы алгоритмы и программы для 
построения внутренней поверхности двигателя[3]. 

Аппарат кривых Безье был разработан в 60-е годы XX века французским инженером Пьером Безье и изначально 
использовался для компьютерного проектирования автомобильных кузовов. Впоследствии это открытие стало 
одним из важнейших инструментов компьютерной графики. 

Кривая Безье относится к частному классу алгебраических кривых, а именно: к кривым 3-го и 2-го порядков 
соответственно. Кривая Безье — параметрическая кривая, задаваемая выражением B(𝑡) = ∑ P𝑘b𝑘,𝑛(𝑡)𝑛𝑘=0 , 0 ≤ 𝑡 ≤ 1  , 

где Pk — функция компонент векторов опорных вершин, а bk,n(t) — базисные функции кривой Безье, называемые 
также полиномами Бернштейна. b𝑘,𝑛(𝑡) = (𝑛𝑘) 𝑡𝑘(1 − 𝑡)𝑛−𝑘, 
где  (𝑛𝑘) = 𝑛!𝑘!(𝑛−𝑘)! - число сочетаний из n по k, где n — степень полинома, k — порядковый номер опорной вершины. 

При n = 1 кривая представляет собой отрезок прямой линии, опорные точки P0 и P1 определяют его начало и 
конец. Кривая задаётся уравнением: B(𝑡) = (1 − 𝑡)P0 + 𝑡P1, 𝑡 ∈ [0, 1] 

Квадратичная кривая Безье (n = 2) задаётся тремя опорными точками: P0, P1 и P2. B(𝑡) = (1 − 𝑡)2P0 + 2𝑡(1 − 𝑡)P1 + 𝑡2P2, 𝑡 ∈ [0, 1] 
Квадратичные кривые Безье в составе сплайнов используются для описания формы символов в шрифтах 

TrueType и в SWF-файлах. 
В параметрической форме кубическая кривая Безье (n = 3) описывается следующим уравнением: B(𝑡) = (1 − 𝑡)3P0 + 3𝑡(1 − 𝑡)2P1 + 3𝑡2(1 − 𝑡)P2 + 𝑡3P3, 𝑡 ∈ [0, 1] 
Четыре опорные точки P0, P1, P2 и P3, заданные в 2- или 3-мерном пространстве, определяют форму кривой. 

Линия берёт начало из точки P0, направляясь к P1 и заканчивается в точке P3, подходя к ней со стороны P2. То есть, 
кривая не проходит через точки P1 и P2, они используются для указания её направления. Длина отрезка между P0 и P1 

определяет, как скоро кривая повернёт к P3. В матричной форме кубическая кривая Безье записывается следующим 
образом: 

B(𝑡) = [𝑡3 𝑡2 𝑡 1]M𝐵 [P0P1P2P3], 
где MB называется базисной матрицей Безье: M𝐵 [−1 3 −3 13−31 −630 300 000 ] 
В современных графических системах и форматах, таких как PostScript (а также основанные на нём форматы 

Adobe Illustrator и Portable Document Format (PDF)), Scalable Vector Graphics (SVG)[1], Metafont, CorelDraw и GIMP 

для представления криволинейных форм используются сплайны Безье, составленные из кубических кривых. 

Рассмотрим динамику и графику в среде MatLab. Наблюдаем по, предоставленным ниже, рисункам за положением 
вершин треугольника с течением времени. По данным изображениям наглядно видна динамика точек и если 
представить себе траекторию движения вершин треугольника, то мы получим кривые Безье. 

Благодаря простоте задания и манипуляции, кривые Безье нашли широкое применение в компьютерной графике 
для моделирования гладких линий. Кривая целиком лежит в выпуклой оболочке своих опорных точек[3]. Это 
свойство кривых Безье с одной стороны значительно облегчает задачу нахождения точек пересечения кривых (если 
не пересекаются выпуклые оболочки опорных точек, то не пересекаются и сами кривые), а с другой стороны 
позволяет осуществлять интуитивно понятное управление параметрами кривой в графическом интерфейсе с 
помощью её опорных точек. Кроме того, аффинные преобразования кривой (перенос, масштабирование, вращение и 
др.) также могут быть осуществлены путём применения соответствующих трансформаций к опорным точкам.  

Наибольшее значение имеют кривые Безье второй и третьей степеней (квадратичные и кубические). Кривые 
высших степеней при обработке требуют большего объёма вычислений и для практических целей используются 
реже. Для построения сложных по форме линий отдельные кривые Безье могут быть последовательно соединены 
друг с другом в сплайн Безье. Для того, чтобы обеспечить гладкость линии в месте соединения двух кривых, три 
смежные опорные точки обеих кривых должны лежать на одной прямой. В программах векторной графики, 
например Adobe Illustrator или Inkscape, подобные фрагменты известны под названием «путей» (path), а в 3DS Max и 
подобных программах 3D-моделирования кривые Безье имеют название «сплайны». 
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Для демонстрации работы принципа построения геометрии с помощью кривых Безье возьмём прототип 
некоторого гипотетического двигателя, схема которого приведена на рисунке 1. 

 

 
 

Рис. 1. Схема рассматриваемого объекта 

 

Будем считать, что этот двигатель имеет осесимметричную компоновку и форма его проточной части и элементов 
корпуса описываются плоскими кривыми. Условно, данный двигатель состоит из оболочки (Shell), заряда (Charge) и 
сопла (Nazzle). Рассмотрим каждый элемент отдельно.  

Оболочка (или обечайка) заряда обычно изготавливается намоткой, либо представляет собой сборную 
конструкцию из днища и цилиндрического корпуса. Заряд твердого топлива заливается в оболочку и отвердевает. 
При этом используются различные формообразующие элементы, а также манжеты. Часть заряда плотно скрепляют с 
корпусом, в других местах манжета отделяет заряд от корпуса, топливо адгезирует к манжете, а при отвердевании (и 
усадке) эта часть заряда отходит от корпуса. Образуется "заманжеченное" пространство. Манжета выступает в роли 
бронирующего заряд покрытия[1]. Элемент оболочки показан на рисунке 2. 
 

 
Рис. 2. Оболочка заряда 

 

Оболочка состоит из участков: S1 − S2 – переднее дно, S2 − S3 – обечайка, S3 − S4 – заднее дно. Переднее и заднее дно 
представляют собой эллипсоидальные поверхности и могут быть описаны кривыми Безье 3-го порядка. На рисунке 3 
представлена схема оболочки (обечайки) теоретического двигателя, построенная разработанным программным 
обеспечением в среде Matlab. 

 

 
 

Рис. 3. Построение схемы оболочки разработанным ПО 

  

Заряд представлен на рисунке 4, данная кривая представляет ту часть поверхности заряда, которая не соединена 
с корпусом. 

 

 
Рис. 4. Заряд 
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C1 − C2 – передний "торец" заряда. Поверхность обычно бронирована. Представляет собой аппроксимированную 
кривую Безье 3-го порядка.  
C2 − C3, C6 − C7 – цилиндрические или конические, с малым углом конусности, участки поверхности заряда.  
C3−C4−C5−C6 – так называемый, Зонтик – участок заряда, обеспечивающий задание закона изменения поверхности 
горения. В данном сечении имеется два прямолинейных участка: C3 − C4, C5 − C6 и частичку C4 − C5, которая может 
быть представлена кривой Безье 3-го порядка.  
C7 − C8 – выемка под, утапливаемое в заряд, сопло.  
C8 − C9 – задний "торец" заряда. 

 
 

Рис. 5. Построение схемы заряда разработанным ПО 

 

На рисунке 5 представлена схема заряда теоретической двигательной установки с двумя компенсаторами, 
построенная разработанным ПО. Данный тип заряда называют "Зонтиком".  

Сопло схематически изображено на рисунке 6. 
 

 
Рис. 6. Сопло 

 

Сопло состоит из участков: N1 − N2 − N3 – внешняя поверхность утопленной части сопла., N3 − N4 – дозвуковая часть 
сопла, N4 − N5 – сверхзвуковая часть сопла. 
 Таким образом, получен инструмент, позволяющий реализовать сложные геометрические модели, 
рассчитать объемы и моделировать изменение геометрии с течением времени. На примере предложенных задач, 
описывающих динамику колебаний в процессе горения твердотопливного заряда в камере сгорания, можно сделать 
вывод о применимости данного программного обеспечения в области двигателестроения. При проектировке любого 
двигателя очень важен прогноз акустических особенностей в процессе горения заряда. Работа выполнена в рамках 
проекта Российского фонда №21-19-00657. 
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АНАЛИЗ ВОЗМОЖНОСТИ ПРОЕКТИРОВАНИЯ УНИФИЦИРОВАННОЙ СИСТЕМЫ КОРРЕКЦИИ ДЛЯ 
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В статье проводится анализ возможности проектирования унифицированной системы коррекции (СК) для 
трёх вариантов малых космических аппаратов (МКА), выполняющих различные задачи. Создание единой 
унифицированной СК для различных МКА, где двигательная подсистема будет отличаться только массой 
заправляемого топлива/рабочего тела и количеством баков позволило бы минимизировать издержки и сроки 
создания двигательных подсистем для МКА. В статье рассматриваются варианты СК на базе различных типов 
двигателей. 
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Введение 
В настоящее время в мировой и отечественной прикладной космонавтике сложилась ситуация, когда малые 

космические аппараты (МКА) и их группировки на низких орбитах по совокупности потребительских качеств стали 
составлять серьезную конкуренцию традиционным связным спутникам на геостационарной орбите. Как пример, 
активно развиваются многоспутниковые группировки МКА, такие как зарубежные «StarLink», «OneWeb», или 
отечественные «Гонец», «Марафон IoT», «Скиф» и т.д. 

И если раньше МКА в основной своей массе были студенческими проектами или проектами по  отработке 
каких-то отдельных технологий, где как правило, отсутствовала двигательная подсистема (низкая околоземная 
орбита позволяет отказаться от двигателей ориентации и использовать магнитное поле Земли для разгрузки 
маховиков, а отсутствие требований по корректировке орбиты позволяло не использовать двигатели коррекции), то с 
коммерциализацией МКА стали возлагаться повышенные требования к коррекции орбиты и возникла потребность в 
соответствующих двигательных подсистемах для МКА. 

МКА, как правило, создаются на базе унифицированных космических платформ, имеющих модульную 
конструкцию, где служебные системы могут собираться из набора различных модулей. Такой подход позволяет 
создавать современные МКА различного целевого назначения и размерности в достаточно сжатые сроки и с 
минимальными издержками. 

Для минимизации издержек и сроков создания двигательных подсистем для МКА представляет интерес идея 
создания унифицированной модульной двигательной подсистемы для МКА с различными характеристиками, где 
двигательная подсистема будет отличаться только массой заправляемого топлива/рабочего тела и количеством баков 
в зависимости от массы и задач МКА.  

Предметом данного исследования является анализ возможности проектирования унифицированной системы 
коррекции для малых космических аппаратов, выполняющих различные задачи. 

 

1 Формирование требований и исходных данных 

1.1 Формирование требований к МКА 

Для формирования требований к унифицированной системе коррекции для МКА, рассмотрим три 
гипотетических варианта МКА, выполняющих разные задачи и технические требования, предъявляемые к ним: 

а) вариант 1 – МКА класса мини – с небольшими массой, мощностью и запасом характеристической скорости, 
использующийся, например, для дистанционного зондирования Земли (ДЗЗ); 

б) вариант 2 – МКА класса мини – с такими-же небольшими массой и мощностью, но большим запасом 
характеристической скорости для возможности смены орбитальной позиции. Такой маневренный МКА может 
использоваться например: в качестве МКА орбитального резерва - для замены вышедшего из строя МКА с 
переводом в его орбитальную позицию, в качестве низкоорбитального МКА использующего двигательную 
подсистему для компенсации аэродинамического сопротивления верхних слоев атмосферы, или в качестве МКА, 
требующего оперативного увода с орбиты; 

в) вариант 3 – МКА среднего класса с увеличенными в несколько раз относительно первого варианта массой, 
мощностью и запасом характеристической скорости. 

Основные технические требования к данным вариантам унифицированных платформ МКА, сформированные на 
основе проведенного анализа и опыта проектирования, изложены в таблице 1. 

 
Таблица 1 – Технические требования к вариантам унифицированных платформ МКА 

№ 
п/п Характеристика 

Значение 

Вариант 1 

МКА 

Вариант 2 

МКА 

Вариант 3 

МКА 

1 Высота орбиты функционирования, км 500–700 300–1200 350–600 

2 Масса МКА, кг, не более 210 210 950 

3 Средневитковая электрическая мощность, Вт, не менее 250 250 800 

4 Запас характеристической скорости, м/с, не менее 200 800 350 

5 Срок активного существования, лет, не менее 5 5 7 

6 Требуемый суммарный импульс, Н·с 0,42·105 1,7·105 3,7·105 

 

1.2 Формирование требований к унифицированной двигательной подсистеме МКА 

С учетом изложенных технических требований к вариантам унифицированных платформ МКА, сформированы 
следующие требования к двигательным подсистемам: 

а) СК для всех трех вариантов платформ должна быть максимально унифицированной, т.е. иметь одинаковый 
состав (разница заключается лишь в количестве заправляемого топлива/рабочего тела и возможно в количестве 
баков, двигателей); 

б) весь требуемый суммарный импульс тяги вырабатывается двигателем/двигателями одного направления; 
в) ресурс двигателя должен позволять выработку требуемого суммарного импульса разумным количеством 

двигателей (оптимально одним, максимум двумя двигателями т.к. при дальнейшем увеличении количества 
двигателей одного и того же направления значительно снижаются массовая эффективность и надёжность 
двигательной подсистемы); 

г) резервный двигатель может отсутствовать при условии удовлетворения требований к надёжности СК, МКА и 
орбитальной группировки в целом. Так, многоспутниковые группировки МКА типа StarLink или OneWeb 

проектируются без резервирования систем спутника, т.к. выход одного или нескольких МКА на фоне группировки, 
состоящей из сотен таких же МКА на работоспособности группировки не отражается; 
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д) масса двигательной подсистемы с учётом заправки, обеспечивающей требуемый суммарный импульс IΣ 

(кгс·с),  должна быть минимальной и не должна превышать 20 % от массы МКА (кг); 
е) учитывая, что мощность системы электропитания (СЭП) расходуется на питание приборов служебных систем 

и полезной нагрузки, можно принять, что потребляемая мощность СК не должна превышать половины 
располагаемой мощности СЭП. С учетом требования унификации состава необходимо ориентироваться на 
минимальную мощность СЭП из трех вариантов платформ, с тем, чтобы гарантировано обеспечить ДК 
необходимым питанием. Из трех вариантов минимальной мощностью СЭП обладают варианты 1 и 2 (250 Вт), 
поэтому принимается, что на потребности СК выделяется мощность не более 120 Вт; 

ж) тяга двигателя может быть произвольной в разумных пределах, характерных для каждого типа двигателей. 
В качестве вариантов построения системы коррекции (СК) могут быть рассмотрены несколько типов 

двигателей: 
– СК на базе газореактивного двигателя (ГРД) (пневмосистема); 
– СК на базе однокомпонентного термокаталитического двигателя (ТКД); 
– СК на базе двухкомпонентного жидкостного реактивного двигателя (ЖРД); 
– СК на базе электрореактивного двигателя (ЭРД). 
 

Основные технические требования к унифицированной двигательной подсистеме для различных вариантов 
МКА, с учётом принятых выше условий а) ­ ж), изложены в таблице 2. 

 
Таблица 2 – Технические требования к унифицированной двигательной подсистеме для различных вариантов МКА. 

№ 
п/п 

Характеристика 
Вариант 

1 2 3 

1 
Требуемый суммарный 
импульс, Н·с 

0,42·105 1,7·105 3,7·105 

2 

Масса заправленной 
двигательной 
подсистемы, кг, не более 

42 42 190 

3 
Потребляемая мощность 
СК, Вт, не более 

120 

4 Тяга двигателя 
может быть произвольной в разумных пределах, характерных для 
каждого типа двигателей 

5 

Ресурс двигателя по 
количеству включений, 
шт., и времени работы, с, 
или суммарному 
импульсу, Н·с 

должен позволять выработку требуемого суммарного импульса 
разумным количеством двигателей (оптимально одним, максимум 
двумя двигателями). Резервный двигатель может отсутствовать, при 
условии удовлетворения требований к надёжности СК, МКА и 
орбитальной группировки в целом 

 

2 Сравнение характеристик различных типов двигателей  
В работе рассмотрены следующие двигатели для построения СК: 
– ГРД на холодном азоте; 
– монотопливный ТКД – К50­10, серийно изготавливаемый в ОКБ «Факел»; 
– двухкомпонентный ЖРД МТ – 11Д428А, серийно изготавливаемый в АО «НИИМаш»; 
– ЭРД малой мощности: 

– ДАС – холловский двигатель с анодным слоем серии ПлаС (лабораторная модель), разработка ведётся 
в ОКБ «Факел»; 

– СПД – холловский стационарный плазменный двигатель СПД­50М, серийно изготавливаемый 
в ОКБ «Факел»; 

– ИД – ионные двигатели ИД­50 и ИД-100 (лабораторная модель), разработка ведётся в АО ГНЦ «Центр 
Келдыша». 
Основные характеристики данных двигателей приведены в таблице 3. 
 
Таблица 3 – Основные технические характеристики двигателей различного типа 

  Характеристика, значение 

Тип Двигатель 

удельны
й 

импульс 
тяги, с 

тяга, Н 

ресурс по 
времени работы, 

ч 

ресурс по 
вырабатываемому 

суммарному  
импульсу, Н·с 

потребляемая 
мощность, Вт, 

не более 

ГРД – [1,2] 67 0,8 не менее 10000 не менее 290,0·105 2,0 

ТКД К50­10 [3] 210 0,5 не менее 277,8 не более 0,72·105 6,0 

ЖРД 11Д428А-16 [4] 291 129,2 не менее 5,56 не более 26,0·105 4,0 

ЭРД 

ПлаС [5] 550 0,017 не более 500 1) не более 0,3·105 1,2) 70,5 

СПД­50М [6,7] 1200 0,016 не менее 3000 не менее 1,7·105 2) 300,0 2) 

ИД-50 [8,9] 3460 0,003 не менее 10000 1) не менее 1,1·105 1) 95,0 
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ИД-100 [8] 3000 0,013 не менее 10000 1) не менее 4,6·105 1) 300,0 2) 

1) Проектное значение. 
2) Не удовлетворяет требованиям. 
 

3 Сравнение вариантов построения двигательных подсистем по массе 

Масса топлива/рабочего тела, необходимая для выработки требуемого суммарного импульса 𝐺Σ, кг, 
определяется по формуле (1): 

 𝐺Σ = 𝐼Σ · 𝑘з𝐼уд · 𝑔, (1) 

где  𝐼𝛴 – суммарный импульс тяги, Н·с; 𝑘з ≈ 1,1 – коэффициент запаса топлива/рабочего тела на утечки, незабор, погрешность заправки и т.д.; 𝐼уд – удельный импульс тяги двигателя, с; 𝑔 – ускорение свободного падения, 9,81 м/с². 
 

Масса заправленной двигательной подсистемы складывается из собственно массы заправки и массы 
оборудования. 

В части состава двигательной подсистемы, указанные выше типы двигателей имеют следующие особенности: 
– ГРД на холодном азоте – в общем случае в составе двигательной подсистемы как правило, применяются: бак 

(баки) для хранения азота, двигатель (двигатели), устройства пневмоавтоматики для понижения давления азота до 
давления, необходимого для работы двигателя, а также трубопроводы. Также особенностью варианта является 
низкая складируемость азота, т.е. бо́льшая масса бака относительно массы заправки, по сравнению например, с 
ксеноном; 

– монотопливный ТКД – применяются: блок (блоки) хранения и подачи (БХП), представляющий из себя 
объединенный бак с разделителем для хранения топлива и вытеснителя, двигатель (двигатели) и трубопроводы; 

– двухкомпонентный ЖРД МТ – применение в составе СК двигателей, работающих на двухкомпонентном 
топливе, влечет использование отдельных баков для горючего и окислителя, баллонов наддува, увеличения 
количества и массы устройств пневмоавтоматики, магистралей, усложненной пневмогидравлической системы; 

– ЭРД – для работы ЭРД помимо бака, двигателя и трубопроводов требуется наличие блока подачи ксенона 
(БПК), блока управления расходом / газораспределения (БУР / БГР), системы преобразования и управления (СПУ), 
преобразующей напряжение бортовой сети в напряжения, необходимые для работы блока коррекции [10]. 

 

Масса топлива/рабочего тела, необходимая для выработки требуемого суммарного импульса, а также 
ориентировочная масса заправленной двигательной подсистемы для различных вариантов МКА приведены 
в таблице 4. 

 
Таблица 4 – Необходимая масса топлива/рабочего тела, а также ориентировочная масса заправленной СК для различных 

вариантов МКА и двигателей. 

  Масса топлива/рабочего тела, необходимая 
для выработки требуемого суммарного 

импульса, кг 

Ориентировочная масса  
заправленной двигательной  

подсистемы, кг Тип Двигатель 

 
вариант 1 

МКА 

вариант 2 
МКА 

вариант 3 
МКА 

вариант 1 
МКА 

вариант 2 
МКА 

вариант 3 
МКА 

ГРД РДМТ-08 70,3 * 284,5 * 619,2 * 242,3 * 936,5 * 2070,0 * 

ТКД К50­10 22,4 91,0 * 198,0 38,2 136,0 * 301,0 * 

ЖРД 11Д428А-16 16,2 65,5 * 143,0 41,5 113,2 * 227,1 * 

 ПлаС 8,6 34,7 75,4 19,0 52,3 * 108,0 

ЭРД СПД­50М 4,0 16,0 35,0 32,0 44,0 * 72,0 

 ИД-50 1,4 5,6 12,1 36,5 45,0 * 60,0 

 ИД-100 1,6 6,4 14,0 37,0 41,5 49,1 

* Не удовлетворяет требованиям. 
 

4 Анализ результатов 

Предварительная проработка составов СК для трех вариантов МКА, выполняющих различные задачи, показала 
следующие результаты: 

а) СК на базе ГРД значительно превышает ограничение по массе заправленной двигательной подсистемы для 
всех трёх вариантов из-за большой массы заправки по причине слишком низкого удельного импульса тяги и из-за 
большой массы баков по причине низкой складируемости азота; 

б) СК на базе ТКД и ЖРД превышают ограничение по массе заправленной двигательной подсистемы для 
второго и третьего вариантов; 

в) СК на базе ЭРД  ПлаС, СПД­50М и ИД­50 превышают ограничение по массе для второго варианта (в случае 
двигателей ПлаС и СПД­50М вследствие недостаточно высокого удельного импульса, а в случае двигателя ИД­50 
вследствие того, что для обеспечения выработки возросшего (относительно первого варианта) требуемого 
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суммарного импульса потребовалось увеличить количество двигателей), кроме того данные двигатели не 
удовлетворяют требованиям по ресурсу (требуемый суммарный импульс для третьего варианта превышает ресурс 
двигателя ПЛАС в ~12,3 раз, двигателя СПД­50М в ~2,2 раза, а двигателя ИД­50 в ~3,4 раза), а СПД­50М еще и 
не удовлетворяет требованию по потребляемой мощности; 

г) СК на базе ЭРД  ИД­100 удовлетворяет требованиям по массе, ресурса двигателя достаточно для всех трёх 
вариантов МКА с выработкой требуемого суммарного импульса одним двигателем, но данный вариант не 
удовлетворяет требованию по потребляемой мощности. 

 

Выводы 

1. Построение унифицированной одновременно для всех трех вариантов МКА двигательной подсистемы, 
удовлетворяющей всем ограничениям раздела 1.2 на базе известных двигателей невозможно. 

2. Создание унифицированной двигательной подсистемы теоретически может стать возможным на базе 
ЭРД  ИД­100 (как наиболее подходящего двигателя из числа известных) при условии увеличения лимита 
потребляемой мощности СК со 120 до 300 Вт (увеличения мощности СЭП, выделяемой на нужды СК), при этом 
потребуется увеличить общую мощность СЭП для всех трёх вариантов МКА до ~600 Вт, повысив площадь 
солнечных батарей, что приведёт к возрастанию массы всей платформы МКА. 

3. Создание унифицированной двигательной подсистемы теоретически может стать возможным также на базе 
ЭРД  ИД­50  при условии увеличения ресурса двигателя по суммарному импульсу тяги до 1,85·105 Н·с (что 
представляется достижимым: при увеличении потребления двигателя до 120 Вт, тяга двигателя составит ~0,0045 Н, 
при этом будет необходимо подтвердить ресурс более 11500 ч), однако тяга двигателя для третьего варианта МКА 
является слишком низкой. 
 

 

Библиографический список 
1. Беляев Н.М., Уваров Е.И. Расчет и проектирование реактивных систем управления космических летательных аппаратов. — 

Москва, 1974, издательство «Машиностроение», 200 с. 
2. Любинская Н.В. Абляционный импульсный плазменный двигатель для перспективных малоразмерных космических 

аппаратов: автореф. дис. на соиск. учен. степ. канд. тех. наук (05.07.05) / Любинская Наталья Валентиновна; Федеральное 
государственное бюджетное образовательное учреждение высшего образования «Московский авиационный институт 
(национальный исследовательский университет)». — Москва, 2020. — 164 с. 

3. В.С. Егорычев, А.В. Сулинов Жидкостные ракетные двигатели малой тяги и их характеристики. — Самара, 2014, 
издательство СГАУ. УДК 629.7.036 (075.8). 

4. Каталог продукции  АО НИИМаш // [Электронный ресурс]: http://niimashspace.ru/files/2020/Katalog-NIIMash-

2020_compressed.pdf. 

5. Создание плазменных двигателей малой мощности для микроспутников / Гопанчук В.В., Потапенко М.Ю.//Космическая 
техника и технологии. – 2015. – с. 40-49. УДК 621.455.32.01. 

6. Корректирующие двигательные установки для малых космических аппаратов / В.П. Ходненко, А.В. Хромов // Вопросы 
электромеханики (ФГУП «НПП ВНИИЭМ») – 2009. – с. 27-32. УДК 629.7. 

7. Новости про двигатель СПД­50М на сайте Роскосмоса от 28.02.2022, 10.12.2021 // [Электронный ресурс]: 
https://www.roscosmos.ru/33587/; https://www.roscosmos.ru/34279/. 

8. Сравнительная оценка эффективности применения перспективных типов электрореактивных двигателей в составе малых 
космических аппаратов / В.М. Кульков, В.А. Обухов, Ю.Г. Егоров, А.А. Белик, А.М. Крайнов // Авиационная и ракетно-

космическая техника. – 2012. – с. 187-194. УДК 629.78. 
9. Горшков О.А., Муравлёв В.А., Шагайда А.А Холловские и ионные плазменные двигатели для комических аппаратов. – 

Москва, 2008, издательство «Машиностроение», 280 с. 
10. Чеботарев В. Е. Основы проектирования космических аппаратов информационного обеспечения: учеб. пособие / В. Е. 

Чеботарев, В. Е. Косенко; Сиб. гос. аэрокосмич. ун-т. — Красноярск, 2011. — 488 с., [24] с. ил. ТБВМ 978-5-86433-510-9. 

 

 

УДК 621.455 

АНАЛИЗ ИСПОЛЬЗОВАНИЯ ЭЛЕКТРОНАСОСНЫХ АГРЕГАТОВ ДЛЯ ПОДАЧИ КОМПОНЕНТОВ 
ТОПЛИВА В КАМЕРУ ЖРД 

М. А. Шикарев, Э. С. Манохина  
Сибирский государственный университет науки и технологий имени академика М. Ф. Решетнёва 

 

Возможность использования электронасосного агрегата (ЭНА) для подачи компонентов топлива из баков в 
камеру сгорания жидкостного ракетного двигателя (ЖРД) рассматривалась ещё в 80х годах двадцатого века. Однако 
в то время применение электрических двигателей для  привода насосов ЖРД было затруднено из-за отсутствия 
технологий производства мощных источников питания с относительно малой массой [1].  

Электронасосная система подачи компонентов имеет ряд преимуществ по сравнению с вытеснительной и 
насосной системами. При использовании ЭНА исключается применение газогенераторных и турбинных систем в 
конструкции ЖРД. Это положительно сказывается на стоимости разработки и производства двигателя.   

Ещё одним достоинством ЭНА являются широкие возможности регулирования режима работы двигателя. 
Массовый расход компонентов может корректироваться электродвигателем напрямую: при изменении мощности, 
подаваемой на вал насосов. Также можно отметить, что с помощью ЭНА легко реализуется потребность в 
многоразовом запуске двигателя, а сам двигатель имеет простую схему запуска.  

Упрощённая пневмогидравлическая схема (ПГС) ЖРД с электронасосной системой подачи представлена на 
рис.1.  

https://www.roscosmos.ru/33587/
https://www.roscosmos.ru/34279/
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Рис.1. ПГС ЖРД с электронасосной системой подачи 

1 – насос окислителя; 2 – насос горючего; 3 – электродвигатель; 4 – инвертор; 5 – источник питания; 6 – регулятор расхода; 7 – 

главный клапан горючего; 8 – главный клапан окислителя; 9 – камера сгорания 

 

Поскольку аккумуляторный элемент довольно чувствителен к температуре окружающей среды, необходимо 
предусматривать систему его охлаждения. На рис.1 предлагается схема, в которой охлаждение аккумуляторного 
блока осуществляется с помощью компонента топлива – горючего. После насоса часть горючего отбирается для 
ввода в контур охлаждения аккумуляторного блока. Массовый расход отбираемого компонента контролируется 
регулятором расхода. После прохождения контура охлаждения компонент по магистрали возвращается на вход 
насоса. 

Основными задачами при проектировании ЭНА являются снижение массы электродвигателя и применение 
элементов питания с высокой удельной плотностью энергии (УПЭ). В качестве элемента питания ЭНА могут 
использоваться современные электрические аккумуляторы и электрохимические генераторы (ЭХГ) различных 
типов.  

Из электрических аккумуляторов на данный момент наиболее высокую УПЭ обеспечивают литий-серные 
аккумуляторы с теоретической удельной энергией 2600 Вт·ч/кг и возможной практической удельной энергией 400–
600 Вт·ч/кг [2]. 

ЭХГ функционируют по принципу гальванического элемента с поступающими извне веществами для 
проведения электрохимической реакции. Особенностью ЭХГ является то, что он может работать на компонентах 
ракетного топлива. Водород-кислородные ЭХГ  с УПЭ 800-860 Вт·ч/кг активно применялись в космических 
аппаратах «Apollo», «Shuttle», «Буран» [3]. 

В настоящее время разрабатывается множество новых видов элементов питания. Перспективными являются 
графеновые, пенные, алюминий-воздушные и другие виды аккумуляторов, параметры которых (УПЭ, скорость 
разрядки, и др.) могут в разы превышать аналогичные параметры литий-ионных аккумуляторов. 

В статье [4] рассматривается возможность использования ЭНА на маршевых ЖРД разгонных блоков. В 
результате расчётов был сделан вывод о нецелесообразности применения ЭНА в ЖРД с тягой превышающей 20-30 

кН. Так же в работе отмечалось, что существенное преимущество в массе электронасосной системы подачи перед 
турбонасосной достигается при использовании элементов питания с УПЭ 500 Вт·ч/кг. 

В статье [5] производится сравнение возможного применения электронасосной и турбонасосной системы 
подачи компонентов в ЖРД третьей ступени. В качестве возможных источников питания для ЭНА рассматриваются 
литий-ионный и литий-полимерный аккумуляторные элементы. Для предлагаемой в работе схемы двигателя с ЭНА 
была рассчитана максимально допустимая тяга, которая может составлять 100 кН, а так же было выявлено, что 
литий-полимерный аккумуляторный элемент больше подходит для ЭНА из-за высокой скорости разрядки. 

Сравнительное исследование показало, что прирост удельного импульса, вследствие увеличения давления в 
камере сгорания, не компенсирует увеличение массы ЭНА по сравнению с ТНА, а, следовательно, ЭНА эффективнее 
применять в двигателях с низким давлением в камере сгорания. Также расчёты показали, что использование ЭНА 
даёт выигрыш в массе перед ТНА при увеличении времени работы двигателя.  

Электронасосная система подачи компонентов была реализована в двигателе «Rutherford», разработанном 
компанией «Rocket Lab». Модификации двигателя «Rutherford» используются на первой и второй ступени ракеты-

носителя (РН) «Electron». ЖРД «Rutherford» работает на компонентах топлива: жидкий кислород – керосин RP-1. 

Тяга двигателя первой ступени составляет 24 кН, удельный импульс примерно 3050 м/с. Для привода насосов 
используется система бесщёточных электродвигателей постоянного тока, питаемых от литий-полимерных 
аккумуляторов. Интересным решением, реализуемым на второй ступени РН «Electron» является система сброса 
использованных аккумуляторов во время полёта до отстыковки ступени. Так же можно отметить, что при 
производстве двигателя, в том числе и его электронасосной системы, применяются аддитивные технологии [6]. 

Двигатель «Rutherford» представлен на рис.2. 
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Рис.2. Двигатель «Rutherford» 

 

На данный момент насчитывается 23 запуска РН «Электрон», что позволяет говорить о возможности реального 
воплощения и жизнеспособности электронасосных систем в ЖРД. 

Электронасосная система подачи является весьма привлекательной альтернативой турбонасосной системе для 
применения в ракетных двигателях главным образом благодаря своей простоте, от которой следует снижение затрат 
на разработку и производство двигателя. Развитие электронасосных систем связано, прежде всего, с улучшением 
основных характеристик элементов питания. На сегодняшний день имеется положительный опыт применения ЖРД, 
выполненных по рассматриваемой схеме. Исходя из этого, данное направление является перспективным для 
проведения дальнейших научных и технических исследований. 
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Пастообразные топлива [1, 2] являются относительно малоизученным классом топлив. До сих пор подобные 

системы находили достаточно ограниченное применение. В общем к «пастообразным» относят высоковязкие, 
гетерогенные, наполненные системы, сохраняющие физико-химическую стабильность и вязкотекучее состояние в 
заданном температурном диапазоне эксплуатации и хранения [1]. Компонентная база пастообразных топлив схожа с 
компонентной базой смесевых твердых топлив за исключением связующего — так называемого жидко-вязкого 
связующего [1]. Аналогом паст можно считать неотвержденные массы смесевого топлива [1, 2]. Пастообразные 
топлива обладают рядом достоинств. Ввиду их механических и реологических характеристик, проблема прочности 
заряда является неактуальной, что позволяет создавать рецептуры с оптимальным содержанием компонентов при 
отсутствии необходимости поддержания механических свойств. С технологической точки зрения, такие топлива не 
требуют отверждения и формования, что существенно облегчает и удешевляет технологию. Скорость горения 
подобных составов высока – она в 2-10 раз превышает скорость горения смесевых систем [1]. Заряд в двигателях на 
пастообразном топливе практически всегда является зарядом торцевого горения; это позволяет обеспечить высокое 
объемное заполнение камеры, но, с другой стороны, накладывает определенные требования на габариты заряда. 
Одной из серьезных проблем использования пастообразных топливявляется необходимость капсуляции заряда при 
хранении для предотвращения растекания, а также необходимость учитывать высокий коэффициент теплового 
расширения – конструкция камеры должна предусматривать возможность изменения объема заряда. 

Зависимость линейной скорости горения топлива от давления в камере сгорания, именуемая законом скорости 
горения топлива, является одной из важнейших характеристик топлива. В данной работе производится анализ 
методов испытаний пастообразных топлив, позволяющих определить закон скорости горения. По результатам 
анализа выбирается конкретный метод для проведения исследований. 

По способу проведения испытаний различают испытания топлив в модельных установках и модельных 
двигателях [3,4]. В первом случае, испытание проводится в специализированных установках («бомбах») [3-5], 

оснащенных измерительной аппаратурой и системой наддува. Такие установки позволяют использовать различные 
способы измерения скорости горения, однако условия, в которых горит образец, могут существенно отличаться от 
реальных внутрикамерных [3, 4]. Во втором случае, испытание проводится в специализированном двигателе, 
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адаптированном для лабораторных исследований. При использовании модельных двигателей спектр применимых 
методов измерения сужается, однако условия горения образца приближаются к реальным. В том и в другом случае, 
для идентификации закона скорости горения необходимо провести ряд измерений скорости горения при разных 
давлениях. Для этого проводится либо серия испытаний при разных давлениях, либо одно испытание, в котором 
выполняется измерение скоростей горения при меняющемся давлении. 

Методы измерения скорости горения по степени вмешательства в процесс можно разделить на контактные и 
бесконтактные [3-6]. Контактные методы подразумевают непосредственное взаимодействие чувствительных 
элементов с образцом в процессе горения [3, 4]; к этому классу относятся метод перегорающих проволок («репер») и 
метод микротермопар. Методы подразумевают заделку в образец чувствительных элементов (перегорающих 
проволок или термопар), фиксирующих момент прохождения волны горения. При всей простоте реализации, данные 
методы могут вносить методические погрешности. Условно к классу контактных можно отнеси емкостный метод [5] 
измерения скорости горения, основанный на изменении электрической емкости конденсатора по мере выгорания 
образца, размещенного между электродами - в этом случае прямого вмешательства в процесс горения нет, однако 
электроды наклеиваются на образец, изменяя тепловую ситуацию в зоне горения. 

Методическую погрешность можно снизить, если обратиться к бесконтактным методам измерения. К таким 
методам относят методы оптической и фото- и видеорегистрации процесса горения с дальнейшей обработкой 
отснятых кадров [3, 4], методы зондирования горящего образца оптическим или СВЧ-излучением, а также 
ультразвуком [3-6]. Сюда же можно отнести методы, основанные на регистрации силового воздействия от горящего 
образца – частотный метод [7] и метод измерения реактивной силы оттекающих от образца газов [5]; для их 
реализации, однако, требуются специальные приборные элементы, реализующие передачу и измерение силы. 

Одним из широко применяемых методов измерения скорости горения является метод, основанный на обработке 
диаграммы давления (или тяги) [3, 4]. Метод пригоден для использования в модельных двигателях и некоторых 
модельных установках. Время сгорания образца в данном методе фиксируется как разница между моментами 
времени начала подъема давления (зажигания образца) и спада давления (полного сгорания образца). При известных 
геометрических размерах образца и времени сгорания становится возможным вычислить скорость горения. Для 
определения скорости горения по диаграмме давления, представленной на рисунке 1, нужно поделить высоту 
капсулы на время горения. На диаграмме участку 0-1 соответствует рост давления за счет срабатывания 
воспламенителя, точке 1 – начало зажигания топлива, точке 2 – воспламенение всей поверхности топлива, участку 1-

2 – рост давления за счёт включения в горение всей поверхности, участку 2-3 – основной участок работы, точке 3 – 

сгорание заряда, участку 3-4 – последействие. 

 
Рис. 1 – Схема диаграммы давления (тяги) при испытаниях образца 

 

Метод является бесконтактным - отсутствует вмешательство в процесс горения топлива. Также достоинством 
данного метода является простота его конструктивной реализации, необходимость только иметь посадочное место 
для установки датчика давления. Также, анализ диаграммы давления позволяет судить об особенностях процесса 
горения – наличии колебаний или других нестационарных явлений. К недостаткам метода можно отнести 
невысокую точность измерения скорости, определяемой, в основном, погрешностью измерения времени сгорания 
заряда. Погрешность тем больше, чем меньше время работы двигателя. Ещё одним недостатком является 
невозможность точной фиксации момента начала и завершения горения [3, 4]. 

Рациональным является применения метода, основанного на обработке диаграммы давления, при испытаниях 
образцов в модельных двигателях. При испытании в модельном двигателе, представленном на рисунке 2, капсула с 
пастообразным топливом помещается в камеру сгорания. Инициирование составов осуществляется 
низкоскоростным малогазовым огнепроводным шнуром, поджигаемым нитью накаливания. Огнепроводный шнур 
проводится через сопло 2. Для измерения давления в камере сгорания применяется датчик давления, который 
вкручивается вместо заглушки 9. 
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Рис. 2 – Модельный двигатель [8] 

Для изменения давления в камере сгорания возможна установка сопловых блоков с различными диаметрами 
критического сечения. Помимо измерения давления в камере рационально также измерять тягу, что позволяет 
проводить также оценку удельного импульса, развиваемого с использованием исследуемого состава. 

При использовании контактных методов, а также некоторых бесконтактных (в первую очередь - оптических) 
используются т.н. установки постоянного давления (УПД), представляющие собой надуваемый объем, давление в 
котором остается постоянным при проведении испытания. Самым простым вариантом УПД является т.н. «бомба 
Кроуфорда» [5], представляющая собой замкнутый герметичный надуваемый объем, в котором осуществляется 
сжигание образца. При этом, масса образца достаточно мала, в результате чего существенного изменения давления в 
процессе сжигания не происходит. Одной из разновидностей установки постоянного давления является проточная 
бомба, в которой газ наддува непрерывно поступает в установку и непрерывно истекает из неё. За счет подбора 
расходов через вход и выход системы, можно получить требуемое постоянно давление наддува в установке. В 
современных вариантах установок давление поддерживается системой автоматического регулирования. Зачастую 
проточная УПД выполняется с оптическими окнами, что позволяет совместить измерение скорости горения с 
визуализацией посредством фото и видеосъемки процесса горения. Постоянное течение газа наддува обеспечивает 
прозрачность объема камеры и исключает его задымление, что необходимо для качественной съемки. На рисунках 3-

4 представлены варианты конструкции проточных бомб без окон и с окнами [9]. 
Установка постоянного давления состоит из корпуса, в котором вертикально установлена капсула с 

исследуемым образцом топлива. На верхнем торце образца установлена спираль накаливания для его 
воспламенения. Прибор имеет впускной выпускной клапаны, а также редуктор, который связан с батареей баллонов, 
содержащих азот. После установления заданного давления образец топлива поджигают и получают диаграмму 
давления. В лабораторных условиях обычно используют небольшую цилиндрическую капсулу диаметром (5÷15) мм 
и длиной (10÷100) мм, горящий по торцевой поверхности.  

  
Рис. 3 – Проточная бомба без окон [9] Рис. 4 – Проточная бомба с окнами [9] 

 

Также скорость горения или закон скорости горения пастообразного топлива можно определить, проведя 
испытание в установке постоянного объёма (УПО) – т.н. «бомбе Вьеля» [5]. Установка представляет собой 
относительно небольшой замкнутый объем, давление в котором изменяется в процессе сгорания образца за счет 
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образующихся горячих продуктов сгорания. За счет регистрации давления при известной геометрии образца, 
используя обратный метод внутренней баллистики, можно определить закон скорости горения топлива. Одним из 
основных достоинств метода является горение образца преимущественно в собственных продуктах сгорания (за 
исключением начального этапа работы, когда первоначальное давление создается за счет сгорания порохового 
состава). Основным недостатком является методическая погрешность, вызванная оттоком тепла от продуктов 
сгорания в стенку установки [3, 4]. 

Испытание происходит следующим образом (рисунок 5): капсулу с топливом помещают на дно камеры 
сгорания. В чашечку держателя порохового воспламенителя, который находится над снаряжённой капсулой, 
помещают пороховой воспламенитель с мостиком накаливания, концы которого подключают к контактам токоввода. 
Порох в бумажной оболочке через токоввод поджигается электроспиралью от внешнего источника напряжения. 
Горение образца состава пастообразного топлива в герметичной камере установки постоянного объема происходит 
следующим образом: начинается при некотором начальном избыточном давлении газов и продолжается при 
непрерывно возрастающем давлении собственных газообразных продуктов сгорания. Рост давления газов в камере 
УПО регистрируется датчиком давления. 

 
Рис. 5 – Установка постоянного объема 

 

Для определения скорости горения топлив в УПО может применяться метод множественных угловых точек, 
который заключался в сжигании в замкнутом объеме цилиндрического образца исследуемого состава, помещенного 
в капсулу с 2, 3-х или 4-кратным ступенчатым изменением горящего сечения. При горении исследуемого образца 
функция изменения давления имеет скачок при переходе с одной поверхности горения на другую, что приводит к 
наличию множественных «угловых» точек, определяющих границы каждого -го участка горения (см. рис. 5). 

В этом методе скорость горения определяется как отношение высоты ступени и времени между угловыми 
точками. Таким образом количество значений скорости горения будет равно количеству ступеней. Считается, что 
давление, при котором происходит определения скорости горения, равно среднему давлению на участке между 
угловыми точками.  

 

  
Рис. 6. Многоступенчатая капсула с топливом Рис. 7. График функции изменения давления при 

горении топлива в установке постоянного объема 

 

По результатам анализа для проведения исследований был выбран метод, базирующийся на использовании 
модельного двигателя, с измерением скорости горения топлива по диаграмме давления. Выбор обоснован 
приближенностью условий горения топлива к реальным двигателям, а также возможностью определения 
энергобаллистических характеристик – тяги, удельного импульса тяги и т.п. В качестве метода измерения скорости 
горения выбран метод на основе анализа диаграмм давления и тяги ввиду его высокой информативности, простоты 
реализации и бесконтактного принципа фунционирования. В соответствии с предъявляемыми к измерениям 
требованиями и возможностями экспериментальной установки и вторичной измерительной аппаратуры, для 
реализации измерений были выбраны следующие преобразователи: 

- Для измерения тяги – датчик силы CAS MNC-50Lтензорезистивного типа; 
- Для измерения давления – датчик давления ДД-10 индуктивного типа; 
- Для взвешивания образцов – электронные лабораторные весы ВК-1500. 



22 

 

 

Библиографический список 
1. Животов Н.П. Сорокин В.А, Францкевич В.П., Козлов В.А., Суриков.Е.В, Фельдман В.Д., Абашев В.М., Черваков В.В., 

Шаров М.С., Яновский Л.С. Ракетно-прямоточные двигатели на твёрдых и пастообразных топливах. –М.:ФИЗМАТЛИТ, 2010, 
350с. 

2. Ракетные топлива (по материалам зарубежной печати) / Под ред.А. З. Чулкова, Я. М.  
Паушкина. — М.: Мир, 1975. –188 c. 

3. Белов В.П. Скорость горения твердого ракетного топлива и методы её экспериментального определения: учебное пособие. 

- СПб.:Балт. гос. техн. ун-т. 2008. –42 с. 
4. Белов В. П. Испытания ракетных двигателей на твёрдом топливе: учебное пособие для вузов. - СПб.: БГТУ "ВОЕНМЕХ" 

им. Д. Ф. Устинова, 2020. – 45 с. 
5. Архипов В.А., Бондарчук С.С., Жуков А.С. Нестационарные режимы горения конденсированных систем : учеб. пособие. – 

Томск : Издательский Дом Томского государственного университета, 2017. – 252 с. 
6. G. Gupta, L. Jawale, Mehilal, B. Bhattacharya. Various Methods for the Determination of the Burning Rates of Solid Propellants - 

An Overview // Central European Journal of Energetic Materials, 2015, 12(3), 593-620 

7. Романов О. Я., Тархов В. С., Шелухин Г. Г. Об измерении массовой скорости нестационарного горения конденсированного 
вещества частотным методом // Физика горения и взрыва, 1977, №6, c. 924-926. 

8. Ахтырский М. В., Бабук В. А., Нарыжный С. Ю., ФоменкоВ. В. Ускорение процесса горения пастообразного ракетного 
топлива //  Молодёжь. Техника. Космос [Текст] : труды конференции : в 4 т. Т. 1 ; ред. сов. К. М. Иванов [и др.]. - СПб. : БГТУ 
"ВОЕНМЕХ" им. Д. Ф. Устинова, 2020. - 386 с. 

9. Андреев Ю. С.Экспериментальное исследование двигателей летательных аппаратов: учебное пособие по лабораторному 
практикуму и УНИРС для специальности "Двигатели летательных аппаратов". - Л.: Ленингр. механ. ин-т., 1979. – 130 с. 
 

 

УДК 621.45.034.3 

АНАЛИТИЧЕСКИЙ ПОДХОД К РАСЧЕТУ ИСПАРИТЕЛЬНЫХ ТРУБОК В КАМЕРАХ СГОРАНИЯ 
МИКРОРАЗМЕРНЫХ ГАЗОТУРБИННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ 

Лебитков В. К., Плискин М. В., Юденков В. Э. 
Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д.Ф. Устинова 

 

С развитием беспилотной авиации, рынка НТИ «Аэронет», а также в противовес другим научно техническим 
вызовам развивающихся рынков, большой интерес уделяется разработке и созданию микро- и малоразмерных 
газотурбинных двигателей (мГТД), которые могут использоваться в качестве энергетических установок в различных 
областях промышленности. 

Не смотря на большое количество исследований, проводимых для изучения процессов, протекающих в мГТД [1-

6] и, в частности, в камере сгорания мГТД [7], все эксперименты проводятся или с помощью численного 
моделирования в различных программных продуктах или на специально оборудованных стендах, при этом 
аналитического подхода к расчету такого важного узла камеры сгорания, которыми являются испарительные трубки, 
на данный момент не существует. 

Задача обеспечения стабильной и эффективной работы камеры сгорания в широком диапазоне режимов 
действия мГТД является одной из наиболее сложных задач при проектировании двигателей данного типа. Для этого 
необходимо обеспечить качественный распыл топлива для создания однородной топливовоздушной смеси. Качество 
распыла, в свою очередь, оказывает существенное влияние на простоту и надежность запуска и эксплуатации мГТД, 
качество процесса горения и экологичность установки В силу того, что у двигателей такого класса камера сгорания 
имеет небольшие линейные размеры (порядка 80-100 мм в длину и 100 мм в диаметре) и учитывая проблематику 
протекания всех процессов, описанную выше, необходимо более подробно изучить процесс впрыска и сгорания 
топлива. 

Первоначально, жидкое топливо должно быть распылено (раздроблено) на мелкие капли, которые затем 
испаряются в испарительных трубках. Дробление топлива на капли необходимо для увеличения поверхности 
испарения, а чем меньше величина капель топлива- тем выше скорость испарения. После этого испаренное топливо 
смешивается с воздухом и образует легковоспламеняющуюся топливо-воздушную смесь, пригодную для работы 
двигателя. Трудность образования такой смеси заключается в том, что мГТД работают при относительно низких 
степенях повышения давления воздуха πк. Из аэрогазодинамики известна формула (1), устанавливающая связь 
между степенью повышения давления и температурой.  
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В следствии малого повышения давления, температура воздуха на входе в камеру сгорания составляет порядка 
Tt3=400…450 К. При таком уровне температуры для нормального испарения топлива требуется дополнительный 
подвод тепла, который можно получить путем сжигания топлива. 

Еще одной проблемой при организации данного процесса является экономическая составляющая, которая 
накладывает ограничения на применение дорогостоящих способов интенсификации горения (применение 
катализаторов горения) или дорогостоящих технологий и методов изготовления узлов камеры сгорания мГТД. На 
сегодняшний день, для того, чтобы обеспечить надежный запуск двигателя, используют предварительное сжигание 
небольшого количество легковоспламеняющегося газа пропана. 

Также, ограничения накладывают и жесткие требования по массо-габаритным характеристикам, применяемым к 
двигательным установкам такого класса. Небольшая, легкая и простая в изготовлении конструкция будет 
предпочтительнее, чем, например, использование топливной системы высокого давления или системы с поддувом 
воздуха. На рисунке 1 представлена типичная конструкция камеры сгорания мГТД. Она содержит внешнюю 
обечайку жаровой трубы 1, инжекционную трубку (форсунку) 2, испарительную трубку 3, корпус двигателя 4, 
топливный коллектор 5 и внутреннюю обечайку жаровой трубы 6. 
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Рисунок 1. Конструкция камеры сгорания мГТД. 

На рисунке 2 представлена типичная конструкция форсуночного узла для двигателей такого класса. Топливо 
через подающую трубку 11 поступает в кольцевой коллектор 10, из которого распределяется по форсункам 
(инжекционным трубкам) 1-9 из которых впрыскивается в испарительные трубки. Далее, начинаются процессы 
испарения и смешения. 

 
Рисунок 2. Топливный коллектор 

Однако, такая конструкция имеет недостатки, основные из которых- несбалансированная подача топлива по 
всем форсункам и неточность позиционирования факела распыла топлива (несоосность форсунки и испарительной 
трубки). Эти недостатки возникают из-за того, что присутствуют неточности позиционирования деталей при 
монтаже узла. В результате возникает неравномерность испарения топлива, которая, в свою очередь, ведет к 
неравномерному полю горения в камере. В следствии рассмотренных недостатков, можно описать два случая 
испарения топлива. 

Первый случай можно описать, предполагая, что факел распыла соосен с испарительной трубкой. В этом случае 
распыл поддерживается только потоком воздуха, проходящим через испарительную трубку, при этом тепло каплям 
жидкости передается только потоком воздуха. В следствии этого, большое количество капель покинет 
испарительную трубку без испарения. 

Второй случай описывается тем, что типичных конструкциях форсуночного узла мГТД инжекционные трубки 
прижаты к испарительным, то есть факел распыла несоосен с испарительной трубкой. Топливо, покидая форсунку, 
попадает на поверхность испарительной трубки, нагретой горячим рабочим телом, и под действием потока воздуха 
из кольцевого канала и эффекта Бенара-Марангони, распределяется по ней в виде тонкой пленки. В этом случае 
испарение топлива происходит быстро, однако, из-за точечного воздействия может возникать неравномерность 
распыла или местный перегрев конструкции. 

Для решения проблемы обеспечения качественного смесеобразования можно применить несколько методов, а 
именно: 

 Интенсифицировать теплообмен между каплями жидкости и горячим газом путем внедрения в 
испарительную трубку турбулизаторов потока с целью улучшения перемешивания компонентов и испарительной 
трубке; 

 Обеспечить закрутку потока на выходе из форсунок с целью равномерного распределения жидкого топлива 
по горячим стенкам испарительных трубок, однако в силу малых геометрических размеров форсунок (порядка 
0,1…0,2 мм), реализация такого метода на данный момент очень трудна; 

 Увеличить количество форсунок для обеспечения более равномерного окружного распределения топлива 
по сечению камеры. В существующих мГТД количество форсунок и испарительных трубок колеблется от 9 до 12, 
однако встречаются конструкции, имеющие всего 6 форсунок. 
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Наиболее предпочтительным ходом для решения проблемы неравномерности будет комбинация методов, 
например, использование турбулизаторов потока и увеличение числа форсунок. 

Опираясь на описание процессов, протекающих в КС мГТД, можно сформулировать задачу для расчета. Она 
заключается в определении потребной площади поверхности испарительной трубки, достаточной для испарения 
жидкости, поступающей в нее с заданным расходом. Выдвигается следующее предположение: представить 
испарительную трубку и инжекционную трубку в ней как теплообменник типа «труба в трубе», в котором холодным 
теплоносителем является жидкое топливо, а горячим- горячий воздух, поступающий в испарительную трубку из 
камеры сгорания.  

Для применения данной гипотезы необходимо принять ряд допущений, а именно: 
 Рассматривается осредненное распределение температуры по всей длине испарительной трубки; 
 Пренебрегается подмешивание вторичного воздуха из зоны смешения в камере сгорания; 
 Рассматривается случай, когда распределение температуры воздуха по длине испарительной трубки 

постоянно, что можно принять из-за скорости протекания процессов в камере сгорания; 
 Подразумевается, что факел распыла из форсунки соосен с испарительной трубкой и капли топлива 

испаряются только из-за теплообмена с воздухом. 
Опираясь на эти допущения, на уже имеющиеся методики расчета [8-9] и ряд эмпирических данных была 

разработана математическая модель для расчета геометрии испарительных трубок как теплообменного аппарата 
типа «труба в трубе», которая представлена ниже 

Скорость воздуха в камере сгорания: 

Gв
Vв

Fв канала



       (2) 

Число Рейнольдса: 
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V dв тр
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
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где в  - кинематическая вязкость воздуха при данной температуре. 

При расположении «труба в трубе» и  условии 4
10Reв   безразмерный коэффициент теплопередачи 

вычисляется по формуле: 
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Коэффициент теплоотдачи от газа к стенке трубки: 
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Средняя скорость керосина в трубке: 
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Число Рейнольдса: 
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При условии для турбулентного течения 4
10Reв   безразмерный коэффициент теплопередачи вычисляется по 

формуле: 
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Коэффициент теплоотдачи от стенки трубки к керосину: 
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Плотность теплового потока: 
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Проверка температуры на стенке трубки: 

1
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Количество аккумулируемого тепла, необходимого для нагревания керосина от температуры входа до 
температуры кипения: 

 
2 1

Q G c T Tнагр к к        (13) 

Потребная поверхность нагрева: 
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Длина трубки: 
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Рассчитывая необходимую длину трубки, необходимо принимать во внимание следующий аспект: размер 
проточной части и объем камеры сгорания рассчитываются заранее при проектировании мГТД и накладывают 
определенные ограничения на размеры трубок. Это необходимо для того, чтобы не было загромождения проточной 
части камеры сгорания. 

В силу применяемых допущений, эту задачу в такой постановке интересно рассмотреть как частный случай 
протекания процессов испарения топлива в камере сгорания мГТД и использовать результаты исследования при 
первоначальном проектировании мГТД.  
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ВАРИАНТЫ КОНСТРУКЦИИ СИСТЕМЫ СПАСЕНИЯ РАКЕТНОГО ДВИГАТЕЛЯ ПЕРВОЙ СТУПЕНИ 
РАКЕТЫ-НОСИТЕЛЯ 

А.А.Топольницкий 

Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д.Ф.Устинова 

 

В современной космонавтике ведутся дискуссии по поводу эффективности использования многоразовых ракет-

носителей, их ступеней либо отдельных элементов конструкции. Ведущие в аэрокосмической сфере страны мира, 
такие как Китай, Россия, США, либо разрабатывают проекты ракета-носителей, претендующих на звание 
многоразовых либо частично многоразовых, либо уже имеются отдельные частично многоразовые РН. В Китае 
ведётся разработка многоразовой ракеты-носителя «Тяньсин-2», первый успешный испытательный полёт которой 
прошёл 31 августа 2021 года [1]. В России ведётся разработка как минимум двух многоразовых ракета-носителей –  
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РН сверхлёгкого класса «Иркут», которая, по словам Министерства обороны России, будет существовать в двух 
вариантах: одноразовом и многоразовом, и РН среднего класса «Амур-СПГ», которая должна после 2026 года 
прийти на замену всем ракетам из семейства «Союз-2» [2][3][4]. В то же время Россия ведёт разработку семейства 
носителей «Ангара» и вариант многоразового использования только рассматривается [5]. В США летают Falcon 9, 

первая ступень которых возвращается на землю. Помимо вышеупомянутых РН существуют и другие 
разрабатываемые частично многоразовые носители.  

В большинстве проектов частично многоразовых ракет-носителей разработчики предлагают возвращать 1 
ступень РН целиком. При этом на возвращение ступени требуется запас топлива, что в итоге приводит уменьшению 
массы выводимой нагрузки на орбиту. Так, на примере ракеты Falcon 9 FT, на низкую опорную орбиту 
максимальная выводимая масса составляет 22 800 кг в случае одноразового использования ракета-носителя и 16 250 

кг в случае возвращения ступени, что составляет около 71,3% от максимально возможной выводимой массы [6].  
Двигательная установка ракеты является одним из самых дорогих элементов ракеты. Многие современные 

ракетные двигатели либо разрабатываются с возможностью многократного применения, либо обладают 
потенциалом для этого – РД170, РД191, РД180, Raptor, Merlin 1D [7]. При таком подходе возникает идея обеспечить 
спасение не всей первой ступени, уменьшая при этом выводимую массу полезной нагрузки на 30%, а спасения 
только двигательной установки первой ступени. Значимую долю стоимости двигателя 1 ступени в общей цене 
ракеты можно подтвердить следующим образом. Известна приблизительная цена РН «Ангара 1.2» с учётом 
подготовки к пуску – 800 млн. рублей; известна удельная стоимость 1 кг ДУ 1-й ступени – 58 602 р, известно 
название ДУ и вес ДУ для данной РН – РД191, весом 2290 кг. Можно получить стоимость ДУ – 134 млн р., то есть 
16,77%. Данные взяты из статьи [8], также авторы утверждают, что относительная стоимость послепускового 
обслуживания двигателя составляет 9% от его стоимости, и в итоге по результатам расчётов приходят к выводу, что 
при спасении ДУ 1 ступени можно снизить цену вывода 1 кг на орбиту 200 км с 10 000 долларов до 4 000 долларов.  

Перед тем как приступить к описанию возможных вариантов конструкций, обеспечивающих возможности 
безопасно доставить двигатель первой ступени обратно на землю, необходимо кратко описать ту часть циклограммы 
полёта ракеты-носителя, которая будет общей для всех возможных конструкций по спасению двигателя. 
Рассматривается ракета-носитель тандемной схемы. За небольшой промежуток времени до старта происходит 
отсоединение ракеты от узлов наземного обслуживания, даётся команда на запуск, зажигание ДУ 1 ступени, выход 
ДУ на режим, освобождение ракеты от удерживающих опор и одновременно с этим отрыв ракеты от стартового 
стола, набор высоты. По окончании работы первой ступени происходит разделение ступеней.  

Теперь необходимо обобщённо рассмотреть элементы конструкции, которые необходимы для обеспечения 
безопасного возвращения двигателя. К основным элементам можно отнести:  

 защитный кожух вокруг двигателя, который будет принимать на себя механические и термические 
нагрузки при спуске на землю; 

 устройство(-а) торможения, которое (-ые) позволят сбросить скорость при спуске до значений, при которых 
будет обеспечена безопасная посадка всей конструкции; 

 устройство отделения двигательной установки от ступени, поскольку оставшиеся составляющие ступени не 
планируются использоваться многократно, потому не спасаются; 

Тогда оставшуюся часть циклограммы полёта можно кратко представить следующим образом. Произошло 
разделение ступеней, в составе ракеты-носителя начинает работать 2 ступень, по окончании её работы происходит 
либо разделение ступеней при наличии 3 ступени у РН, либо отделение полезной нагрузки. При этом для ДУ первой 
ступени циклограмма выглядит по-другому – произошло разделение ступеней, через небольшой промежуток 
времени происходит разделение ДУ от оставшейся части ступени, спуск и торможение ДУ, посадка. Оставшаяся 
часть ступени осуществляет неконтролируемое падение.  

Рассмотрим более детально различные варианты конструкций, позволяющих обеспечить безопасное 
возвращение двигателя. Концептуально можно представить два основных варианта конструкции для спасения: 

1. Система представляет собой конструкцию в форме усечённого конуса с теплозащитой. Внутри 
располагается полезная нагрузка, то есть двигатель, и система торможения; 

2. Система представляет собой конструкцию обтекаемой формы и по сути является беспилотным летательным 
аппаратом. В состав входит полезная нагрузка, органы управления, посадочное устройство, устройство торможения. 

Рассмотрим систему 1. Система отделение и крепления конструкции будет рассмотрена отдельна ниже. 
Подобная система достаточно подробна расписана в патенте RU142981 U1 [9], представленная на рисунке 1.  

Для такой конструкции необходимо рассчитать массу тормозной системы, массу тепловой защиты. Тормозная 
система состоит из парашюта и двух РДТТ либо из парашюта и пневмоподушки. Рассмотрим систему из парашюта и 
РДТТ. В указанном выше патенте подробно расписана методология расчёта параметров РДТТ: высоты включения, 
время работы, необходимая масса топлива. Также приведены формулы для расчёта массы всей тормозной системы. 
Чтобы обеспечить посадку мягкой вдобавок к РДТТ в конструкции необходим или пневамортизатор, 
рассмотренный, например, в [10] или посадочные опоры, модели расчёта которых можно найти в [11] или [12]. 
Расчёты массы тепловой защиты базируется на следующих начальных данных: 

 Масса капсулы, состоящая из массы ПН (двигателя), массы системы торможения, массы системы посадки; 
 Скорость отделение капсулы от 1 ступени РН; 
 Высота точки траектории, в которой происходит разделение; 
 Значение коэффициента лобового сопротивления Сх капсулы; 
 Площадь поперечного сечения капсулы; 
 Начальный угол между вектором скорости и горизонтом. 
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Рисунок 1. Состав системы спасения: 1 – ракетный двигатель; 2 – узлы крепления парашютных канатов; 3- парашютный 

отсек; 4 – силовые детали парашютной подвески; 5 – силовая рама двигателя; 6 – кронштейн крепления к ракете; 7 – парашютный 
канат; 8 – периферийный кожух капсулы ракеты; 9 – отсечные клапаны; 10 – пироболт; 11 – топливный бак первой ступени; 12 – 

отсек посадочного модуля. 
 

Далее с помощью вычислительных программ можно рассчитать зависимость скорости и высоты от времени при 
спуске. Производится расчёт теплового потока на лобовую поверхность, высчитываются параметры и масса 
оболочки. Далее необходимо прибавить массу оболочки к массе капсулы и провести повторный расчёт с целью 
учёта массы оболочки в общей массе капсулы. Таким образом, можно для данной системы составить несложное И-

ИЛИ дерево. Закрашенные точки соответствуют логической операции «И», пустые – «Или»:  

 
Рисунок 2. И-ИЛИ дерево для рассматриваемого варианта конструкции спасения ДУ 

 

Вышеописанная система хороша тем, что её итоговая масса является не столь значимой в сравнении с массой 
двигательной установки, а масса полезной нагрузки, выводимая ракетой-носителем, уменьшится не более, чем на 5% 
для РН «Ангара». Главным недостатком данной системы является то, что после посадки необходимо двигатель 
каким-то образом доставить на космодром или на специализированные предприятия, где будет проведена проверка 
систем двигателя. От данного недостатка может помочь избавиться второй вариант конструкции спасения двигателя. 
На рисунке 3 приведён вариант системы спасения двигателя по патенту RU2479469 C1 [13], представляющий собой 
беспилотный летательный аппарат. 

 
Рисунок 3. Состав системы спасения: 1 – корпус космоплана, 2 – сопло ЖРД, 8 – верхняя теплозащитная створка 

головного обтекателя, 9 – нижняя теплозащитная створка головного обтекателя, 10 – поворотная консоль крыла, 11 – центральный 
аэродинамический руль, 12 – боковой узел сопряжения с силовым элементом, 13 – сопло реактивной системы управления 
курсового канала, 14 -  верхнее сопло РСУ каналов тангажа/крена, 15 – точки размещения фиксаторов, 16 – точки размещения 
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подтягивающих замков, 17 – интерцептор, 22 – разрывный разъём сопряжения с топливной магистралью, 34 – жаростойкий 
носовое покрытие. 

При наборе высоты ЖРД ступени работает, теплозащитные створки убраны и закреплены замками, крылья 
находятся в сложенном положении. Данные элементы смещены ближе к камере сгорания, чтобы обеспечить 
штатную работу ЖРД и чтобы использовать более узкую часть двигателя для размещения конструкции. В 
конструкции используется 2 верхних теплозащитных створки и одна нижняя. После разделения конструкции с 
остальной частью первой ступени и после отпирания замков с помощью шарнирных механизмов происходит 
смещение створок в сторону среза сопла и в итоге обеспечивается закрытое положение створок, фиксации которых в 
таком положении способствуют замки. При планировании управление осуществляется с помощью 
аэродинамических и реактивных органов управления. Летательный аппарат осуществляет управляемый спуск, при 
подлёте к посадочной полосе происходит выпуск шасси и осуществляется посадка беспилотного летательной 
аппарата. 

Массу подобной конструкции можно оценить по следующему алгоритму. В качестве полезной нагрузки для 
такого беспилотного летательного аппарата выступает ракетный двигатель. Если этот двигатель существует, то его 
масса известна; если же рассматривается ситуация, при которой есть полезная нагрузка, известна высота орбиты 
вывода, то с помощью различных пакетов прикладных программ можно сформировать облик ракеты-носителя и по 
результатам работы программы определить массу двигателя, который способен обеспечить доставку груза и 
спасение которого не осуществляется. Когда будет известна масса двигателя, выступающего полезной нагрузкой, 
можно поступить следующим образом: поскольку известна масса ПН и известен класс ЛА - БПЛА, то можно найти 
среднюю долю массы ПН от общей массы БПЛА. Дальше определить примерную полную массу БПЛА, сравнив по 
характеристикам с похожими действующими образцами техники, построить картину, изображённую на рисунке 4 
(по горизонтальной оси полная масса БПЛА, по вертикальной – сухая масса), построить некую среднюю кривую и 
по полной массе приблизительно определить сухую массу БПЛА. Дальше необходимо снова с помощью пакета 
вычислительных программ получить облик ракеты, только в этот раз с учётом той массы системы спасения 
двигателя, которая была получена на предыдущем шаге. Таким образом можно будет найти близкую к 
окончательной массу ДУ. Масса конструкции БПЛА и её отдельных элементов может уточняться, потому процесс 
поиска массы ДУ лучше проводить несколько раз. 

 
Рисунок 4. Зависимость сухой массы летательного аппарата класса БПЛА от стартовой массы 

Необходимо также рассмотреть крепление всей конструкции к остальной части ступени и процесс разделения. В 
качестве элементов крепления системы спасения к корпусу ступени могут выступать пирозамки, пироболты, 
удлинённые кумулятивные заряды, пиротолкатели, пружинные толкатели. Наиболее предпочтительным является 
использование нескольких пружинных толкателей с пружиной сжатия по ряду причин: 1) такие толкатели обладают 
практически 100% надежностью; 2) в процессе срабатывания пружинных толкателей происходит мягкое и 
безударное нагружение элементов ЛА; 3) у таких толкателей небольшой разброс по развиваемой работе, причём 
разброс можно уменьшить селективным подбором пружин; 4) характеристики таких толкателей воспроизводимы в 
предполётной отработке, они дешевы в производстве и просты в проектировании [14]. Методика расчёта параметров 
толкателя также приведена в источнике. Герметичность топливных магистралей после разделения можно обеспечить 
отсечными клапанами известных конструкций.  

Наконец, необходимо кратко упомянуть некоторые элементы конструкции ЖРД, которые должны быть 
подвержены испытаниям после возвращения двигателя на землю [15]. Среди таких испытаний можно выделить 
проверку на герметичность смесительной головки КС и самой КС, проверку надёжности уплотнений, герметичности 
стыков, надёжности крепления лопаток к диску турбины для турбонасосного агрегата, проверку прочности лопаток 
на изгиб и другие испытания. 

На данный момент поставлена задача определения массы конструкции системы спасения двигателя в виде 
беспилотного летательного аппарата и расчёт её составных элементов, чтобы впоследствии можно было провести 
сравнительный анализ двух систем спасения. 

 

Библиографический список 
1. Войтюк А., Состоялся первый успешный испытательный полёт многоразовой китайской ракеты-носителя «Тяньсин-2» 

[Электронный ресурс] // N+1: URL: https://nplus1.ru/news/2021/08/31/china-rocket (дата обращения 04.04.2022); 

2. Пятницкая С., Минобороны показало, как будет выглядеть новая российская сверхлёгкая ракета-носитель «Иркут» 
[Электронный ресурс] // Комсомольская правда: URL: https://www.kp.ru/online/news/4471098/ (дата обращения 04.04.2022); 

3. Чижевский А., Не просто инженерное чудо. Роскосмос ведёт разработки многоразовых ракет, в т.ч. Амур-СПГ 
[Электронный ресурс] // Деловой журнал “Neftegaz.ru”: URL:   https://neftegaz.ru/news/aviatehnika/719477-inzhenernoe-chudo-

roskosmos-vedet-razrabotki-mnogorazovykh-raket-v-t-ch-amur-spg/ (дата обращения 04.04.2022); 

https://nplus1.ru/news/2021/08/31/china-rocket
https://www.kp.ru/online/news/4471098/
https://neftegaz.ru/news/aviatehnika/719477-inzhenernoe-chudo-roskosmos-vedet-razrabotki-mnogorazovykh-raket-v-t-ch-amur-spg/
https://neftegaz.ru/news/aviatehnika/719477-inzhenernoe-chudo-roskosmos-vedet-razrabotki-mnogorazovykh-raket-v-t-ch-amur-spg/


29 

 

4. ТАСС, В Роскосмосе заявили, что многоразовая метановая ракета заменит действующие «Союзы-2» 
https://tass.ru/kosmos/9629833?utm_source=ru.wikipedia.org&utm_medium=referral&utm_campaign=ru.wikipedia.org&utm_referrer=ru.w

ikipedia.org (дата обращения 04.04.2022); 
5. Фетисов В., Рогозин допустил создание версии ракеты «Ангара» с многоразовой первой ступенью [Электронный ресурс] 

// 3DNews Daily Digital Digest: URL: https://3dnews.ru/1058716/roskosmos-sozdast-versiyu-raketi-angara-s-vozvrashchaemimi-blokami 

(дата обращения 04.04.2022); 
6. Статья в википедии о РН «Falcon 9» , URL: https://ru.wikipedia.org/wiki/Falcon_9 (дата обращения 04.04.2022); 
7. Лавочкин П., Главный конструктор НПО Энергомаш: мы готовы поставлять многоразовые двигатели для российских 

ракет [Электронный ресурс] // Интерфакс: URL: https://www.interfax.ru/interview/657834 (дата обращения 04.04.2022); 
8. Белянин Д.Г., Грибакин В.А., Оценка технико-экономического эффекта применения многоразовых элементов 

конструкции ракет-носителей // Труды военной-космической академии имени А.Ф. Можайского, СПб, 2018, С. 138-145. URL: 

https://www.elibrary.ru/item.asp?id=34972956; 

9. Ткач В.В., Милов А.Е., Система спасения ракетных двигателей, патент RU 142981 U1, доступен по URL: 

https://yandex.ru/patents/doc/RU142981U1_20140710 (дата обращения 26.02.2022); 
10. Сейдагалиев М.К., Абильдаева К.Ж., Способ удешевления пусков семейства РН «Ангара» путём повторного 

использования двигателя первой ступени // Технические науки – от теории к практике, №11 (47), 2015 г, URL: 

https://cyberleninka.ru/article/n/sposob-udeshevleniya-puskov-semeystva-rn-angara-putyom-povtornogo-ispolzovaniya-dvigatelya-pervoy-

stupeni/viewer (дата обращения 15.03.2022); 
11. Dongliang W., Qifeng C., A Landing Buffer System for vertical takeoff and vertical landing reusable launch vehicle // China, 

2011 г, URL: https://www.eucass.eu/doi/EUCASS2019-0069.pdf 

12. Zhang M., Xu Dafu, Yue S.,Tao H., Design and dynamics analysis of landing gear system in vertical takeoff and vertical landing 

reusable launch vehicle, URL: 

https://www.researchgate.net/publication/328174544_Design_and_dynamic_analysis_of_landing_gear_system_in_vertical_takeoff_and_vert

ical_landing_reusable_launch_vehicle  

13. Рябуха Н.Н., Планирующий космический аппарат (варианты) со створчатым головным обтекателем и способ управления 
его возвращением на аэродром, патент RU2479469 C1, доступен URL: https://patents.google.com/patent/RU2479469C1/ru (дата 
обращения 25.03.2022); 

14. Охочинский М.Н., Системы разделения в ракетной технике. Ч.2. Системы отделения полезных нагрузок и обтекателей: 
учебное пособие / М.Н. Охочинский, К.А. Афанасьев; Балт. гос. техн. ун-т. – СПб., 2013. – 55 с.; 

15. Вагнер И.В., Дмитриева А.А., Охочинский М.Н., Три аспекта создания частично-многоразовых ракет-носителей // 
Инновации, 2020 г., С 22-29. 

 

 

УДК 623.462.12 

ВЛИЯНИЕ БАЛЛИСТИЧЕСКОГО СТАРТА ВЫСОКОСКОРОСТНОГО ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА НА 
ВРЕМЯ ПОЛЕТА И ОБЩУЮ МАССУ СИСТЕМЫ 

Е.А. Рыбенко 

Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д.Ф. Устинова 

 
В последние годы ведущие страны мира акцентируют внимание на создании систем, способных решать 

локальные и глобальные задачи мобильно и быстро. Одним из направлений такой деятельности является 
исследование возможностей высокоскоростного (гиперзвукового) полета. Такие летательные аппараты (ВЛА) 
сочетают в себе преимущества межконтинентальных баллистических ракет и стратегической авиации, обладают 
высокой оперативностью, гибкостью боевого применения, скрытностью действий.  

К настоящему времени основные успехи в освоении гиперзвуковых технологий США достигнуты в ходе 
реализации программ ГЛА X-43A, X-51A, HyFly, Falcon — HyCAUSE, HiFire, Histed, RATTLRS, Common-

Hypersonic Glide Body. (программа C-HGB). Программы ARRW (ракетный комплекс AGM-183A) и HACM 
(комплекс крылатой ракеты Hypersonic Attack) имеют значительное финансирование на 2022-2023 годы. 
Необходимо отметить и отечественные ракеты «Кинжал», «Циркон». 

Однако, в этом направлении существует множество нерешённых проблем. В данной работе исследуется одна из 
задач: выбор способа доставки полезного груза до заданной цели. 

Возможны два различных варианта указанной доставки: 
1. с помощью высокоскоростного летательного аппарата, летящего на постоянной высоте. Высота выбирается 

достаточно большой для уменьшения тепловых и силовых воздействий на ВЛА, но на которой уверенно работает 
сверхзвуковой прямоточный воздушно-реактивный двигатель (СПВРД) и плотность воздуха ещё достаточна для 
аэродинамики летательного аппарата; 

2. с помощью двухступенчатой твёрдотопливной баллистической ракеты (БР). 
Каждый из этих вариантов имеет свои достоинства и недостатка. В первом случае недостатки - это остающиеся 

большие тепловые и силовые нагрузки на аппарат,  проблемы работы СПВРД в условиях пониженной концентрации 
кислорода воздуха, большое (даже при использовании сверхзвуковой скорости) время полёта. Во втором – 

уязвимость БР для ПРО и ПВО вероятного противника. 
Поэтому в данной работе рассматривается компромиссный вариант, в котором сделана попытка использовать 

преимущества двух указанных способов доставки полезного груза и уменьшить их недостатки. Исследование 
проводится на конкретном примере. 

Сравниваются два возможных варианта подобной доставки полезной нагрузки 300 кг на дальность не менее 
3000 км: 

1. высокоскоростной летательный аппарат (ВЛА), который выводится на высоту маршевого участка 28 км с 
помощью стартовой ступени. Эта ступень обеспечивает разгон ракеты, используя твердотопливный однокамерный 
ракетный двигатель. В дальнейшем полёт проходит на указанной высоте 28 км. Траектория этого варианта полёта 
представлена на рисунке 1; 

2. аэробаллистическая ракета (АБР), имеющая два участка траектории: баллистический и маршевый. ВЛА, 
являясь полезным грузом АБР, выводится на маршевый участок, используя баллистическую траекторию. Далее ВЛА 
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продолжает полёт на высоте маршевого участка 28 км. Причём длина этого участка  - не менее 500 км. Траектория 
указанного варианта полёта представлена на рисунке 2. 

 
Рисунок 1 "Траектория ВЛА для первого варианта" 

 

 
Рисунок 2 "Траектория АБР (БР+ВЛА) для второго варианта" 

 

В первом случае ВЛА почти всю свою траекторию движется с постоянной скоростью и на постоянной 
маршевой высоте. Во втором случае на первых 2500 км реализуется баллистическая траектория, переходящая в 
траекторию маршевого участка. ВЛА летит на  необходимой высоте полёта только последние 500 км, что 
необходимо для маневра с целью защиты от противоракетной обороны противника и выхода на цель. Ниже 
приводятся результаты исследования данных вариантов доставки полезного груза до цели. Сравнение проводится по 
двум характеристикам: полное время полета и стартовая масса летательного аппарата. Возможны другие важные 
критерии сравнения рассматриваемых вариантов (например, стоимость-эффективность), но в данной работе это не 
рассматривается. 

На первом этапе исследования осуществлялся синтез облика ВЛА для дальностей 3000 км и 500 км 
соответственно. Прототипом для решения поставленной задачи был выбран ГЛА "Х-51 А". Хотя недавно этот 
проект США закрыт, но многие решения, полученные в ходе его разработки, используются в других ныне 
действующих проектах. По данному гиперзвуковому летательному аппарату имеется большое количество 
информации о конструктивно-компоновочной схеме, материалах, ТТХ и т.д. [1, 2].  

Основные ТТХ ГЛА "Х-51 А" 

 

Длина ЛА     7,93 м 

Стартовая масса    1600 кг 

Стартовая масса маршевой ступени                 650 кг 

Масса боевой части (БЧ)   68 кг 

Дальность полёта    1200 км 

Высота полёта    25-30 км 

Скорость полёта    6-7 М 

Ставилась и решалась задача нахождения оптимального облика ВЛА. При этом использовался метод 
случайного поиска (метод В.В. Шкварцова). В качестве целевой функции задачи оптимизации принималась 
стартовая масса ВЛА, которую необходимо минимизировать. При этом используются следующие условия полёта:  

1. масса полезного груза ГЛА - 300 кг; 
2. высота полёта - 28 км; 
3. скорость полёта - 5М. 
Принималось, что ВЛА выполнена по нормальной аэродинамической схеме, в качестве двигательной установки 

для маршевой ступени был выбран сверхзвуковой воздушно-реактивный двигатель (СПВРД). Использовалось 
обычное углеводородное топливо. 

Была выбрана следующая конструктивно-компоновочная схема данного летательного аппарата: 
1. приборный отсек; 
2. отсек боевой части; 
3. бак горючего; 
4. маршевый двигатель; 
5. хвостовой отсек. 
В качестве ограничений второго рода использовались условия 

• дальность полёта не менее соответственно 3000 км и 500 км.; 



31 

 

• длина ВЛА - не более 10 м. Последнее ограничение связано с тем, что ВЛА планируется запускать с уже 
действующих пусковых установок (ПУ). Так, в качестве примера, была выбрана ПУ 3С-14 для противокорабельных 
ракет "Калибр", длина которой 10 м. 

Использовались следующие варьируемые параметры: 
1. площадь передней несущей поверхности (ПНП); 
2. удлинение ПНП; 
3. сужение ПНП; 
4. угол стреловидности ПНП; 

5. относительная координата корневой хорды ПНП; 
6. площадь задней несущей поверхности(ЗНП); 
7. угол стреловидности ЗНП; 
8. относительная координата корневой хорды ЗНП. 
Второй этап исследования - синтез облика аэробаллистической ракеты для уже разработанной ВЛА с 

дальностью полёта в 500 км. Здесь, в задаче оптимизации, в качестве целевой функции, как и в случае с ВЛА, 
принималась стартовая масса изделия.  

Условия старта: 
1. начальная высота - 0 км; 
2. начальная скорость - 0 м/с; 
3. начальный угол тангажа - 90 градусов. 
В качестве ограничений второго рода использовались условия: 
• дальность полёта не менее 2500 км; 
• длина АБР - не более 10 м.  
В ходе исследования рассматривалось два варианта АБР: одноступенчатый и двухступенчатый. Проведя 

сравнительный расчет, оказалось, что при использовании двух ступеней, стартовая АБР значительно меньше по  
массе, чем при использовании одной ступени. Поэтому выбор пал на двухступенчатую ракету с последовательным 
соединением ступеней (тандем). Обе ступени используют ракетный двигатель твердого смесевого топлива (РДТТ).  

Конструктивно-компоновочная схема данной двухступенчатой ракеты: 
1. головной отсек; 
2. устройство отделения головной части; 
3. приборы управления; 
4. приборный отсек; 
5. заряд твёрдого топлива второй ступени; 
6. РДТТ второй ступени; 
7. межступенной отсек; 
8. заряд твёрдого топлива первой ступени; 
9. РДТТ первой ступени; 
10. .хвостовой отсек. 
Варьируемые параметры: 
1. относительная масса топлива первой ступени; 
2. тяговооруженность первой ступени; 
3. давление в камере сгорания первой ступени; 
4. давление на срезе сопла РДТТ первой ступени; 
5. относительная масса топлива второй ступени; 
6. тяговооруженность второй ступени; 
7. давление в камере сгорания второй ступени; 
8. угол между скоростью и горизонтом конца активного участка. 
Расчеты проводились с помощью [3-6]: 

• пакета прикладных программ ППП САПР А1 противокорабельных ракет и  
• САПР баллистических ракет и ракет-носителей СПР БР и РН А1 

В итоге были получены результаты, представленные в таблице ниже. 
Таблица 1 " Результаты исследования" 

 Время полета, с Общая масса, кг 

ВЛА( 3000 км) 2030 27425 

АБР(БР+ВЛА) (2500 + 500 км) 898 7182 

По результатам исследования можно сделать следующие выводы: 
1.  минимальная масса в 7182 кг  достигается при использовании АБР; 
2. минимальное время полёта, равное 898 с. получается также  при использовании АБР. 
При этом при использовании АБР, ВЛА имеет достаточно протяжённый маршевый участок, на котором 

остаётся возможность манёвра с целью защиты от ПВО и ПРО противника и выхода на цель. 
Подводя итог, можно отметить, что  применение стартовой АБР дало выигрыш по времени на 1132 секунды и 

выигрыш по массе на 20243 кг по сравнению с полётом ВЛА на 3000 км.  
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Минометный старт основывается на запуске объекта из контейнера за счет давления, создаваемого в 
подракетном объеме пороховым аккумулятором давления (ПАД). Топлива, которые используют в качестве заряда 
для ПАД, имеют нижний и верхний пределы давления для устойчивого горения. Заряд представляет собой 
моноблок, бронированный по наружным и торцевым поверхностям. Горящими поверхностями являются внутренняя 
поверхность канала. В ПАДе располагается заряд основного топлива и заряд воспламенителя. После поджигания 
воспламенителя основной заряд нагревается до температуры, необходимой для устойчивого горения. После 
достижения данного давления заряд начинает гореть по всей расчетной площади и создавать давление в 
подракетном объеме. В результате горения основного заряда выбивается мембрана, соединяющая ПАД с 
подракетным объемом. Газ из ПАД поступает в подракетный объем, где совершает работу по разгону объекта. 
Отметим, что оптимальным законом движения из транспортно-пускового контейнера (ТПК) является движение при 
постоянном ускорении, равном предельно допустимому для объекта. При этом скорость изделия увеличивается 
линейно и на выходе принимает максимальную величину при заданных значениях на продольные перегрузки. 
Следовательно желательно поддерживать постоянное давление в подракетном объеме. Бывают случаи, когда на 
начальном этапе горения происходит заброс давления в подракетном объеме, а следовательно и заброс ускорения. 
Причиной этому служит невозможность линейного увеличения газоприхода. Одним из способов устранения данного 
заброса является увеличение начальной величины подракетного объема. В некоторых случаях для ограничения 
давления в ПАД в конце разгонного участка целесообразно подобрать заряд таким образом, чтобы он сгорел, когда 
объект еще не вышел из ТПК. Небольшое падение давления не сильно сказывается на работу системы. В противном 
случае скорость объекта значительно снизится.  

В данной статье приводится математическая модель запуска объекта при помощи порохового аккумулятора 
давления. Задаются требования по скорости выхода изделия и предельные продольные нагрузки. Рассмотрен 
вариант с исходными данными параметров ПАД, а также с уточненными данными. Также приведена зависимость 
параметров системы от начального подракетного объема. 

Расчетная схема запуска объекта представлена на рисунке 5. В расчете индексом 1будем отмечать параметры, 
относящиеся к ПАД, 2 ‒ к подракетной области и 12 ‒ к критическому сечению ПАД. 

 
Рисунок 5 ‒ Расчетная схема запуска объекта. 

Рассмотрим основные допущения для расчета. Газовая система разбивается на два объема: объем ПАД V1 и 
подракетный объем V2 (рисунок 1). В объемах присутствует смесь из трех веществ: продукты сгорания 
воспламенителя, основное топливо и воздух. Примем допущение, что значения параметров воздуха равны 
параметрам продуктов сгорания (ПС) воспламенителя. Таким образом будет рассматриваться двухкомпонентная 

смесь "воздух - продукты сгорания основного топлива". Погрешность от данного допущения будет незначительна. 
Известно, что показатель адиабаты воздуха меняется с увеличением температуры. Наличие воздуха влияет на 
параметры системы на начальном этапе работы, когда температура газов не достигла максимального значения. В 
дальнейшем при достижении максимума температуры воздуха становится мало и он перестает влиять на процесс. 
Поэтому допустимо считать коэффициент адиабаты воздуха постоянным. Теплопотери и потери напора 
учитываются коэффициентами φ и μ соответственно. Ход объекта равен дине ТПК. Еще допущением служит отказ 
рассмотрения смешения пороховых газов с воздухом. При этом в начальный момент времени температура и 
давление пороховых газов равны температуре и давлению окружающей среды.  

Опишем основные требования, предъявляемые к запуску объекта:  
1. Скорость объекта на выходе из ТПК 𝑣𝑟 ≥ 25 м/с; 

2. Допустимое продольное ускорение объекта 𝑎𝑟 = 4 ∙ 𝑔; 

3. Путь движения объекта в ТПК равен длине объекта. 
В качестве исходных данных взяты характеристики топлива НМ-2 [1], параметры изделия и ТПК, а также 

коэффициент тепловых потерь и напора. Данные значения представлены ниже. 
1. Плотность т, = 1600 кг/мм3; 

2. Скорость горения uго = 9,06 мм/с; 
3. Давление для скорости горения заряда рго = 7МПа; 
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4. Температура горения Тг = 2350К; 
5. Коэффициент адиабаты k = 1,24;  

6. Газовая постоянная R = 355 ДЖ/(кг·К); 
7. Давление устойчивого горения, рmin = 3 МПа; 
8. Показатель степени в законе горения n = 0,6; 

9. Тепловые потери φ12 = 0,9; 

10. Коэффициент рахода μ = 0,9; 

11. Диаметр ТПК DТПК =1 м;  
12. Площадь ТПК FТПК = 0,785 м2; 

13. Длина объекта L = 10 м; 
14. Масса объекта mр = 10 т; 
15. Начальная температура ПС Т10 = 1700 К; 
16. Температура окружающей среды Тн = 293 К; 
17. Давление окружающей среды рн = 0,1 МПа; 
18. Подракетный объем V20 = 1 м3; 

Параметры ПАД являются варьируемыми. Начальные исходные данные ПАД представлены в таблице . 
Таблица 1 ‒ Исходные данные ПАД 

Начальная площадь горения Fго, м2 0,33 

Диаметр отверстий в шашке dго, мм 14,5 

Толщина сгоревшего слоя е, мм 9,65 

Площадь проходного сечения ПАД, F12, м2 14,3·10-4 

Свободный объем ПАД V10, м3 0,022 

 

Истечение из объема в объем рассчитываются по формулам изоэнтропического течения газа через отверстия. 
Запуск объекта описывается следующими дифференциальными уравнениями (т 2): 

Таблица 2 ‒ Дифференциальные уравнения 

Изменение массы газов в 
объеме V1: 

𝑚̇1 = 𝐺г − 𝐺12, (1) 

 

Изменение массы газов в 
объеме V2: 

𝑚̇2 = 𝐺12 

 

(2) 

 

Изменение энергии газовой 
среды в объеме V1: 

𝐸̇1 = 𝐺г ∙ 𝑐𝑝 ∙ 𝑇г − 𝐺12 ∙ 𝑐𝑝 ∙ 𝑇1 

 

(3) 

Изменение энергии газовой 
среды в объеме V2: 

𝐸̇2 = 𝐺12 ∙ 𝑐𝑝 ∙ 𝑇12 − 𝑝2 ∙ 𝑣 ∙ 𝐹ТПК 

 

(4) 

Изменение объема V1: 𝑉̇1 = 𝑢г ∙ 𝐹г 
 

(5) 

Изменение толщины 
сгоревшего слоя заряда: 

𝑠̇г = 𝑢г 
 

(6) 

Ускорение объекта: 𝑎𝑟 = 𝑅об𝑚 − 𝑔  (7) 

Скорость объекта: 𝑑𝑣𝑟𝑑𝑡 = 𝑎𝑟 (8) 

Перемещение объекта: 𝑣𝑟 = 𝑑𝑦𝑑𝑡  
(9) 

Величины, входящие в дифференциальные уравнения, рассчитываются по следующим формулам (т 3): 
Таблица 3 ‒Алгебраические уравнения 

Удельные теплоемкости газа 
при постоянных объеме и 
давлении 

с𝑣 = 𝑅𝑘 − 1 , с𝑝 = 𝑘 ∙ с𝑣  (10) 

Температура воздуха в ПАД Т1 = Е1с𝑣 ∙ 𝑚1 
(11) 

Температура в подракетном 
объеме 

Т2 = Е2с𝑣 ∙ 𝑚2 
(12) 

Давление в ПАД 𝑝1 = 𝑚1 ∙ 𝑅 ∙ Т1𝑉1  
(13) 

Подракетный объем 𝑉2 = 𝑉20 + 𝐹ТПК ∙ 𝑦 (14) 

Давление в подракетном 
объеме 

𝑝2 = 𝑚2 ∙ 𝑅 ∙ Т2𝑉2  
(15) 

 

Скорость горения заряда 𝑢г = 𝑢г0 ∙ ( р1рго)𝑛 
(16) 

 

Площадь горения заряда 𝐹г = 𝐹г0 ∙ (1 + 2 ∙ 𝑠г𝑑го ) 
(17) 

Газоприход при горении 𝐺г = 𝜌т ∙ 𝑢г ∙ 𝐹г (18) 

Плотность массы газов в 
ПАД 

𝜌1 = 𝑚1𝑉1  
(19) 

Плотность газа (с учетом 
теплопотерь) 
 

𝜌1тепл = 𝜌1 ∙ Т1(𝜑12 ∙ Т1 + (1 − 𝜑12) ∙ Тн) (20) 
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Плотность газа в 
подракетном объеме 𝜌12 = 𝜌1т ∙ (р12р1 )1/𝑘 

(21) 

Давление в критическом 
сечении р12∗ = 𝑝1 ∙ ( 2𝑘 + 1) 𝑘𝑘−1

 

(22) 

Давление в критическом 
сечении ПАД 

р12 = max (р12∗ , 𝑝2) (23) 

 

Скорость газа в критическом 
сечении 

 
𝑢12 = √ 2 ∙ 𝑘 ∙ р12(𝑘 − 1) ∙ 𝜌1тепл ∙ (1 − (р12р1 )𝑘−1/𝑘) 

(24) 

 

Расход через критическое 
сечение 

𝐺12 = 𝜌12 ∙ 𝑢12 ∙ 𝐹12 ∙ 𝜇 (25) 

 

Температура торможения в 
критическом сечении (с 
учетом теплопотерь) 

Т12 = 𝜑12 ∙ Т1 + (1 − 𝜑12) ∙ Тн 

 

(26) 

 

Усилие отделения объекта от 
подвижных частей 

𝑅об = (𝑝2 − 𝑝н) ∙ 𝐹ТПК (27) 

 

 

Произведем расчет запуска изделия с исходными данными для ПАД из таблицы .В качестве параметров запуска 
будем рассматривать перемещение, скорость и ускорение объекта, а также давление в камера сгорания (КС) ПАД и в 
подракетном объеме. Результаты представлены на рисунке . 

 

 
Рисунок 6 ‒ Результаты первого расчетного случая запуска объекта. 

Анализируя результаты, можно сказать, что ускорение и скорость объекта превысили требуемые значения. 
Давление в ПАД в конце пути начало падать. Это связано с тем, что заряд уже сгорел и нет источника создания 
энергии. Также давление в КС имеет максимальное значение, равное 350 атм, что недопустимо, так как горение 
топлива при таком давлении становится неустойчивым. Отметим, что горение заряда более чем при 300 атм требуют 
дополнительного изучения. Исходя из результатов, представленных на рисунке , можно однозначно сказать, что 
параметры ПАД подобраны неверно. Следовательно, необходимо изменить параметры ПАД. 

Новые данные ПАД, найденные методом подбора, представлены в таблице . Результаты расчета представлены 
на рисунке 7. 

Таблица 4 ‒ Исходные данные ПАД 

Начальная площадь горения Fго, м2 0,277 

Диаметр отверстий в шашке dго, мм 10,4 

Толщина сгоревшего слоя е, мм 10 

Площадь проходного сечения ПАД, F12, м2 0,0017 

Свободный объем ПАД V10, м3 0,022 
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Рисунок 7 ‒ Результаты второго расчетного случая запуска объекта. 

Исходя из вышеприведенных графиков можно сказать, что параметры ПАД выбраны верно. Ускорение объекта 
не превысило допускаемое. Скорость выхода объекта 𝑣 = 25 м/с. Давление в КС не превысило критическое.  

Проанализируем, как влияет величина начального подракетного объема на параметры системы, а именно на 
ускорение, скорость объекта, давление в КС и под объектом. Минимальное значение объема будет равно 0,2 от 
исходного, то есть 0,2·V20, а максимальное значение составит 2·V20. Результаты представлены на рисунке . 
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Рисунок 8 ‒ Зависимость параметров запуска объекта от начального подракетного объема. 

Анализируя данные результаты, можно сделать следующие выводы: 
1. При уменьшении подракетного объема происходит заброс ускорения в начале движения объекта. При 

уменьшении объема больше чем на 40% ускорение будет выше предельного Это связано с тем, что давление в 
подракетном объеме резко возросло. После скачка ускорение начинает стремительно падать. Вследствие этого 
скорость на выходе также начинает снижаться. Поэтому уменьшение объема является нецелесообразными. 

2. Увеличение подракетного объема создает такую ситуацию, что ускорение и давление под изделием на 
выходе получаются меньше максимальных значений. Это связано с тем, что заряд уже выгорел и энергии поступать 
не от куда. Поэтому давление резко начинает падать, а следственно и ускорение. Не смотря на это ускорение перед 
выгоранием заряда ПАД принимает максимальное значение, тем самым увеличивая скорость выхода объекта.  

3. На графиках ускорения и давлений можно увидеть область, где при увеличении объема параметры 
практически не меняются. Эта область (1- 1,4)·V20. Не смотря на полное выгорание заряда падение давления в КС не 
сильно влияет на ускорение объекта. Но стоит обращать внимание, что скорость увеличивается.  

Приведем графики ускорения и давления в КС для минимального(р 9) и максимального (р 10) подракетного 
объемов соответственно. 

 
Рисунок 9 ‒ Ускорение и давление в КС для минимального подракетного объема. 

 
Рисунок 10 ‒ Ускорение и давление в КС для максимального подракетного объема. 

Результаты показывают, что величина начального подракетного объема значительно влияет на параметры 
запуска объекта. Уменьшение его влечет за собой заброс давления на начальном участке, а следовательно и 
ускорения. Также уменьшается скорость выхода объекта. При увеличении данного объема может произойти полное 
догорание заряда еще до выхода объекта из ПАД, что не совсем желательно. При этом можно избежать заброса 
ускорения на начальном этапе. При увеличении подракетонго объема скорость объекта растет. Следовательно 
изменение данного объема в ту или иную сторону имеет свои недостатки достоинства. Помимо вышесказанного 
нужно учитывать габариты конструкции. Поэтому необходимо выбрать оптимальный объем, который удовлетворит 
заданным требованиям.  
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ДВИГАТЕЛЬ С АНОДНЫМ СЛОЕМ МОЩНОСТЬЮ ДО 100 ВТ 

Н. С. Липневич1, П. А. Саевец2, Р. О. Подгорных2
 

1
 Балтийский федеральный университет «БФУ» им. И. Канта, Калининград 

2 АО «ОКБ «Факел», Калининград 

 

С миниатюризацией космической техники расширяется интерес к малым космическим аппаратам (МКА) ввиду 
их низкой стоимости и малых сроков изготовления. Возможности аппаратов микрокласса существенно расширятся 
при использовании эффективных электроракетных двигателей (ЭРД), как проверенных и хорошо 
зарекомендовавших себя устройств. Одним из наиболее перспективных типов является холловский двигатель к 
которым относятся стационарный плазменный двигатель (СПД) и двигатель с анодным слоем (ДАС). С помощью 
таких двигателей можно выполнять довыведение, коррекцию орбит, а также сведение МКА по завершении 
эксплуатации. Последнее становится все более актуальным с увеличением численности космических группировок.  

Из запущенных к 2018 г. 1200 кубсатов только на 5 % имелись реактивные двигательные системы (тип не 
известен). В России кубсатов с двигательными установками нет. В обзоре НАСА приведено только три холловский 
двигателя: ВНТ-200 (Busik), HT100 (SITAEL) и СНТ (UTIAS SFL), мощностью (175 – 200) Вт, что неприемлемо для 
кубсатов. В линейке выпускаемых ЭРД АО «ОКБ «Факел» на данный момент самым малым двигателем является 
СПД-50 с потребляемой мощностью в 225 Вт. Поэтому актуальной задачей является создание двигателя мощностью 
до 100 Вт, который сможет заполнить ныне пустующую нишу.  

МКА имеют малую бортовую мощность, что является ограничивающим фактором при проектировании 
двигателя. Казалось бы, (30 – 50) Вт бортовой мощности слишком мало для холловских двигателей, но 
использование аккумуляторных батарей позволяет накапливать энергию, которой будет достаточно для 
кратковременной работы. Кроме того, применение аккумуляторов позволит включать двигатель и на теневых 
участках орбиты. Поэтому полагаем, что на МКА массой в несколько десятков килограмм доступная мощность 
может доходить до 100 Вт.  

Устройство ДАС известно давно, но такой тип ЭРД не получил широкого распространения и был со временем 
вытеснен ЭРД типа СПД. Реализовать СПД малых размеров и мощности оказалось проблематично из-за конечных 
толщин стенок диэлектрической разрядной камеры и усложненной конструкции магнитной системы, использующей 
магнитные экраны. Достоинством ДАС является простота конструкции и отсутствие диэлектрической разрядной 
камеры. За счет этого можно разработать двигатель меньшего калибра, следовательно, увеличить плотность расхода 
рабочего тела и тем самым повысить эффективность рабочего процесса. Такой ДАС имеет минимальный набор 
элементов: анод-газораспределитель и магнитную систему, которая формирует магнитную линзу. Ионизация и 
ускорение плазмы происходит в вакуумном промежутке между полюсами магнитной системы и анодом. На 
мощности до 100 Вт исследована модель ДАС на ксеноне со средним диаметром разрядного канала 18 мм, общий 
вид которой приведен на рисунке 1.  

 

  
Рисунок 1 – Модель ДАС мощностью до 100 Вт 

 

Магнитная система двигателя была спроектирована с возможностью включения в цепь разряда, что исключало 
необходимость в дополнительном источнике электропитания и упрощало алгоритм функционирования. 

Двигатель был укомплектован плазменным катодом-компенсатором (на рисунке не показан), который 
функционировал при расходе ксенона 0,1 мг/с. На слаботочных режимах катод-компенсатор дополнительно 
подогревался мощностью до 12 Вт. 

Холловские двигатели являются многорежимными и могут функционировать в широком диапазоне тока и 
напряжения разряда. На рисунке 2 показано влияние анодного расхода ксенона (Ga) исследованного двигателя при 
напряжении разряда (Up) 150 В на ток разряда (Ip), тягу (F), отношение ионного тока к току разряда (Ii/Ip) и 
отношение измеренного ионного тока к его теоретическому значению из условия полной и однократной ионизации 
ксенона (Ii/Iiт). На рисунке 3 показана зависимость выходных параметров ДАС от напряжения разряда при расходе 
ксенона 0,35 мг/с.  

Как следует из представленных данных в двигателе ионизируется до 60 % подаваемого ксенона, причем доля 
ионов снижается как с уменьшение расхода плазмообразующего газа, так и при снижении разрядного напряжения. 
Эффект объясняется тем, что с миниатюризацией двигателя сужается магнитная линза, протяженность зоны 
ионизации и ускорения, а, следовательно, и коэффициент ионизации.  
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Рисунок 2 – Влияние анодного расхода на параметры (Up = 150 B) 

 

 
Рисунок 3 – Влияние напряжения разряда на параметры (Ga = 0,35 мг/с) 

 

Эффективность рабочего процесса оказалась низкой несмотря на то, что плотность расхода ксенона в 
ускорительном канале ДАС оказалась даже выше, чем в разрядной камере известных СПД, поэтому рассчитывать на 
высокие интегральные параметры ДАС малой мощности не приходится.  

В таблице 1 приведены три режима работы ДАС при оптимизированном токе в магнитной системе, где Jуда – 

анодный удельный импульс тяги и ηа – анодный тяговый коэффициент полезного действия, рассчитанные без учета 
расхода ксенона в катод-компенсатор и мощности на его подогрев. 

 
Таблица 1 – Параметры двигателя при трех уровнях анодного расхода 

Gа, 
мг/с 

Up, 

В 

Ip, 

A 

Np, 

Вт 

F, 

гс 

Jуда, 

с 

ηа, 

% 

Ii, 

А 

0,41 150 0,423 63,5 0,29 707 15,6 0,245 

0,51 150 0,534 80,1 0,36 705 15,2 0,320 

0,54 150 0,612 91,8 0,41 760 16,3 0,365 

 

Как следует из представленных данных тяговый к.п.д. находится на уровне 15 %, а анодный удельный импульс 
тяги – около 700 с, что существенно выше, чем у химических и газовых двигателей. 

Необходимо отметить, что с уменьшением размеров двигателя снижается эффективность рабочего процесса. В 
первую очередь это связано с низкой степенью ионизации ксенона в ускорительном канале. Это характерно для 
всего класса холловских двигателей. Тем не менее показано, что создание ДАС мощностью менее 100 Вт возможно.  

 

Выводы 

Продемонстрирована возможность создания электроракетного двигателя типа ДАС мощностью менее 100 Вт 
для практического использования на МКА. 
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УДК 539.3 

ДЕФОРМАЦИЯ КРУГЛОЙ ТРЕХСЛОЙНОЙ ПЛАСТИНЫ ПОД ДЕЙСТВИЕМ ПОВЕРХНОСТНОГО 
ЗАРЯДА 

Н.П. Дорофеев, Н.В. Наумова, Д.Н. Иванов  
Санкт-Петербургский государственный университет 

 

Введение. Не так давно, многие считали, что полет с Солнечным парусом – это что-то из области научной 
фантастики. Однако последнее время большое количество исследователей привлекает перспективность разумного 
использования механических свойств светового потока, идущего от Солнца. Обозначим лишь часть актуальных 
вопросов и тем в этой области: 

1. Создание космических аппаратов, оснащенных обширными космическими парусами – тончайшими 
полимерными пленками. 

2. Замена энергии реактивных двигателей космического аппарата бесплатной, экологически чистой 
механической энергией светового давления солнечных лучей. 

3. Разработка дизайна солнечного паруса – непростая задача, так как даже простота формы и геометрии не 
означает простоту управления этой конструкцией в полете. 

4. Использование солнечного паруса, движущегося по околоземной орбите, как космического осветителя. В 
этих исследованиях предполагается, что космический парус будет отражать солнечный свет с помощью зеркал – 

прожекторов, которые будут ночью освещать большие города и заполярные регионы. 
5. Применение космического паруса как сборщика космического мусора и техногенных осколков с 

околоземных спутниковых орбит. Здесь же предлагается использовать космический парус как контейнер для 
транспортировки радиоактивных отходов с Земли и «захоронения» их в Солнечной короне. 

6. Исследование изменений свойств пленочных парусов (степень эрозии поверхности, изменение 
коэффициентов отражения, распределения поверхностного заряда) при их старении и их влияние на динамику 
полета. 

В последние годы множество научных работ посвящено исследованию изменения характеристик солнечного 
паруса во время космических полетов. Эти изменения, вызванные различными источниками, могут быть в виде 
деформаций и провоцировать изменение эффективности и траектории. Обычно парус рассматривается как пленка 
(как можно меньшей толщины), натянутая на каркас различных геометрических форм. В данной работе моделью 
паруса выступает круглая трехслойная пластина радиуса от 10 до 50 метров, при этом два слоя алюминия, толщиной 
0.2 мкм обхватывают более толстый слой майлара (2 мкм). Производя численные вычисления для пластин 
различных радиусов в конечно элементном пакете ANSYS получены значения максимальных прогибов. 
Предложенная модель может быть использована для лучшего прогнозирования движения реальных космических 
парусов и управления их ориентацией в космическом пространстве.      

 
Рис. 11. Примеры солнечных парусов. 

Наиболее важным компонентом солнечного паруса является светоотражающая поверхность, которая 
изготавливается из высокопрочной полимерной пленки. При движении в космическом пространстве парус будет 
неизбежно подвергаться бомбардировке микрометеоритами. Поэтому для защиты от пробоев предлагается 
покрывать пленку армирующей сеткой, чтобы ячеистая структура сетки помогла локализовать места пробоев и 
избежать расползания повреждений. 

При обсуждении проектов космических парусов ученые предлагают также различные материалы пленок: 
тефлон, алюминий, полиимид, индий, майлар, устойчивые к ультрафиолетовому и корпускулярному излучению. 

В настоящее время проблема обеспечения цивилизации энергией стоит особенно остро. Именно поэтому все 
чаще люди обращаются к источникам возобновляемой энергии, в частности, энергии солнечных лучей. Космическая 
отрасль не является исключением, поэтому мы считаем концепцию солнечного паруса особенно актуальной и 
интересной. Основная идея теории космического паруса состоит в следующем: некоторый космический аппарат со 
сложенным космическим парусом доставляется на орбиту вокруг Земли или Солнца. В случае успешного раскрытия 
паруса в космическом пространстве появляется космический аппарат, частично отражающий весь падающий на него 
свет. Независимо от формы и ориентации к солнечным лучам такой парус всегда будет испытывать световое 
отталкивание, так как парус за счет приходящих фотонов приобретает импульс, направленный в сторону 
распространения света. Таким образом, парус начинает играть роль двигателя особого типа, создающего малую, но 
непрерывно действующую тягу благодаря световому давлению. Солнечный парус за счет совершения космических 
маневров может развивать внушительную скорость на пути между звездами с минимальными затратами топлива. 

Научное сообщество проделало большую работу, исследовав процессы развертывания паруса и управления 
движением, а также определив космические маневры, обеспечивающие наибольшую скорость космическому парусу. 
Уже были успешно реализованы первые проекты по запуску космических парусов: японский "IKAROS" и 
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американские "LightSail-2" и "NanoSail-D2". Российскими учеными был проведен уникальный эксперимент по 
раскрытию безрамного отражателя "Знамя-2", который освятил Землю пятном света диаметром 4-7 км. 

 

Постановка задачи. Рассмотрим круглый трехслойный (алюминий, майлар, алюминий) парус, находящийся в 
космическом пространстве. 

Под влиянием солнечного ветра, который, помимо разрушения паруса, является источником ионизированного 
водорода и других тяжелый ионов, способствует образованию на поверхности паруса электрического заряда, 
деформирующего его. 

Вследствие этого, солнечный парус испытывает воздействие различных сил, в частности: силы давления света и 
поверхностной силы, вызванной распределенным зарядом.  

Обе эти силы деформируют парус во время движения. Влияние светового давления является наиболее 
изученным в научной литературе. Например, уже получены выражения для главного вектора и главного момента сил 
такой нагрузки на произвольную непрозрачную конструкцию выпуклой геометрической формы см. [1]. Именно 
световое воздействие обычно исследуется при рассмотрении деформированного состояния космического паруса, а 
вкладом поверхностно распределенного заряда, обычно пренебрегают. В некоторых работах отмечают его 
существование, но при его учете ограничиваются начальным прогибом паруса. В настоящей работе одной из 
поставленных задач являлось определение степени обоснованности данных пренебрежений. 

В программном комплексе ANSYS нами была создана конечно-элементная модель солнечного паруса. При 
исследовании солнечный парус аппроксимировался круглой трехслойной пластиной. Внутренний слой пластины - 

майларовая пленка -  имеет толщину d. Внешние слои являются очень тонкой алюминиевой пленкой, толщиной d10. 
На нижней и верхней сторонах поверхности равномерно распределен электрический заряд плотностью 𝜎1 и 𝜎2, 

соответственно. Мы считаем, что под действием появившейся поверхностной силы рассматриваемая пластина 
деформируется как часть поверхности сферы, то есть справедливо следующее выражение для поверхностной силы: 𝑇 = 2𝜋𝑘0𝜎1𝜎2𝑅, #(1)  

где 𝑘0 = 9 × 109 м2/Кл2Н, а R – радиус кривизны поверхности. Поставленная задача решалась, как уже отмечалось, 
аппроксимацией пластины конечно-элементной моделью в пакете ANSYS. Для этого область, занимаемая 
пластиной, была разбита на 10 000 элементов. В программе использовался трехслойный восьми узловой элемент 
shell91, предназначенный для конструирования тонких слоистых оболочек.  

Целью работы являлось исследование деформации рассматриваемой пластины под действием поверхностного 
заряда. Сложность расчетов заключалась в поиске такого радиуса кривизны пластины, чтобы он сохранялся после 
приложения поверхностной силы. Для этого была написана отдельная программа, работающая следующим образом. 
Сначала задаются внутренний и внешний радиусы, а также начальный радиус кривизны. Чтобы определить радиус 
кривизны деформированной пластины после приложения поверхностных сил, находятся координаты 4 точек 
пластины. Наконец, по этим точкам определяется новый радиус, который сравнивается с тем, что был предположен 
изначально. Хотя искомый радиус был получен и представлена деформация пластины под действием 
поверхностного заряда, мы считаем задачу незавершенной и продолжим ее изучение. В частности, в дальнейшем 
планируется получить аналитико-асимптотическое решение задачи по определению деформации рассматриваемой 
пластины. 
 

Анализ результатов. Результаты, полученные для парусов радиуса до 50 метров оформлены в таблицу и, в 
последующем, могут быть использованы в качестве справочных материалов для исследования динамических 
характеристик таких космических аппаратов. 

Таблица 5. Деформация пластины в зависимости от радиуса. 
Радиус пластины, м Начальный радиус 

кривизны, м 

Конечный радиус 
кривизны, м 

Максимальный 

 прогиб, м 

10 120.9 120.83 0.42 

20 121.1 121.09 1.66 

30 121.1 121.15 3.7 

40 121.2 121.22 6.6 

50 121.9 121.89 10.3 

Анализ результатов расчетов, представленных в таблице 1, показывает, что при рассмотрении 
деформированного состояния космического паруса, нельзя пренебрегать прогибом пластины, который она получает 
за счет поверхностно распределенного заряда. С увеличением радиуса круглой пластины такая деформация 
поверхности только увеличивается. 

 
Рис. 12. Изгиб пластины. 
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ИЗМЕНЕНИЕ ТЕРМОДИНАМИЧЕСКИХ ПАРАМЕТРОВ ХИМИЧЕСКИ АКТИВНОЙ СМЕСИ 

В.А. Мизун, Н.А. Брыков 

Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д.Ф. Устинова 

 

В данной статье рассматривается моделирование задачи процесса гомогенного горения в газовой фазе. Скорость 
протекания химической реакции связана с кинетическим механизмом протекания данной реакции. Так же, если мы 
не учитываем газодинамические процессы, такие как, например, конвекция, диффузия, то такую задачу сводят к 
расчету изменения концентрации компонентов за счет химических реакций и изменения энтальпии системы в целом. 
Предлагается математическая модель описания такого процесса, связанная с расчетом изменения концентрации 
каждого компонента, определением тепловых эффектов всех химических реакций, которые протекают в этом объеме 
и изменение энтальпии данной системы. 

1. Постановка задачи 

Рассмотрим некий фиксированный объем с адиабатными стенками (без теплообмена с окружающей средой), в 
котором находится химически активная смесь идеальных газов – рисунок 1. 

Рис. 1 – Адиабатическая система смеси газов 

В качестве этой смеси берется следующий состав: H2, O2, OH, O, H, H2O (горение водорода). Начальные 
концентрации: g(H2) = 0.67, g(O2) = 0.33. Начальные параметры: 𝑝0 = 1 атм, 𝑇0 = 800 К. Исследуется процесс 
изменения состава компонентов смеси во времени и зависимость этих концентраций от температуры смеси. В этой 
задаче рассматривается не только процессы кинетики, но и процессы изменения термодинамических параметров 
смеси, а также изменение за счет эндо- или экзотермический реакций температуры смеси. В статье представлена 
математическая модель, позволяющая проводить данные исследования. 

2. Математическая модель 

Энтальпия системы в данном случае (в случае идеальных газов) будет равна:  𝐻𝑐истемы = 𝐶𝑝𝑐истемы ⋅ 𝑇𝑐истемы 

В процессе химических реакций, которые будут протекать в этом объеме, энтальпия будет изменяться в таком 
случае закон изменения энтальпии во времени запишется так: 𝑑𝐻𝑐м𝑒𝑐𝑑𝑡 =∑𝑄𝑖 ,𝑁  

(2.1) 

Отсюда можно найти температуру нового равновесного состояния смеси как  𝑇𝑐м𝑒𝑐и(𝜏) = 𝐻𝑐м𝑒𝑐и𝐶𝑝𝑐м𝑒𝑐и  
(2.2) 

Для замыкания системы необходимо знать тепловой эффект каждой химической реакции, которая протекает в 
этом объеме и исследовать изменение теплоемкости смеси при изменении состава за счет этой реакции. Поэтому 
неотъемлемой частью этой модели является определение параметров смеси и тепловых эффектов реакций. 

2.1 Изменение концентраций компонентов смеси  
Большое значение в термодинамике имеет ее химическая составляющая. Химические реакции, протекающие в 

термодинамической системе, происходят за счёт изменения внутренней энергии и сопровождаются преобразованием 
молекулярной структуры вещества, при котором происходит выделение или поглощение данной химической 
энергии. К химической термодинамике применяются Первое и Второе начало термодинамики, записанные для 
условий неоднородных систем. Основной задачей химической термодинамики в энергетическом приложении 
является расчёт тепловых эффектов сгорания топлива, при этом используется закон Гесса как частный случай 
Первого начала. Закон Гесса представляет собой зависимость теплового эффекта химической реакции, проходящей в 
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изобарно-изотермических или изохорно-изотермических условиях, только от вида, состояния исходных веществ и 
продуктов реакции, но не от пути протекания.  

Все протекающие химические реакции, в зависимости от количества элементарных частиц (молекул) 
участвующих в данном химическом процессе, можно разделить на три группы: мономолекулярные, бимолекулярные 
и тримолекулярные. Каждая из этих групп подразумевает свой особый вид реакции. 

В первой группе реакций реагируют молекулы одного вида при единоразовом столкновении. К этому виду 
относят такие реакции, как распад сложных молекул и изомеризация. Скорость мономолекулярных реакций в 
идеальных газовых смесях записываются в следующем виде: 
 𝑑𝑐𝐴𝑑𝑡 = −𝑘𝑐𝐴 

(2.3) 

Во второй группе реакция протекает с двойным превращением. Это могут быть как одинаковые частицы, так и 
разные. Данный вид является самым распространённым из этих трех. В результате такой химической реакции 
возможно возникновение одного, нескольких и в редких случаях более двух частиц компонента. К этой группе 
относят реакции обмена или присоединения. В данном виде химических процесса скорость молекулярной реакции 
примет вид: 𝑑𝑐𝐴𝑑𝑡 = −𝑘𝑐𝐴𝑐В 

(2.4) 

В последнем, в третьем случае, реакция идет при тройном соударении частиц, т.е изменению подвергаются и 
состав, и структура этих частиц. Данный тип реакции возможен только при высоких значениях давления.  Скорость 
молекулярной реакции записывается следующим образом: 𝑑𝑐𝐴𝑑𝑡 = −𝑘𝑐𝐴𝑐В𝑐𝐶  

(2.5) 

Отличительной чертой тримолекулярной реакции является незначительная зависимость постоянной скорости 
протекания реакции от температуры, которую можно представить в виде степенной функции: 𝑘(𝑇) = 𝑘0𝑇𝛽 , 𝛽~1 (2.6) 

В жизни данный тип химический реакции встречается редко, так как вероятность тройного соударения крайне 
мала. 
 

Для химической кинетики особо важными задачами являются нахождение константы скорости реакции и 
установление механизма реакции. По механизму химические процессы подразделяются на простые реакции, 
радикальные (в том числе и цепные) и ионные. В газах реакции обычно протекают как цепные, а в жидкостях 
возможны как цепные, так и ионные. Для того, чтобы рассчитать изменение концентрации какой-либо химической 
реакции, необходимо уметь рассчитывать изменения концентрации для каждого отдельного типа этих реакции.  

Для того, чтобы рассчитать изменение концентрации каждого компонента во времени, нам нужно составить 
уравнение изменения каждого отдельного компонента смеси во времени для какой-либо химической реакции. 
Например, для мономолекулярной реакции оно запишется как в формуле (2.4). 
 

Каждая химическая реакция протекает с каким-то своим тепловым эффектом и этот тепловой эффект будет 
влиять на изменение общей температуры газа всей смеси. В основе описания химической кинетики лежат два 
основных закона: Закон действующих масс и закон Аррениуса.  

Закон действующих масс устанавливает прямопрапорциональную зависимость между скоростью химической 
реакции и произведением концентраций ее реагирующих веществ и записывается в следующем виде:  

где 𝐾𝑝𝑗(𝑇) = 𝑘𝑗+ ∕ 𝑘𝑗− константа химического равновесия j  реакции, 𝜔𝑗 − скорость реакции, 𝜈𝑖𝑗′  и  𝜈𝑖𝑗′′ −  

стехиометрические коэффициенты, 𝑘𝑗+ и 𝑘𝑗− константы скоростей прямой и обратной реакции соответственно. 
В то же время, закон Аррениуса устанавливает связь между скоростью протекания реакции и температурой, т.е 

чем выше температура системы, тем быстрее происходит процесс. 𝑘𝑗+ = 𝐴𝑗+𝑇𝑛𝑗+𝑒(−𝐸𝑗+𝑅𝑇 )
, 𝑘𝑗− = 𝐴𝑗−𝑇𝑛𝑗−𝑒(−𝐸𝑗−𝑅𝑇 ), (2.8) 

 

где 𝐸𝑗 −энергия активации, 𝐴𝑗 − предэкспотенциальный коэффициент. Обе эти величины определяются 
эмпирически и являются кинетическими характеристиками реагирующей смеси. Получается, что ряд реакций, 
например с поглощением тепла будет замедляться, а с выделением, наоборот ускоряться. И для того, чтобы оценить 
данную динамику нам необходимо не только рассчитать каждую концентрацию компонента во времени, но и 
рассматривать изменение энтальпии всей газовой смеси во времени. Для того, чтобы определить необходимые 
компоненты в уравнении (2.8), нужно задать кинетический механизм смеси [2].  
 

2.2 Определение параметров смеси 

Вышеизложенная модель изменения концентраций компонентов смеси во времени, позволит определить 
массовый состав смеси в каждый момент времени. Зная, что в каждый момент времени будет равновесное состояние, 
можно найти новые термодинамические параметры текущего состояния смеси. Необходимо найти изобарную и 
изохорную теплоемкости (при постоянном давлении и постоянном объеме соответственно), показатель адиабаты и 
газовую постоянную. Теплоёмкостью называют количество теплоты, которое необходимо сообщить газу (или 

𝜔𝑗 = 𝑘𝑗−∏𝑝𝑖𝜈𝑖𝑗′ [𝐾𝑝(𝑇) −∏𝑝𝑖𝜈𝑖𝑗′′−𝜈𝑖𝑗′𝑁
𝑖=1 ] ,𝑁

𝑖=1
 

 

 

(2.7) 
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любому телу), чтобы повысить температуру какой-либо количественной единицы вещества на 1 градус. 
Теплоёмкость идеальных газов зависит не только от температуры, но и от их природы (атомности), а также от 
характера процесса. Теплоёмкости реальных газов и паров зависят ещё весьма сложным образом и от давления. Для 
газов особо важное значение при определении теплоёмкости имеют два случая изменения их состояния (нагревания 
или охлаждения): 

− при постоянном объёме (изохорная теплоёмкость 𝑐𝑣), 

− при постоянном давлении (изобарная теплоёмкость 𝑐𝑝). 

Теплоёмкость единицы количества вещества называется удельной теплоёмкостью. Таким образом, как следует 
из определения, формула теплоёмкости запишется следующим образом: 𝑐 = 𝑄𝑚∆𝑇 = 𝑞𝛥𝑇 , (2.9) 

где 𝑐 в ДжкгК, 𝑞 = 
𝑄𝑚 – удельная теплота или количество теплоты, приходящееся на 1 кг массы вещества, 

составляющего тело. 
Теплоёмкость является переменной величиной, из-за существенной зависимости её от изменения температуры в 

процессе. Поэтому соотношение (2.9) принято называть средней теплоёмкостью. 
Истинной теплоёмкостью называется теплоёмкость, которая определяется как производная от количества 

теплоты, переданного телу, по температуре этого тела. 𝑐 = 𝑑𝑞𝑑𝑡  , т𝑎к что 𝑞 = ∫ 𝑐(𝑇)𝑑𝑇𝑇 .  (2.10) 

В зависимости от характера процесса подвода тепла, количество теплоты, которое нужно сообщить телу для 
того, чтобы повысить его температуру на один градус, будет различным. Наиболее часто используют изобарную  𝑐𝑝  
и изохорную 𝑐𝑣  теплоёмкости в силу того, что их можно определить друг через друга, а их зависимость от 
температуры может быть представлена как истинной, так и средней теплоёмкостью.  

Если выражать теплоёмкости через бесконечно малые изменения удельной теплоты и температуры согласно 
(2.10), получим:   𝑐𝑣 = 𝜕𝑞𝜕𝑇|𝑣 , 𝑐𝑝 = 𝜕𝑞𝜕𝑇|𝑝. (2.11) 

 Из (2.11) видно, что теплоёмкость 𝑐𝑣 является физическим параметром, и характеризует его внутреннюю 
энергию, а изобарная теплоемкость 𝑐𝑝 является характеристикой процесса. Несмотря на то, что теплоёмкость 𝑐𝑝 – 

характеристика процесса, в котором часть теплоты затрачивается не на нагрев газа, а на совершение работы, её тоже 
можно причислить к физическим характеристикам газа как определяющую его полную энергию (или энтальпию) 
при заданном давлении. Большая заслуга в области исследования теплоёмкостей газов принадлежит Роберту Майеру 
– одному из основоположников Первого начала термодинамики. Следуя выводам из поставленного эксперимента, 
Майер получил выражение, называемое уравнением Майера:  𝑐𝑝 – 𝑐𝑣 = 𝑅, (2.12) 

где 𝑅 - универсальная газовая постоянная, измеряемая в ДжмольК. В зависимости от рода газа зависимость истинной 
теплоёмкости от температуры выражают либо линейной (а), или нелинейной (например, б или в) интерполяционной 
формулой: 
а: 𝑐(𝑡) = 𝐴 + 𝐵𝑡, б: 𝑐(𝑡) = 𝐴 + 𝐵𝑡 + 𝐶𝑡2,  в: 𝑐(𝑡) = 𝐴 + 𝐵𝑡 + 𝐶𝑡2 + 𝐷𝑡3 + 𝐸𝑡2. 

 

(2.13) 

В (1.5) коэффициенты, B и D – величины, постоянные для данного газа в определенном диапазоне температур, 
они приводятся в справочниках, например в базе данных NIST [3]. В данной базе термодинамические функции 
заданы коэффициентами полинома, описывающего зависимость параметра от температуры: 𝑐𝑝 = 𝐴 + 𝐵𝑡 + 𝐶𝑡2 + 𝐷𝑡3 + 𝐸𝑡2, (2.14) 

где 𝑡 = T/1000.  Для большинства элементов представлены зависимости в температурном диапазоне от 298 до 
6000 К. Значения удельной теплоемкости подгоняются к многочленам путем минимизации ошибки наименьших 
квадратов. Также нужно понимать, что интерполяционные формулы позволяют корректно восстановить значение 
параметра при любом аргументе только внутри указанного температурного интервала. Попытка использовать эти 
уравнения как экстраполяционные, т.е. предсказывать значения параметра при аргументах, выходящих далеко за 
пределы указанного температурного интервала, часто приводит к нефизичным результатам. Таким образом, для 
того, чтобы найти теплоемкость смеси газов необходимо знать теплоемкости каждого компонента. Тогда уравнение 
(2.16) можно переписать в виде: 𝐶𝑝𝑖 = 𝐴𝑖 + 𝐵𝑖𝑡 + 𝐶𝑖𝑡2 + 𝐷𝑖𝑡3 + 𝐸𝑖𝑡2,  

 (2.15) 

где 𝐶𝑝𝑖удельная теплоёмкость i-ой компоненты при температуре 𝑇, 𝐴𝑖, 𝐵𝑖, 𝐶𝑖, 𝐷𝑖, 𝐸𝑖   коэффициенты полинома, 
а 𝑡  температура в кельвинах. 

В этом случае, значение изобарной теплоемкости смеси находится по формуле: 𝑐𝑝𝑐м =∑𝑔𝑖𝑐𝑝𝑖𝑛
𝑖=1 ,  

(2.16) 

где 𝑔𝑖   объемные доли газа и можно найти как 𝑔𝑖 = 𝑟𝑖 ( 𝜇𝑖𝜇𝑐м), где 𝜇𝑐м и 𝜇𝑖  молярные массы смеси и каждого 
компонента соответственно. Используя уравнение Майера, можно найти изохорную теплоёмкость, как каждого 
компонента, так и всей смеси: 𝑅 = 𝑐𝑝 − 𝑐𝑣. (2.17) 
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Следовательно, 𝑐𝑣см = 𝑐𝑝см − 𝑅см, (2.18) 

где 𝑐𝑝см и 𝑐𝑣см – изобарная и изохорная теплоёмкости соответсвенно. 
 Показатель адиабаты для смеси газов выражается так: 

 𝑘𝑠𝑚𝑒𝑠 = 𝑐𝑝𝑠𝑚𝑒𝑠𝑐𝑣𝑠𝑚𝑒𝑠 . (2.19) 

 

2.3 Определение теплового эффекта реакции 

Рис. 2 – Энергетическая диаграмма химической реакции 
Зависимость теплового эффекта от температуры запишется так:  𝑄(𝑇) = −𝐻𝑇0, 𝐻𝑇0 = ∆𝐻2980 + ∫∆𝑐𝑝(𝑇)𝑑𝑇.𝑇

298  

 

(2.20) 

Величины ∆𝐻2980  и ∆𝑐𝑝 определяются как: 
 ∆𝐻2980 =∑𝑣𝑟∆𝐻298𝑟0 +∑𝑣𝑝∆𝐻298𝑝0 ,𝑝𝑟  

 

 

(2.21) 

 ∆𝑐𝑝 =∑𝑣𝑟∆𝑐𝑝𝑟 +∑𝑣𝑝∆𝑐𝑝𝑝,𝑝𝑟  

 

 

(2.22) 

где стехиометрические коэффициенты 𝑣𝑝 продуктов берутся со знаком «плюс», а реагентов 𝑣𝑟 – «минус». 
Зависимости теплоёмкости от температуры ∆𝑐𝑝(𝑇), 𝐻2980  представлены в справочниках. Таким образом 

уравнение в (2.1) найдены все необходимые параметры. Следовательно, при интегрировании данного уравнения, 
определяется изменение температуры смеси. 

3. Результаты расчетов  
Рассмотрим смесь, состоящую из следующих компонентов: H2, O2, OH, O, H, H2O. Начальные концентрации: 

g(H2) = 0.67, g(O2) = 0.33. Начальные параметры: 𝑝0 = 1 атм, 𝑇0 = 800 К. В результате проведенных расчетов были 
получены следующие графики: на рисунке 3 представлен результат моделирования изменения температуры от 
концентрации этих компонентов. Рисунок 4 отображает изменение параметра теплоемкости каждого элемента от 
температуры. 
. 

Рис. 3 – График изменения температуры от концентрации компонентов 
Рис.4 – График изменения теплоемкости каждого компонента от температуры 

Таким образом, сформирована математическая модель расчета термодинамических и газодинамических 
характеристик химически активной газовой смеси, основанная на детальном кинетическом механизме реакций и 
учета влияния теплового эффекта каждой реакции на тепловое состояние системы в целом. 
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Расчет и анализ газогенератора ЖРД является важным этапом при проектировании и разработке 
современных образцов двигателей. При помощи метода конечных элементов программного пакета SOLID WORKS, 

были построены модели существующих газогенераторов и проведены различные испытания на устойчивость. В 
результате работы было определено распределение основных динамических параметров, получены числовые 
характеристики запаса устойчивости.  

Ключевые слова: Газогенератор, метод конечных элементов, SOLID WORKS, ЖРД. 
 

Газогенератор – это энергетическое устройство, необходимое для выработки сжатого газа с возможностью 
регулирования его количества, расхода, а также давления. Полученная энергия используется для привода насосов, 
обеспечивающих поступление компонентов ракетного топлива в камеру сгорания.  

Кроме того, газогенераторы могут использоваться как аккумуляторы давления при вытеснительной подаче 
топлива (ПАД или ЖАД), для наддува баков и привода вспомогательных систем. Газогенераторы могут работать на 
жидком и твердом топливе. Газогенераторы на твердом топливе(ПАД) применяют обычно для запуска ТНА или как 
аккумуляторы давления при вытеснительной подаче. Для привода ТНА применяют главным образом газогенераторы 
на жидком топливе. 

Отличие газогенератора от пиропатронов или пироэнергодатчиков заключается в том, что газогенератор имеет 
сопло со сверхкритическим перепадом давления. В следствии этого процесс горения в газогенераторе не зависит от 
условий в объеме, в то место, куда проистекает газ. Конструкция газогенератора имеет много схожих черт с 
обычным жидкостным ракетным двигателем. 

Газогенератор имеет в своей конструкции форсуночную головку с передним, средним и огневыми днищами, 
камеру сгорания с внутренней оболочкой, оборудованной продольными каналами охлаждения, а также коллектор с 
патрубками подвода избыточного компонента. 

Подытожив можно сказать, что газогенератор — это неотъемлемый агрегат ЖРД в котором в результате 
экзотермических химических реакций преобразуется в генераторный газ. Температура генераторного газа для 
привода турбины выбирается в основном в диапазоне 700-1200 К, в зависимости от типа газа. В случае с 
восстановительным газом температура может достигать до 1200 К, когда температура окислительного газа 
выбирается до 700 К. Данный диапазон обусловлен тем, что, если температура генераторного газа будет слишком 
высокая, возможно повреждение рабочих лопаток турбины. [4] 

Основными требованиями, предъявляемыми к газогенераторам, являются высокая стабильность работы, 
простота управления рабочим процессом, а также высокая работоспособность генераторного газа. Кроме этого, если 
применительно к газогенераторам, используемым для система наддува, а также используемым в турбонасосных 
агрегатах жидкостных ракетных двигателей без дожигания, массогабаритные характеристики не играют особо 
важной роли, то для газогенераторов схем двигателей с дожиганием одной из проблем проектирования является 
также задача по снижению массы и габаритов агрегата. 

Основными областями применения газогенераторов и генераторных газов являются: 
1.Привод турбины основного и бустерного турбонасосного агрегата жидкостного ракетного двигателя 

посредством раскручивания лопаток турбины за счет генераторного газа. 
2.Привод турбины бортовой энергоустановки или бортового источника питания. 
3. Наддув баков с компонентами ракетного топлива жидкостного ракетного двигателя. 
4. Привод сопел реактивной системы управления космическим летательным аппаратом. 
5. Использование газогенераторов в составе ЖРД малой тяги (ЖРДМТ). 
Перечень рассматриваемых вопросов широк. В случае отказа газогенератора гарантированно отказывается вся 

ЖРДУ. В следствии этого все вопросы и проблемы, сопряженные с получением генераторного газа- выбор 
компонентов ракетного топлива, конструктивных схем и параметров ГГ, а также организация работоспособного 
состояния агрегата несомненно актуальны и являются одной из первостепенных задач, стоящих перед 
конструкторами и инженерами. 

Большая часть существующих на сегодняшний день методик расчета запаса устойчивости газогенератора носит 
критериально-эмпирический характер и основана на обработке экспериментальных результатов, что не всегда 
обеспечивает требуемую точность расчета динамических и тепловых характеристик. Необходимость 
экспериментально-теоретического уточнения расчетных методик запаса устойчивости газогенератора двигателей 
летательных аппаратов является актуальной задачей, которая позволит существенно снизить материальные и 
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временные затраты на эскизное проектирование, испытания и доводку современных образцов двигателей и 
энергосиловых установок летательных аппаратов.  

Под устойчивостью понимают способность сохранять значения параметров в пределах заданных отклонений. 
Под неустойчивостью понимают способность систем при действии весьма малых возмущений получать большие 
перемещения. Минимальное значение силы, при котором система впервые не возвращается к исходному состоянию, 
называется бифуркационным. При этом значении нагрузки происходит нарушение единственности решения задачи, 
т.к. наряду с исходной прямолинейной формой равновесия стержня существует отклонённая форма. Другим, более 
общим, определением устойчивости состояния равновесия является определение Лагранжа: исходное состояние 
равновесия упругой системы устойчиво, если после отклонения её от этого состояния она, предоставленная самой 
себе, стремится вернуться к нему, совершая малые колебания, затухающие со временем при наличии сил внешнего и 
внутреннего сопротивления.[5] Если система испытывает пластические деформации, то при любом малом 
возмущении он изгибается и затем при снятии возмущения не возвращается в своё исходное состояние. Частное 
определение устойчивости сжатой системы за пределом упругости: состояние равновесия упругопластической 
системы является устойчивым, если она после статического приложения и последующего снятия малой 
возмущающей силы стремится вернуться в своё исходное состояние, пребывая в его малой окрестности. 

 

Давление в газогенераторе определяется следующей формулой: 
 

.

./гг т гг гг кр тp m F     

 

Где: 
.

тm -массовый расход компонентов топлива, 12 0

1 0

гг
T T

T T


 



-коэффициент, характеризующий потери в 

сопле, гг -расходный комплекс, .кр тF -площадь критического сечения в газогенераторе; 

    

В ходе расчетов, для их точности, будет учтен каждый из параметров, входящий в данную формулу. [3] 
 

Для оценки устойчивости, использовалось программное обеспечение SOLIDWORKS с добавлением пакета 
Simulation.Построение модели течения, обеспечивает пакет Flow Simulation.Объектом исследования были выбраны 
газогенераторы от ЖРД. Созданы 3D модели газогенераторов (рисунок 1, рисунок 2) по алгоритмам трехмерного 
твердотельного моделирования и проведены исследования на устойчивость и смоделировано течение рабочего тела 
в газогенераторе. 

 

 
Рисунок 1. Геометрическая модель газогенератора. 

 

 

 
Рисунок 2. Геометрическая модель газогенератора. 
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С добавлением пакета Simulation, проведены исследования на потерю устойчивости и запаса прочности. В 
качестве материала была использована сталь 12Х18Н10Т. Для оценки запаса устойчивости выбрано среднее рабочее 
давление газогенератора, равное 11МПа, и температура в 900 К. 

Исследование на потерю устойчивости. Анализ проводился по 3 формам потери устойчивости и показал, что 
потеря устойчивости при заданных параметрах в данной модели не прогнозируется. [1] 

 

 
Рисунок 3. Исследование на потерю устойчивости. 

 

Из исследования были определены коэффициенты нагрузки для трех форм колебаний равные: -0,9; -0,92; -1,2. 

Данные коэффициенты говорят о том, что потеря устойчивости не прогнозируется. 
Оценка запаса прочности. Исследование показало, что коэффициент запаса прочности =1,8, следовательно, 

конструкция выдерживает заданные нагрузки. 
 

 
Рисунок 4. Оценка запаса прочности. 

 

При помощи пакета Flow Simulation смоделировано течение рабочего тела в газогенераторе. [2] 
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Рисунок 5. Траектория потока рабочего тела в газогенераторе. 

 

Методика, представленная в данной работе дает полную оценку изделию. Визуализированные градиенты 
распределения давлений, температур, получены коэффициенты потери устойчивости и запаса прочности, 
отображена траектория потока течения рабочего тела. Данные, полученные в исследовании помогают в полной мере 
оценить работу изделия на этапах разработки без использования стендовых испытаний. 
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Самарский национальный исследовательский университет «СНИУ» им. академика С.П. Королева 

Введение 

В настоящее время в аэрокосмической технике в неподвижных соединениях применяются различные 
уплотнительные устройства. Наиболее распространённым средством при уплотнении неподвижных соединений 

является сжимаемые прокладки, которые обычно изготавливаются из таких материалов как резина, свинец, паронит, 
медь, алюминий, мягкое железо, нержавеющая сталь, полихлорвинил и т.п. Широкое распространение данный тип 
уплотнений получил благодаря простой конструкции, которая обеспечивает высокую надёжность, а также 
обеспечивает широкий диапазон величин давления, который могут герметизировать данные уплотнительные 
устройства [1].  

В данной работе рассмотрены алюминиевые уплотнения, которые входят в состав клапана, используемого в 
жидкостном ракетном двигателе. Были созданы 2-D модели основных элементов клапана и конечно-элементная 
модель (КЭМ). Задачами работы были: сравнение полученных расчётных значений (сила, обжатие прокладок) с 
результатами эксперимента и анализ различных вариантов исполнения деталей уплотнения клапана. 

Конструктивная модель 

На рисунке 1 показана рассматриваемая часть клапана в состав которой входит: две плоские (1) и одна 
прямоугольная (2) прокладки, изготовленные из мягкого алюминия АД1 [2], корпус (4), направляющая (6), стакан (7) 
изготовленные из алюминиевого сплава АВ [3] и сильфон (5) выполненный из нержавеющей стали 12Х18Н10Т [4]. 
На корпусе и стакане нарезаны левая и правая метрические резьбы с шагом 1,5 мм. Клапан собирается за счёт 
стягивания двух деталей – корпуса (4) и стакана (7) при помощи гайки (3), выполненной из алюминиевого сплава АВ 
[2].  

Уплотняющие элементы в данном клапане выполняют следующие функции – плоские прокладки не допускают 
попадание жидкого продукта, который находится в полости корпуса (4) в полость стакана (7), а прямоугольная 
прокладка обеспечивает герметизацию полости стакана (7) с управляющим давлением воздуха от возможных утечек 
наружу. 
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Рисунок 1 – Конструкция клапана 

Из особенностей конструкции плоских прокладок отмечено, что на поверхностях установки прокладок, а 
именно на направляющей (6) имеется кольцевой выступ, а на ответных деталях корпуса (4) и сильфона (5) – 

кольцевые проточки. В ходе сжатия пакета деталей создаётся локальная пластическая деформация тела прокладки в 
зоне её перегиба и тем самым обеспечивается герметичность. 

На деталях стакан (4) и сильфон (5) в зоне контакта с прямоугольной прокладкой имеются кольцевые проточки. 
При доведении материала прокладки до состояния пластической деформации от затягивания соединения, 
происходит частичное “затекание” материала прокладки в данные кольцевые проточки. 

Нагрузка, действующая на элементы клапана, состоит из усилия, создаваемого управляющим давлением 
воздуха на корпус (7) и осевой силы, действующей на пакет деталей клапана при затяжке гайки (3). 

Расчётное усилие от управляющего давления воздуха: 𝑄в = 𝑝в𝐹ст = 5,54 ∗ 1475,26 ≈ 8173 H , где 𝑝в = 5,54 МПа − максимально допустимое давление воздуха согласно КД; 𝐹ст = 𝜋4 𝑑2 = 𝜋4  43,342 = 1475,26 мм2 − наибольшая площадь днища стакана, на которую действует давление; 𝑑 = 43,34 мм − наибольший внутренний диаметр стакана (7). 
Расчётная модель 

Расчёт проводился в осесимметричной постановке задачи в программном комплексе Ansys 18.2. На рисунке 2 
показана конструктивная модель. На рисунке 3 кромка стакана (7) (поверхность А) моделирует закрепление по 
вертикальной оси Y. На основании [5] между прокладками и деталями клапана назначен контакт с коэффициентом 
трения 0,15, коэффициент трения между резьбовой парой 0,18. Стакан (7) разделён на 3 детали, увеличивая размер 
(Bolt Pretension, рисунок 3) центральной детали в направлении оси Y, происходит обжатие прокладок. Выбор 
величины Bolt Pretension подбирался согласно осевой силе, полученной расчётно-экспериментальным методом.  

 
Рисунок 2 – Расчётная модель с нумерацией элементов 

Для прокладок задано условие автоматического перестроения конечно-элементной сетки (Nonlinear Adaptive 

Region, рисунок 3), которое происходит при большом искажение её элементов, данное условие использовалось на 
каждом шаге расчёта. К кромке корпуса (4) приложена сила (Force: 8173 N, рисунок 3), моделирующая влияние на 
стакан (7) усилия создаваемого управляющим давлением воздуха. 
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Рисунок 3 – Граничные условия КЭМ 

Эксперимент 

Для проверки КЭМ были проведены работы по 2-м сборкам и испытаниям клапана. Результаты 
экспериментальных работ представлены в таблице 1. Затяжка клапана производилась на угол поворота гайки (3) на 
180° градусов от упора. Упор — это предварительная затяжка стыка, которая производилась с помощью 
динамометрического ключа на величину 4,9 H*м. При обеих сборках клапан прошёл технологические испытания на 
герметичность без замечаний. Обжатие плоских прокладок происходило при угле поворота гайки в 120° - 150° 
градусов. При дальнейшей затяжке до угла поворота гайки в 180° градусов изменений в величине обжатия плоских 
прокладок не происходило. Прямоугольная прокладка начинала деформироваться после обжатия плоских прокладок. 
Это объясняется возрастанием уплотнительной площади для плоских прокладок относительно прямоугольной, 
соответственно и усилие необходимое для их дальнейшего обжатия нужно большее. 

Таблица 1. Результаты экспериментальных работ. 

№ испытания 1 2 

Момент на ключе, Мкл, H*м  255,1  255,1  

Толщина прямоугольной прокладки, мм 1,42 1,46 

Толщина прямоугольной прокладки после испытаний, мм 1,26 1,29 

Фактическая величина обжатия прямоугольной прокладки, Δ, мм 0,16 0,17 

Относительная величина обжатия прямоугольной прокладки, % 11,27 11,64 

Сравнение расчётных моделей с экспериментальными данными 

Для дальнейшего сравнения экспериментальных данных с конечно-элементной моделью была рассчитана 
осевая сила, действующую на пакет деталей клапана. Расчёт осевой силы производился с помощью пересчёта 
замеренного момента на ключе согласно [6]. 

Расчёт осевой силы, действующей при затяжке гайки (3): 𝐹о = 𝑀кл∗1032∗𝑑22 ( 𝑃𝜋𝑑2+𝑓р1−𝑓р 𝑃𝜋𝑑2)
≈ 229044,1 H, где  

𝑀кл = 255,1 H ∗ м − значение крутящего момента на ключе; 𝑓р = 𝑓cos (𝛼2) ≈ 0,2 − коэффициент трения в резьбе; 𝑓 = 0,18 − коэффициент трения фрикционной пары материалов гайки и корпуса, гайки и стакана; 𝛼 = 1,047 (60°) рад (град) − угол профиля резьбы; 𝑑2 = 59,026 мм − средний диаметр резьбы; 𝑃 = 1,5 мм − шаг резьбы. 
Конечно-элементная модель выполнена для 2-х крайних значений допусков так, чтобы места установки 

прямоугольной прокладки и плоских прокладок имели максимальные (модель №1) и минимальные (модель №2) 
радиальные зазоры, а также максимальные и минимальные допуска на кольцевые проточки и кольцевой выступ для 
плоских прокладок.  

Экспериментальный клапан выполнен в диапазоне допусков согласно конструкторской документации. 
При осевой силе 𝐹о = 22944 Н, соответствующей затяжке на крутящий момент 255,1 H*м, перемещение деталей 

для модели №1 составило 1,19 мм, для модели №2 1,66 мм.  
Согласно условиям проведения экспериментальной сборки клапана, угол поворота гайки составлял 180 

градусов от упора. Перемещение гайки вдоль оси корпуса (4) и стакана (7) определялось по формуле (резьбовое 
соединение имеет правую и левую резьбы, поэтому угол поворота гайки приводит к удвоенному перемещению 
деталей относительно друг друга):  ∆= 2 ∗ 𝑠 𝑛𝜑360 = 2 ∗ 1,5 180360 = 1,5 мм , где  
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𝜑 = 180∘ − угол поворота гайки; 𝑠 = 1,5 мм −– шаг резьбы. 
Также учена шероховатость, которая даёт разницу между величинами обжатия, она была принята согласно [5] и 

для одной прокладки составляет 𝜑1 = 20∘. Итоговое обжатие равно: ∆и= ∆ − 𝑠 𝑘∗𝜑1360 = 1,5 − 1,5 3∗20360 = 1,25 мм, где 𝑘 = 3 − количество прокладок. 
Величина расчётного обжатия, согласно экспериментальным данным, находится в полученном с помощью КЭМ 

диапазоне от 1,19 мм до 1,66 мм.  
При действии осевой силы 𝐹о = 229044 Н, согласно результатам КЭМ относительное обжатие прямоугольной 

прокладки для модели №1 составило 8,67% и модели №2 4,39 %. Данные прокладки имели фактически класс 
шероховатости 4 (Rz40), поэтому толщина прокладки могла дополнительно уменьшиться за счёт смятия 
микронеровностей от 0,02 мм до 0,04 мм на сторону. Для прямоугольной прокладки это составило дополнительно от 
2,9% до 5,8% к величине обжатия. Поэтому расчётный диапазон обжатия прокладок составил от 7,29% до 14,47%. 
Экспериментально измеренное обжатие прокладок 11,27% и 11,64%. Также видно, что величина обжатия прокладок 
входит в расчётный диапазон. 

Согласно КЭМ обжатие плоских прокладок происходит при осевой силе 12000 H и 10000 H, что соответствует 
перемещению пакета деталей для модели №1 на 1,49 мм и модели №2 на 1,06 мм (рисунок 4). Дальнейшего 
изменение величины обжатия данных прокладок не происходит. Данная особенность также была установлена в ходе 
экспериментальных работ по сборке клапана. 

 
Рисунок 4 - Зависимость силы от перемещения для моделей №1 и №2 

При перемещении пакета деталей на 1,25 мм, что соответствует расчётному обжатию при повороте гайки на 180 
градусов от упора для модели №1 осевое усилие составило 9524 H, для модели №2  
31585 H. Экспериментальная расчётная осевая сила равная 229044 H, также входит в диапазон. Полученная осевая 
сила в 9524 H недостаточна для обжатия плоских прокладок, что в свою очередь приведёт к не герметичности 
клапана, поэтому затяжка на угол поворота гайки как способ для данного клапана не рекомендуется.  

Сравнение различных вариантов исполнения закрытого затвора для прямоугольной прокладки  
Для исследования была выбрана прямоугольная прокладка, находящаяся в закрытом затворе, так как данная 

прокладка уплотняет полость с наибольшим давлением и выбор величины обжатия прямоугольной прокладки 
является итоговым при выборе осевой силы.  

Для сравнения с предыдущими моделями были рассмотрены варианты затвора с увеличенными на 0,6 мм 
кольцевыми проточками и без кольцевых проточек. 

В качестве критерия для сравнения было выбрано обеспечение герметичности. Для обеспечения герметичности 
необходимо иметь контактное давление на прокладке превышающее минимальное давление уплотнения q0min. 

Уплотняющее давление в рабочих условиях [7]: 𝑞0 = 𝑚𝑝в = 3,6 ∗ 5,54 = 19,9 МПа, где  𝑚 = 3,6 − прокладочный коэффициент. 
В нашем случае для прокладки из мягкого алюминия АД1 при уплотнении воздуха необходимо согласно [7] 

минимальное давление уплотнения 𝑞0𝑚𝑖𝑛 = 88,3 МПа (900 кгс/см2).  

Так как 𝑞0 < 𝑞0𝑚𝑖𝑛 , то принимаем 𝑞0 = 88,3 МПа. 

В качестве нагрузки было использовано ранее полученная экспериментально-расчётным путём осевая сила 𝐹о = 229044 Н, также на пакет деталей действовала эксплуатационная нагрузка 𝐹в = 8176,6 Н от управляющего 
давления воздуха. Результаты расчёта с помощью конечно-элементного анализа показаны на рисунке 5 (в 
последовательности: исполнение согласно КД, кольцевые проточки увеличены на 0,6 мм, без кольцевых проточек). 
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Рисунок 5 – Распределение контактного давления для вариантов с максимальными и минимальными радиальными зазорами 

затвора 

У моделей с увеличенными на 0,6 мм кольцевыми проточками величина максимальных контактных давлений 
больше в 1,18 и 1,3 раз относительно моделей №1 и №2 соответственно. У моделей без кольцевых проточек 
величина максимальных контактных давлений меньше в 1,44 и 1,18 раз относительно моделей №1 и №2 
соответственно.  

Уменьшение радиальных зазоров на примере моделей №1 и №2 показывает, что в качестве уплотнительных 
поверхностей выступают и торцевые поверхности прямоугольной прокладки, однако в следствии всестороннего 
сжатия прокладки усилие необходимое для достижение требуемой величины минимального контактного давления 
увеличивается. 

Дополнительно были рассмотрены варианты с увеличением толщины прямоугольной прокладки, однако 
заметных различий в величине контактного давления установлено не было.  

Выводы 

По результатам работы было установлено значительное влияние сочетания допусков изготовления деталей 
клапана на значение и распределение контактного давления. Поэтому для снижения разброса осевого усилия сборку 
клапана необходимо осуществлять динамометрическим ключом. А использование нового исполнения деталей 
позволит снизить осевую силу при сохранении уплотнительного давления, что позволит снизить напряжённо-

деформированное состояние конструкции и её массу. 
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УДК 62-97/98 

ИССЛЕДОВАНИЕ ВЛИЯНИЯ УГЛА ВЫХОДА ЛОПАТКИ ОСЕВОГО ЗАВИХРИТЕЛЯ НА ПОТОК 
ВОЗДУХА В ПЕРВИЧНОЙ ЗОНЕ КАМЕРЫ СГОРАНИЯ 

Е. В. Новов 

Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д.Ф. Устинова 

 

Одним из основных элементов газотрубинного двигателя или энергетической установки является камера 
сгорания. Функцией камеры сгорания как модуля газотурбнного двигателя является подвод тепла к рабочему телу 
путем сжигания топлива. В настоящее время именно этот узел лимитирует процесс совершенствования 
газотурбинной техники, определяя её важнейшие характеристики: экономические, экологические и ресурсные. В 
камере сгорания осуществляется подвод тепла к рабочему телу (воздуху) за счет превращеня химической энергии в 
тепловую при сгорании топлива. Рабочий процесс камеры сгорания представляет собой сложную совокупность 
физико-химических процессов, протекающих в потоке движущегося газа практически одновременно и влияющих 
друг на друга: течение газообразной среды, теплообмен, распыливание и испарение топлива, смесеобразование, 
воспламенение, горение, смешение продуктов сгорания с вторичным воздухом. Поток имеет пространственную 
структуру, с отрывными и циркуляционными зонам, струйными течениями, высокой степенью турбулентости, 
меняющегося внутри объема [1]. 

Для более равномерного распределения поля температур и полноценного перемешивания горючего и 
окислителя (для полного сжигания топлива) головная часть жаровой трубы  оснащается фронтовым устройством, 
неободимым для подачи топливно-воздушной семси (ТВС).  Способ ввода воздуха в жаровую трубу через фронтовое 
устройство должен обеспечить создание в передней части жаровой трубы циркуляционные зоны, с зоной обратных 
токов внутри нее, обеспечивающей стабилизацию горения. Роль генератора циркуляционной зоны чаще всего 
выполняет лопаточный завхритель, обеспечивающий закрутку врздушного потока, образование области 
пониженного давления вблизи оси, приводящей к возникновению циркуляционного течения [2]. 

Для анализа течения в первичной зоне жаровой трубы был введен параметр характеризующий закрученность 
потока. Sn - число крутки потока. Его запись имеет следующий вид [3]: 

 𝑆N = 231 − (𝐷1𝐷2)
3

1 − (𝐷1𝐷2)2 tanθ (1) 

 При значениях числа завихрений менее 0,4 рециркуляция потока не получается, и завихрение описывается как 
слабое. Большинство завихрителей, представляющих практический интерес, работают в условиях сильного 
завихрения (то есть Sn > 0,6). Таким образом, для простого осевого завихрителя минимальный угол лопасти, 
необходимый для получения сильной рециркуляции (Sn > 0,6) для типичного завихрителя с D1/D2= 0,5 , вычисляется 
из уравнения 3 как  38°. 

Цель работы представляла из себя моделирование течение теплоносителя в первичной зоне камеры сгорания в 
зависимости от различного угла выхода лопатки θ осевого завихрителя. Моделирование течения  производилось при 
помощи пакета Fluent в Ansys c предварительным построением геометрии, расчетной сетки и настройкой решателя. 

Используемый теплоноситель − воздух. Построенная 3D геометрия камеры сгорания показана на рисунке 1. Она 
состоит из корпуса жаровой трубы и фронтового устройства, состоящего из осевого завхрителя, оснащенным 
лопатками.  Пройдя между лопатками звихиртеля воздух поступает в жаровую трубу и образует область 
рециркуляции. 
 

 

 

 
Рисунок 1 −  Геометрия камеры сгорания 

Основные размер камеры сгорания представлены в таблице 1 
Таблица 1 – Основные габариты камеры сгорания 

Параметр Размер, мм 

Длина КС, LКС 433  

Длина ФУ, LФУ 45  

Длина лопатки ФУ,  LЛФУ 27  

Максимальный диаметр КС, Dmax 180  

Внутренний диаметр завихрителя , D1 32  

Внешний диаметр завихрителя , D2 70  

 

Геометрия фронтового устройства продемонстрирована на рисунке 2. Она состоит из каркаса с лопатками и 
форсункой для распыла топлива. 
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Рисунок 2 − Геометрия фронтового устройства 

 

В расчете участвовали 4 вариации камер сгорания, отличающихся между собой только углом выхода лопаток 
завихирителя. Под углом выхода лопатки подразумевается угол между осью вращения фронтового устройства и 
нормалью к выходному торцу лопатки. 

На рисунках 3 и 4 наглядно показаны расположения лопаток в зависимости от угла выхода θ. 

 

а) 

 

б) 

 

в) 

 

г) 

 
Рисунок 3 −  Геометрия фронтового устройства в зависимости от угла выхода лопатки со стороны жаровой трубы. 

а) 15°  б) 30° в) 45° г) 60° 
 

Таблица 2 – Число крутки потока в хависимости от угла выхода лопатки  
 

 

 

 
а) 

 

б) 

 
в)  г) 

θ 15° 30° ё 60° 
Sn 0.204 0.44 0.762 1.32 
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Рисунок 4 − Продольное сечение лопатки в зависимости от угла (вид сверху) 

а) 15°  б) 30° в) 45° г) 60° 
 

В моделировании течения была использована модель турбулентности k-ω SST. Массовый расход воздуха был 
взят Gв = 0.2 кг/c. Для воздуха было подключено уравнение идеального газа. 

Результаты распределения линий тока в жаровой трубе показаны на рисунке 5. 
а) 

 

б) 

 

в) 

 

г) 

 

Рисунок 5 −  Распределение линий тока воздуха в жаровой трубе в зависимости от угла выхода лопатки 

а) 15°  б) 30° в) 45° г) 60° 
 

Отчетливо видно, что при большем угле выхода лопасти завихрителя наблюдается большая зона обратных 
токов. При углах выхода лопатки 15° и 30° обратных течений не возникает. Они возникают при углах выхода  45° и  
60° , что подтверждает теоретическая формула  (1).  Но с другой стороны, чем больше угол θ, тем больше площадь 
перекрытия лопасти по отношению к воздуху и тем больше потери давления по длине камеры сгорания. 
Следовательно, нужно стремиться отыскать оптимум, при котором, при заданном угле выхода лопасти θ будет 
наблюдаться зона обратных токов с минимальными потерями.   
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ИССЛЕДОВАНИЕ НАПРЯЖЕННО-ДЕФОРМИРОВАННОГО СОСТОЯНИЯ КОНСТРУКЦИИ 
ТОРОСФЕРИЧЕСКОГО БАКА РАЗГОННОГО БЛОКА 

Абдрахманов Р.Р. 
Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д.Ф.Устинова 

 

Выведение космических аппаратов (КА) на заданные орбиты может осуществляться как прямым способом за 
счет последовательного срабатывания ступеней ракеты-носителя (РН), так и с использованием дополнительной 
ступени – разгонного блока (РБ), в общем случае позволяющего реализовывать сложные схемы выведения, которые 
включают чередование активных и пассивных (баллистических) участков полета, оптимизирующих энергозатраты 
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на выведение КА. Прямой способ выведения характерен для построения орбит КА с малой высотой полета, а также 
эллиптических орбит. Простейшим разгонным блоком является так называемая апогейная ступень, одноразово 
срабатывающая в апогее переходной орбиты, сформированной РН. Для реализации сложных многоимпульсных схем 
выведения, в том числе со значительным изменением наклонения орбиты, в России используются универсальные 
разгонные блоки «ДМ», «Бриз-М» и «Фрегат».  

Базовый РБ «Фрегат» положил начало целому семейству высокоэффективных разгонных блоков, которые 
созданы и создаются на его основе. Применение на РБ «Фрегат» дополнительных топливных ёмкостей и 
сбрасываемого блока баков (РБ «Фрегат-МТ» и РБ «Фрегат-СБ») позволили существенно увеличить массу 
заправляемого топлива и, тем самым, повысить эффективность разгонного блока. 

Основой конструктивно-компоновочной схемы РБ «Фрегат» является блок баков (рис.1), построенный по 
моноблочной несущей схеме. Он имеет торосферическую конфигурацию, состоящую из шести расположенных 
равномерно по окружности, вваренных друг в друга сферических обечаек диаметром 1360 мм, разделенных 
сферическими донышками. Четыре из них являются баками окислителя и горючего, две ёмкости являются отсеками 
для размещения бортовых приборов и оборудования (один из них герметичен). 

 
Рис. 1 – Разгонный блок «Фрегат» 

В одном из контейнеров (герметичном) размещается моноблок системы управления, включая аппаратуру 
спутниковой навигации и вентиляторы системы обеспечения теплового режима, в другом (негерметичном) – малый 
приборный отсек, служебные блоки, а также шаробаллоны высокого давления для двигательных установок.  

Так как объем окислителя несколько больше объема горючего, баки окислителя были выполнены полностью 
сферическими и внедрены в баки горючего. Это позволило обеспечить полную заполняемость баков топливом, 
добившись наиболее эффективного использования имеющихся объемов. С целью исключения взаимопроникновения 
самовоспламеняющихся компонентов топлива через перегородку, она была выполнена из специального 
алюминиевого сплава.  

Сферический бак имеет более компактное и технологически простое заборное устройство, легче организуется 
слив топлива к заборным устройствам. Сферическая оболочка значительно лучше других геометрических форм 
оболочек воспринимает разного рода локальные нагрузки, что объясняется наличием у сферической оболочки 
большей по сравнению с другими оболочками постоянной гауссовой кривизны: 1𝑅1𝑅2, где R1 и R2 - главные радиусы 
кривизны в меридиальном и окружном направлении. 

В настоящей работе приведены некоторые результаты исследования напряженно-деформированного состояния 
торосферического топливного бака с использованием программного пакета конечно-элементного анализа ANSYS.  

Исходные данные для построения расчетной модели и последующего определения напряженно-

деформированного состояния конструкции представлены в табл.1. 
  Табл. 1 - Исходные данные для торосферического бака  

Параметр Значение 

Диаметр сферы, м 1.36 

Количество сфер, шт 6 

Диаметр окружности вращения, м 2.51 

Материал АМг6 

Внутреннее давление, МПа 0.25 

 

На основе исходных данных была построена упрощенная расчетная модель бака (рис. 2): 

 
Рис. 2 – Торосферический бак из шести сваренных сфер
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Во время проведения анализа толщина оболочки бака подбиралась таким образом, чтобы коэффициент запаса 
прочности для заданного материала был приблизительно равен единице. В топливном баке, состоящем из шести 
сваренных сфер, максимальные напряжения сконцентрированы в малой зоне вблизи сварных швов между сферами 
(носят явно выраженный местный характер) – проявление краевого эффекта. По этой причине в местах 
концентрации максимальных напряжений были добавлены, в первом случае, скругления (рис.3) и, во втором - 

кольца треугольного сечения (рис.4) для снижения напряжений и последующего сравнения массовой эффективности 
баков. 

Бак закреплялся по кольцу, расположенному во внешнем экваторе (запрещены перемещения вдоль оси 
симметрии). 

 

 
Рис. 3 – Скругления в местах стыка сфер Рис.4 – Кольцо треугольного сечения 

Примеры распределения напряжений в оболочках топливных отсеков приведены на рис. 5 и рис. 6 
соответственно.  

 
Рис.5 – Напряжения в торосферическом баке 

при использовании скруглений 

 
Рис.6 – Напряжения в торосферическом баке  

при использовании колец 

Основные результаты расчетов приведены в табл.2. 
  Табл.2 – Основные результаты расчетов  

  Вид 
бака 

Параметр 

Торосферический 
со скруглением R = 26 

мм 

Торосферически
й с кольцом тр. 

сечения 

Толщина стенки, 
мм 

1.2 1.2 

Максимальные 
напряжения, МПа 

167.4 177.46 

Коэффициент 
запаса прочности 

1.075 1.014 

Масса, кг 124.9 107.46 
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По результатам исследования можно сделать следующие выводы: 
1. В торосферическом топливном баке максимальные напряжения сконцентрированы в зоне сварных швов, что 

обусловлено наличием краевых эффектов в данных областях. 
2. Для торосферических баков выгоднее использовать кольца вместо скруглений, так как это дает значительный 

выигрыш в массе (16 %). 
В дальнейшем планируется проведение расчета оболочки бака с учетом пластических деформаций в зонах 

краевого эффекта, т.е. с учетом физической нелинейности материала. 
Результаты данного исследования могут быть использованы при разработке торосферических топливных баков 

разгонных блоков и межорбитальных буксиров. 
Научный руководитель - Евстафьев В.А. 
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Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д.Ф. Устинова 

 

Одной из основных задач, которую необходимо решать при спуске летательного аппарата (ЛА) – попасть в 
заданную область, поразить цель и при этом затратить как можно меньше ресурсов. В качестве метода для расчета 
управления, обеспечивающего спуск ЛА в заданную область прицеливания, предлагается использовать один из 
методов оптимального управления, а именно метод последовательных приближений Крылова-Черноусько, 
обеспечивающий хорошую сходимость при решении задачи.  

Целью данной работы является создание алгоритма для расчета управления и для исследования движения 

спускаемого летательного аппарата (далее СЛА) в заданную область прицеливания, а также исследования 
сходимости метода последовательных приближений при решении задачи спуска ЛА. Решение поставленной задачи 
оптимального управления осуществляется с использованием необходимых условий принципа максимума 
Понтрягина. Возникающая при этом краевая задача решается с использованием метода последовательных 
приближений Крылова-Черноусько. 

Движение СЛА в вертикальной плоскости с выключенным двигателем определяется следующей системой 
дифференциальных уравнений (ДУ) (1) [1]: 

{   
  
    
 𝑑𝑉𝑑𝑡 = −(𝑐𝑥0 + 𝐴𝛼2) 𝑆𝑚 𝜌𝑉22 − 𝑔 𝑠𝑖𝑛 𝜃 ;𝑑𝜃𝑑𝑡 = (𝑐𝑦𝛼𝛼)𝑆𝑚 𝜌𝑉2 − 𝑔𝑉 𝑐𝑜𝑠 𝜃;𝑑𝑦𝑑𝑡 = 𝑉 𝑠𝑖𝑛 𝜃 ;𝑑𝑥𝑑𝑡 = 𝑉 𝑐𝑜𝑠 𝜃;𝑚 = 𝑚0 = 𝑐𝑜𝑛𝑠𝑡;𝜌 = 𝜌0 ⋅ 𝑒(−𝑦 10000⁄ );

 
(

1) 

где 𝑉 – скорость, 𝜃 – угол наклона траектории, 𝑦 – высота, 𝑥 – дальность, 𝑚 – масса, 𝜌 – плотность воздуха, 𝜌0 – 

плотность воздуха на уровне моря, с𝑥0, 𝑐𝑦𝛼, 𝐴 – безразмерные аэродинамические коэффициенты, 𝛼 – угол атаки, 𝑆 –
 площадь миделя, 𝑔 – ускорение свободного падения. Скоростной напор определяется формулой 𝑞 = 𝜌𝑉2/2. 

Управлением является угол атаки, который имеет ограничение (2) [3]: |𝛼| ≤ 𝛼доп. (

2) 
Движение СЛА заканчивается при (3): 𝑦(𝜗) = 0. 

3) 

где 𝜗 – момент времени окончания движения. 
Требуется определить программу движения СЛА, обеспечивающую минимум критерия (4): 𝐽 = 12 (𝑥(𝜗) − 𝑥зад.)2 + 12 (𝑦(𝜗) − 𝑦зад.)2, 4) 
где 𝑦зад. = 0; 𝑥зад. – координата заданной точки прицеливания. 
Для решения задачи используем необходимые условия принципа максимума [4]. 
Функция Гамильтона для системы (1) с терминальным критерием (4) имеет следующий вид (5): 𝐻 = −𝛹𝑉(𝐶𝑥0 + 𝐴𝛼2) 𝑆𝑚 𝑞−𝛹𝑉𝑔𝑠𝑖𝑛 𝛩 + 𝛹𝛩𝐶𝑦𝛼𝛼 𝑞𝑆𝑚𝑉 − 𝛹𝛩 𝑔 𝑐𝑜𝑠 𝛩𝑉 + 𝛹𝑦𝑉 𝑠𝑖𝑛 𝛩 + 𝛹𝑥𝑉 𝑐𝑜𝑠 𝛩. 5) 

Сопряженная система уравнений имеет вид (6): 
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𝑑𝛹𝑉𝑑𝑡 = −𝜕𝐻𝜕𝑉 = 𝛹𝑉(𝐶𝑥0 + 𝐴𝛼2) 𝑆𝑚𝜌𝑉 − 𝛹𝛩𝐶𝑦𝛼𝛼 𝜌𝑆2𝑚 − 𝛹𝛩 𝑔 𝑐𝑜𝑠 𝛩𝑉2 −𝛹𝑦 𝑠𝑖𝑛 𝛩 − 𝛹𝑥 𝑐𝑜𝑠 𝛩 ; 𝑑𝛹𝛩𝑑𝑡 = −𝜕𝐻𝜕𝛩 = 𝛹𝑉𝑔 𝑐𝑜𝑠 𝛩 − 𝛹𝛩 𝑔 𝑠𝑖𝑛 𝛩𝑉 − 𝛹𝑦𝑉 𝑐𝑜𝑠 𝛩 + 𝛹𝑥𝑉 𝑠𝑖𝑛 𝛩 ; 𝑑𝛹𝑥𝑑𝑡 = −𝜕𝐻𝜕𝑥 = 0; 𝑑𝛹𝑦𝑑𝑡 = −𝜕𝐻𝜕𝑦 = −𝛹𝑉(𝐶𝑥0 + 𝐴𝛼2) 𝑆𝑉22𝑚 𝜌0104 𝑒− 𝑦104 +𝛹𝛩𝐶𝑦𝛼𝛼 𝑆𝑚 𝑉𝜌02 104 𝑒− 𝑦104 . 

 

 

 

 

(

6) 

Необходимые граничные условия для решения сопряженной системы уравнений находим из условий 
трансверсальности (7), (8): [𝜕𝐽𝜕𝑡 − 𝐻]𝑇|𝑡=𝜗 𝛿𝑡𝜗 = 0; [𝜕𝐽𝜕𝑧 + 𝛹]𝑇|𝑡=𝜗 𝛿𝑧𝜗 = 0, 

 

(

7) 

 

(

8) 

где 𝑧 = [𝑉𝛩𝑦𝑥] ;   𝛹 = [𝛹𝑉𝛹𝛩𝛹𝑦𝛹𝑥 ] ;    𝛿𝑧𝜗 = [
𝛿𝑉𝜗𝛿𝛩𝜗𝛿𝑦𝜗𝛿𝑥𝜗] ;   𝜕𝐽𝜕𝑧 = [  

   
 𝜕𝐽𝜕𝑉𝜕𝐽𝜕𝛩𝜕𝐽𝜕𝑦𝜕𝐽𝜕𝑥]  
   
 
. 

Из условия трансверсальности для времени (7) находим (9): 𝐻|𝑡=𝜗 = 0. 
9) 

Условие (8) в развернутом виде имеет вид: 𝛹𝑉(𝜗)𝛿𝑉𝜗 +𝛹𝛩(𝜗)𝛿𝛩𝜗 + (𝑦(𝜗) − 𝑦зад +𝛹𝑦)𝛿𝑦𝜗 + (𝑥(𝜗) − 𝑥зад +𝛹𝑥)𝛿𝑥𝜗 = 0. 
Так как при 𝑡 = 𝜗 фазовые координаты 𝑉, 𝛩 и 𝑥 могут принимать любые значения, то из условия 

трансверсальности, в силу независимости вариаций 𝛿𝑉𝜗, 𝛿𝛩𝜗, 𝛿𝑥𝜗 получаем следующие граничные условия для 
фазовых координат сопряженной системы (10): 𝛹𝑉(𝜗) = 0, 𝛹𝛩(𝜗) = 0, 𝛹𝑥(𝜗) = 𝑥зад − 𝑥(𝜗). (10) 

Из условия трансверсальности (8) находим значение 𝛹𝑦(𝜗) (11):  𝛹𝑦(𝜗) = −𝛹𝑥(𝜗) 𝑐𝑜𝑠(𝛩(𝜗))𝑠𝑖𝑛(𝛩(𝜗)). (11) 

Задача оптимального управления сводится к краевой задаче – найти решение ДУ (1), (6) при заданных 
начальных условиях, фазовые координаты которых удовлетворяют условиям (10), (11).   

По принципу максимума, функция Гамильтона Н при оптимальном управлении должна достигать максимума, а 
управление 𝛼(𝑡) должно удовлетворять условию (2). 

Функцию Гамильтона представим в виде 𝐻 = 𝐻0 +𝐻1𝛼2 +𝐻2𝛼, где (12): 𝐻0 = −𝛹𝑉𝐶𝑥0 𝑆𝑚 𝜌𝑉22 − 𝛹𝑉𝑔𝑆𝑖𝑛𝜃 − 𝛹𝜃 𝑔𝐶𝑜𝑠𝜃𝑉 + 𝛹𝑦𝑉𝑆𝑖𝑛𝜃 + 𝛹𝑥𝑉𝐶𝑜𝑠𝜃; 𝐻1 = −𝛹𝑉𝐴 𝑆𝑚 𝜌𝑉22 ;     𝐻2 = 𝛹𝜃𝐶𝑦𝛼 𝑆𝑚 𝜌𝑉2 . 
 

(12) 

Функция 𝐻 достигает максимума при следующих значениях (13): 

𝛼~(𝑡) =
{   
   𝛼∗(𝑡),  если   𝐻1 < 0,   |𝛼∗(𝑡)| ≤ 𝛼доп;𝛼доп 𝑆𝑖𝑛𝑔[𝛼∗(𝑡)],   если   𝐻1 < 0,  |𝛼∗(𝑡)| > 𝛼доп;𝛼доп,   если   𝐻1 ≥ 0,   𝐻2 > 0;−𝛼доп,   если   𝐻1 ≥ 0,   𝐻2 < 0;±𝛼доп,   если   𝐻1 > 0,   𝐻2 = 0;    (скользящий режим)

режим особого управления, если 𝐻1 = 𝐻2 = 0, 

 

 

 

 

(13) 

где 𝛼∗(𝑡) (14):                                              
𝜕𝐻𝜕𝛼|𝛼=𝛼∗ = 0, (14) 

откуда (15):                                                 𝛼∗(𝑡) = − 𝐻22𝐻1. (15) 

Поставленная задача оптимального управления решается с помощью метода последовательных приближений. 
Его алгоритм состоит в следующем [3]: 

1) Задается начальное приближение управления 𝛼0(𝑡). 
2) Решается ДУ (1) с начальными условиями и выбранным управлением 𝛼0(𝑡) от 𝑡0 до момента окончания 

движения, определяемого условием (3). Полученное решение обозначается через 𝑥0(𝑡).  
3) Совместно в обратном направлении от 𝜗 до 𝑡0 решаются ДУ (1) с граничными условиями   𝑥(𝜗) = 𝑥0(𝜗), 

управлением 𝛼0(𝑡) и система уравнений (6) с граничными условиями (10), (11). 
4) Одновременно из условия максимума функции Н в каждый момент времени находится 𝛼1(𝑡):  max𝑢1(𝑡)∈𝑈𝐻(𝑡, 𝑥0(𝑡),Ψ0(𝑡), 𝛼1(𝑡)). (16) 

5) Найденное новое управление 𝛼1(𝑡) подставляется в (1) и находится 𝑥1(𝑡). 
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6) Переходим к шагу 1. 
Если процесс последовательных приближений сходиться, то вычисления продолжаются до тех пор, пока 

значение функционала (4) не станет меньше допустимого значения, определяемого точностью решения задачи. Для 
улучшения сходимости метода существует модификация алгоритма [2]. Для модификации алгоритма новое 
приближение управления 𝛼̃(𝑡) ищется в следующем виде (17):  𝛼1(𝑡) = 𝛼0(𝑡) + 𝑆(𝛼̃(𝑡) − 𝛼0(𝑡)). (17) 

Параметр S находится из условия уменьшения значения критерия оптимальности (4) на каждой итерации. Если 
значение функционала на новой итерации увеличивается, то S уменьшается в два раза.  

Задача решалась при следующих начальных условиях, представленных в таблице 1. 
Таблица 1  

Начальные данные 

Величина Значение 

Начальное значение дальности, 𝑥0, м 35000 

Начальное значение высоты полета, 𝑦0, м 68000 

Начальное значение скорости полета, 𝑉0, м/с 3000 

Начальное значение угла наклона траектории, 𝛩0, 
град. 

-10 

Максимально допустимое значение угла атаки, 𝛼доп, град. 
15 

Масса СЛА, m, кг 16600 

Площадь миделя СЛА, S, м2 1,539 

 

Прежде чем перейти к расчету оптимальной траектории надо найти размеры области прицеливания. Для этого 
решается система ДУ (1) с ограничением (2) при различных программах управления 𝛼 = [−15°; 0°; 15°]. 

На рис. 1 и 2 изображены результаты в соответствии с программой управления. 
 

 
Рис. 1. Изменение скорости ЛА при различных управлениях 

 

 
Рис. 2. Траектории движения ЛА при различных управлениях 

 

По рис. 2 видно, что область прицеливания находится в пределах от 244910 м до 277494 м. 
Результаты расчета оптимальной траектории спуска для заданных значений дальности полета представлены на 

рис. 3 – 6 и в таблицах 2 – 4. 
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Рис. 3. Траектории спуска для различных 𝑥зад. 

 

 
            Рис. 4. Изменение угла атаки для различных 𝑥зад.                 Рис, 5. Изменение угла наклона траектории  
                                                                                                                                       для различных 𝑥зад. 

 
Рис. 6. Изменение скорости для различных 𝑥зад. 

 

В таблице 2 показано изменение критерия оптимальности в процессе выполнения итераций при движении в 
точку 𝑥зад. =245 км, в таблице 3 – при движении в точку 𝑥зад. =250 км, в таблице 4 – при движении в точку 𝑥зад. =261 км. Краевая задача решалась с точностью 𝜀 = |𝑥 − 𝑥зад.| =100 м. 

Таблица 2 

Изменение 𝐽 при 𝑥зад. = 245км 

№ итерации 𝑆 𝐽, м2 |𝑥 − 𝑥зад.|,  м 𝑥(𝜗),  м 𝜗,  с 
0 – 8,8178e+07 1,3280e+04 2,5828e+05 78,96 

1 1 2,6008e+06 1,8535e+03 2,4685e+05 78,96 

2 1 162,8349 17,7681 2,4502e+05 77,63 
Таблица 3 

Изменение 𝐽 при 𝑥зад. = 250км 

№ 
итерации 

𝑆 𝐽, м2 |𝑥 − 𝑥зад.|,  м 
𝑥(𝜗),  м 𝜗,  с 

0 – 3,4278e+07 8,2799e+03 2,5828e+05 78,96 

1 1 5,8332e+06 3,1465e+03 2,4685e+05 78,96 

2 
1 2,6921e+07 737,4741 2,5074e+05 

77,63 
0,25 1,6309e+06 1,7725e+03 2,5177e+05 

3 
1 1,4886e+07 5,4470e+03 2,4455e+05 

77,31 
0,25 4,4341e+04 282,4185 2,4972e+05 

4 1 2,8476e+07 59,2994 2,4994e+05 77,23 

5 
1 1,5392e+07 5,5351e+03 2,4446e+05 

77,25 
0,0625 4,7947e+03 95,5284 2,4990e+05 
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Таблица 4 

Изменение 𝐽 при 𝑥зад. = 261км 

№ итерации 𝑆 𝐽, м2 |𝑥 − 𝑥зад.|,  м 𝑥(𝜗),  м 𝜗,  с 
0 – 3,6994e+06 2,7201e+03 2,5828e+05 

78,96 
1 

1 5,0633e+07 7,6727e+03 2,5333e+05 

0,125 3,2411e+06 2,4430e+03 2,5856e+05 

2 
1 3,7162e+07 6,1404e+03 2,5486e+05 

79,77 
0,0312 2,7119e+05 715,3747 2,6028e+05 

3 
1 3,4135e+07 5,7487e+03 2,5525e+05 

79,98 
0,0078 3,8546e+04 275,2193 2,6072e+05 

4 
1 3,3442e+07 5,6557e+03 2,5534e+05 

80,03 
0,0312 2,8297e+04 166,2591 2,6083e+05 

5 
1 3,3168e+07 5,6186e+03 2,5538e+05 

80,05 
0,0312 2,3088e+04 125,0867 2,6087e+05 

6 
1 3,2895e+07 5,5815e+03 2,5542e+05 

80,07 
0,0625 6,4872e+04 95,2803 2,6090e+05 

 

Результаты моделирования показывают, что для выбранных параметров математической модели СЛА требуется 
от пяти до шести итераций. Причем чем ближе было выбрано начальное приближение управления 𝛼0(𝑡) к 
требуемому управлению СЛА, тем меньше итераций необходимо для решения задачи.  

Результаты моделирования показывают, что метод последовательных приближений обладает хорошей 
сходимостью и может быть использован для нахождения управления, обеспечивающего попадание СЛА в заданную 
область прицеливания. 
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В последние годы одним из самых актуальных вопросов ракетно-космической отрасли стало моделирование и 
проектирование процесса посадки первой ступени ракеты-носителя (РН) для ее повторного использования в 
дальнейшем. Развитие этого общемирового тренда связано, прежде всего, со снижением удельной стоимости 
выведения полезной нагрузки в космическое пространство и увеличением числа пусков. Однако, частоту пусков 
можно увеличить и путем разработки частными компаниями во всем мире, в том числе и в России РН различной 
грузоподьемности, например, малого и среднего класса  

В настоящее время значительных успехов в вопросе посадки возвращаемой ступени удалось добиться 
американской частной компании «SpaceX», создавшей и успешно эксплуатирующей РН «Falcon-9» с системой 
спасения первой ступени. Схема спасения включает в себя: управляемый вход в атмосферу и вертикальную посадку 
с помощью повторного включения маршевой двигательной установки (ДУ). 

Элементы системы спасения: 
– маршевая ДУ, способная включаться повторно на участке спуска для снижения скорости падения объекта. 

Необходимый запас топлива формируется за счёт увеличенного основного запаса топлива, который расходуется на 
участке выведения. Посадочное торможение начинается на высоте 2 километра, когда относительная скорость равна 
800 км/ч, на этом этапе расходуется 4,4 тонны топлива [1]; 

– реактивная система управления (РСУ). РСУ используется для задания спускаемому объекту правильного 
положения в пространстве. Система осуществляет работу на «холодном газе», расположенного в шар-баллонах. 
После отделения, РСУ может осуществить разворот объекта до 90°. Система располагается на переходном отсеке; 

– складные аэродинамические решётчатые рули, которые располагаются в переходном отсеке. Работая в 
тандеме рули и РСУ обеспечивают ориентацию в пространстве и управление ступени на всех этапах приземления; 

– складная система шасси, обеспечивающая амортизацию при посадке и устойчивое положение после 
приземления. 

Среди всех элементов системы спасения складные шасси является одной из наиболее важных, потому что их 
неисправность может привести к сбою всей миссии.  

Общая схема шасси при вертикальной посадке представлена ниже (рис.1). Данная схема позволит избежать 
прямого воздействия реактивной струи на шасси на этапе посадки при повторном включении маршевого двигателя, 
а также упростит получение устойчивого положения ступени в момент приземления. 
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Рисунок 1. Общая схема складных шасси 

 

Конструкция складной системы шасси представляет собой четыре опорные стойки, выполненные из 
углепластика. Каждая опора состоит из основной, вспомогательной стойки, привода, демпфера и подножки [2]. 

Однако, такая общая масса конструкций складных шасси составляет от 2 тонн, что значительно уменьшает 
массу полезного груза, выводимого на орбиту. 

Если учитывать, что элементы РН будут приземляться на планете Земля, то будет уместной идея создания 
наземной системы спасения элементов РН, то есть без использования в элементах спасения складных шасси. 
Решение этой задачи приведет к снижению сухой массы первой ступени. Подобные системы находятся в стадии 
разработки, их различные концепции представлены центральным научно-исследовательским институтом 
машиностроения и «SpaceX». Система Маска представляет собой башенный кран с механизированной «рукой» 
(рис.2). «Рука» будет производить захват ступени ракеты для дальнейшей дозаправки и установки следующего 
модуля. 

 

 
Рисунок 2. Башенный кран с механизированной рукой 

 

Не менее интересное конструкционное решение данного вопроса предложили Шохов Г.В. и Назаров С.С. [3]. 

Конструкция представлена на рис.3. 

 
Рисунок 3. Устройство для посадки: 

1 – возвращаемая ступень, 2 – посадочное устройство, 3 – механический манипулятор, 4 – сетчатая конструкция посадочного 
устройства, 5 – крепежи 

 

Принцип действия до самого момента приземления аналогичен схеме спасения с много повторным включением 
ДУ. Последний этап же будет отличаться отсутствием посадочных шасси, функцию которых будет выполнять 
устройство для посадки. В момент последнего включения ДУ ступень будет выровнена для захвата механическими 
манипуляторами, они будут сопровождать ступень до момента крепления объекта на посадочном устройстве.  
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По сравнению с предложенным выше вариантом (рис. 2) этот более сложный, но создание конструкции данной 
формы позволит упростить фазу приземления. 

Обе последние схемы захвата возвращаемой ступени ракеты обладают большим потенциалом, однако, требуют 
некоторых модернизаций. Если в схеме посадки на выдвижные штанги все основное усилие приходится на корпус 
ступени ракеты, то в данном случае это усилие воспринимают аэродинамические рули, обладающие достаточной 
прочностью, чтобы выдержать зажимное усилие и вес всей ступени. Также в башенном кране с механизированной 
рукой основной задачей для проектирования становится программирование точного управляемого захвата в нужный 
момент, когда ступень достигает необходимой высоты. В схеме, предложенной Шоховым Г.В. и Назаровым С.С., 
присутствует такая же задача. Кроме того, при воздействии газовой струи, истекающей из ДУ, на сетчатую 
конструкцию посадочного устройства может возникнуть распыл струи, вследствие чего может возникнуть 
термосиловое воздействие на корпус самой ступени ракеты. 

Таким образом, необходимо изучение способов аккумулирования энергии газовой струи и преобразования ее в 
полезную механическую работу захватов ступени ракеты с целью проектирования общей конструкции автономного 
посадочного агрегата, способного с помощью системы преобразования энергии под действием давления газовой 
струи самостоятельно «захватывать» возвращаемую ступень РН при посадке. 

Существует множество методов преобразования энергии из одних форм в другие. Это, например, 
преобразование тепловой энергии в механическое движение в теплоэнергетических установках, преобразование 
течений воды и воздуха в электрическую энергию в гидротурбинах и ветровых генераторах, и преобразование 
солнечной энергии в электрическую в селеновых элементах и многие другие. 

В ракетно-космической технике такие методы применяется в газотурбинных генераторах (рис. 4). Газовая 
турбина – это своеобразный тепловой двигатель, задача которого вращаться вследствие воздействия газовой струи. 
Устроена она таким образом, что главная часть турбины – колесо, на которое прикреплены наборы лопаток. Газ, 
воздействую на лопатки газовой турбины, сообщает им усилие, которое приводит колесо во вращение. Колесо в 
свою очередь скреплено с валом. Вследствие этого движения, происходящего внутри двигателя газовой турбины, 
достигается получение механической энергии, которая передаётся на электрогенератор, на гребной винт корабля, на 
воздушный винт самолёта и другие рабочие механизмы аналогичного принципа действия. 

 

 
Рисунок. 4. Схема работы газотурбинного генератора 

 

Такая схема аккумулирования энергии газовой струи может быть применена в стартовых и посадочных 
комплексах, что может стать дополнительным источником электрической энергии. 

Также большим потенциалом в решении данной проблемы обладают пневмо- и гидропоршни. Принцип их 
работы в рамках преобразования энергии газовой струи на посадочных сооружениях может быть следующим: 
газовая струя приземляющейся ступени РН рассекается в 4 направлениях с помощью рассекателя конусообразной 
формы и направляется в поршневые гидро- или пневмодвигатели, установленные перпендикулярно потокам струй. 
Усилие, оказываемое этими потоками, приводит поршни в движение, что создает внутреннее давление, 
перенаправляемое далее по магистралям в рабочие цилиндры, жестко закрепленные на механических 
манипуляторах.  

Для исследования оптимальных параметров посадочного агрегата, таких как геометрические размеры 
сооружения, значения внутренних усилий поршней, а также проектирования системы передачи усилий на 
совершение полезной работы разработана математическая модель и проведено программное моделирование 
процесса приземления отработавшей ступени. 

Математическая модель процесса вертикальной посадки ступени ракеты. Расчет основных параметров 
газодинамических процессов при взаимодействии струй газа, истекающих из сопла ДУ, с элементами посадочного 
сооружения включает в себя численное моделирование в программном пакете ANSYS Fluent и решение системы 
энергетических уравнений. 

Основными уравнениями, используемыми для математического моделирования динамики вязкого 
теплопроводного газа являются дифференциальные уравнения Навье-Стокса, и уравнение состояния идеального 
(совершенного) газа. Турбулентный режим течения моделируется с помощью осреднения основных уравнений по 
Рейнольдсу с использованием модели турбулентности k-ε realizable. 

В работе использована геометрия двумерной расчетной области, полученная посредством оптимизации 
значений геометрических параметров. Расчет проведен от входного сечения сопла. До генерации сетки заданы 
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границы: входная (inlet), выходная (outlet) и стенка (wall). Для модели использовалась треугольная расчетная сетка 
со сгущением сетки на границе wall расчетной области. 

В качестве рабочего тела принят сухой воздух, подчиняющийся закону идеального газа. Граничные условия 
задаются следующим образом. Для inlet: полное давление – 70 атм, статическое давление в области сверхзвукового 
потока – 69 атм, температура 1300 К. На границе outlet заданы избыточное статическое давление, равное 1 атм, и 
температура обратного потока 300 К. На рисунке 5 показана расчетная сетка модели с заданными границами. 

 

 
Рисунок 5. Расчетная сетка модели с заданными границами 

 

Проведены расчеты в программе ANSYS Fluent при использовании различных моделей турбулентности. Для 
более быстрой сходимости расчета использованы «связанная» схема параметров «давление-скорость» и гибридная 
инициализация. Расчет проводился до тех пор, пока невязки не становились меньше 10-3 или их графики не 
принимали вид прямых линий. На рисунке 4 показано распределение скорости, температуры и давления газового 
потока, действующих на поршни. 

 

 
Рисунок 6. Распределение скорости, температуры и давления на поршень 

 

В результате математического моделирования получены следующие усредненные результаты: скорость газовой 
струи на границе поршня 816 м/с, температура 898 К, давление 1,7 МПа. 

Течение газа может быть также описано основными энергетическими уравнениями, если в «живом» сечении 
потока известны или могут быть найдены параметры газа и скорость его течения. Следствие из уравнения 
количества движения выглядит следующим образом: 
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где F – усилие, создаваемое потоком газа на поршень, pдин – динамическое давление потока газа, S – площадь 
границы поршня, на которую воздействует струя, – плотность потока газа, Vсрx – усредненная скорость потока в 
месте давления. 

Из этого уравнения можно определить величину усилия потока, действующего на стенку поршня, которое равно 
1,59 МПа, что соответствует полученным результатам математического моделирования. Следовательно, необходимо 
спроектировать такую систему передачи усилий, чтобы при достижении максимального давления потока газовой 
струи механические манипуляторы начинали движение по захвату ступени ракеты на оптимальном значении высоты 
самой ступени. 

Далее, имея все необходимые параметры, такие как усилие на поршне, вес, высоту и диаметр ступени ракеты, 
геометрические параметры механических манипуляторов, можно спроектировать систему передачи усилия по 
магистралям гидро- или пневмоцилидров для выполнения захвата возвращаемой ступени. Однако, стоит заметить, 
что целесообразнее будет использовать гидроцилиндры из-за высоких температур, действующих на посадочный 
агрегат. Газ, находящийся в цилиндре, под температурным воздействием, расширяется по изохорному процессу, что 
приводит к увеличению давления внутри штока, и, как следствие, усилие на поршень придется увеличивать. 
Гидроцилиндры не имеют такой особенности из-за несжимаемости жидкости, что делает их наилучшим вариантом 
для данной схемы. 

 



66 

 

 
Рисунок 7. Схема гидравлического цилиндра 

 

Еще одним достоинством использования гидроцилиндров является их большой выбор и разнообразие, что не 
вызовет проблем с подбором подходящего для работы в таких тяжелых условиях. Например, в сталеплавильных и 
конверторных производствах гидроцилиндры должны работать в условиях очень высоких температур. Для таких 
условий разработаны специальные цилиндры с двойной рубашкой и принудительным водяным охлаждением. 
Жаропрочная сталь, высокотемпературные уплотнения и специальные скребки чистки штока позволяют цилиндрам 
эффективно работать со встроенными системами положения штока, чувствительными к высоким температурам [4]. 

Механические захваты с системой передачи энергии могут выглядеть следующим образом, представленным на 
рисунке 8, но полноценная схема зависит от необходимых параметров, которые определяются возвращаемой 
ступенью ракеты. 

 

 
Рисунок 8. Общий вид механических манипуляторов 

 

Выводы. На основании вышеизложенного можно сделать вывод, что существует множество разрабатываемых 
способов посадки возвращаемой ступени ракеты, что доказывает актуальность задачи. Применение выше указанных 
систем зависит от поставленных требований и начальных условий, таких как: ограничения на массу элемента в 
момент отделения и приземления, место посадки (морская платформа, наземная площадка). Кроме того, идея 
использования энергии газовой струи, истекающей из ДУ, имеет большой потенциал в ракетно-космической технике 
и при решении других задач.  
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УДК 629.78 

ИССЛЕДОВАНИЕ СПОСОБОВ ПРИМЕНЕНИЯ МАНЕВРЕННЫХ КА  
ДЛЯ ОПЕРАТИВНОГО МОНИТОРИНГА ЗЕМНОЙ ПОВЕРХНОСТИ 

Гавриленко М.И., Ермолаев В.И. 
Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д.Ф.Устинова 

 

Одной из наиболее важных областей практического применения малых космических аппаратов (МКА) является 
создание систем оперативного мониторинга земной поверхности. 

Космические аппараты наблюдения позволяют получать высококачественные снимки и детальную информацию 
о нашей планете, что позволяет рационально использовать ее ресурсы, а также получать информацию с районов 
чрезвычайных ситуаций и природных аномалий. Однако для получения необходимого разрешения на местности 
используются низкие околоземные орбиты и аппаратура с относительно малым углом обзора. В связи с этим 
периодичность обзора космическим аппаратом объектов на земной поверхности составляет 3-5 суток. Данные 
значения периодичности обзора не позволяют проводить оперативный мониторинг районов, в которых имеют место 
стихийные бедствия или техногенные аварии. 

В ближайшей перспективе для решения данной проблемы предлагается наращивать количество МКА в составе 
орбитальных группировок, что требует больших экономических затрат.  В связи с этим возникает необходимость 
исследования возможностей снижения периодичности наблюдения земной поверхности при ограниченных 
экономических затратах. 

В БГТУ «Военмех» предложен альтернативный способ повышения оперативности получения информации с 
требуемых районов - двухрежимный способ наблюдения земной поверхности, основанный на использовании 
маневренных КА [1]. Суть данного решения в том, что МКА наблюдения будут функционировать в двух режимах: в 
режиме глобального наблюдения и режиме регионального наблюдения. 

 Режим глобального наблюдения (РГН) основан на использовании кратносинхронных орбит. Период обращения 
КА на такой орбите позволяет обеспечивать ежесуточный сдвиг трассы на расстояние, равное ширине полосы обзора 
бортовой аппаратуры. В результате космический аппарат обеспечивает просмотр всей поверхности Земли. Однако 
периодичность обзора составляет величину 3-5 суток. Данный режим используется существующими КА 
наблюдения. 

Режим регионального наблюдения (РРН) предполагает использование квазисинхронных орбит, которые 
позволяют вести оперативную съемку заданных районов на поверхности Земли с периодичностью 0,5-1 сутки. 
Однако они не обеспечивают наблюдение всей земной поверхности (между трассами на соседних витках расстояния 
существенно превышают ширину полосы обзора КА). Переход в данный режим наблюдения осуществляется путем 
перевода КА с кратносинхронной орбиты на близкую компланарную квазисинхронную орбиту, обеспечивающую 
ежесуточное повторение трассы. При этом прохождение трассы через заданный район на земной поверхности 
обеспечивается за счет выбора рабочей точки на квазисинхронной орбите (обеспечения определенного значения 
аргумента широты КА на квазисинхронной орбите). 

В результате предлагаемый способ позволяет снизить периодичность получения оперативной информации при 
ограниченном количестве КА в составе орбитальной группировки и одновременно сохранить возможность 
глобального обзора земной поверхности, необходимую для решения плановых задач. 

В результате проведенных исследований были установлены параметры рабочих орбит, обеспечивающие 
реализацию указанных режимов наблюдения, с учетом возможностей и требований к целевой аппаратуре [1]. Высота 
орбиты глобального наблюдения (ОГН): Нг = 621,4 км. Высота орбиты регионального наблюдения (ОРН): Нр = 
561,4 км. 

Основными показателями качества перелетов между кратносинхронными (ОГН) и квазисинхронными (ОРН) 
орбитами являются затраты характеристической.  

В ходе исследований рассматривались три способа изменения режима наблюдения, основанные на 
использовании гомановской схемы межорбитальных перелетов: с фазированием на орбите глобального наблюдения, 
с использованием орбиты фазирования с радиусом меньшим радиуса орбиты регионального наблюдения, с 
использованием орбиты фазирования с радиусом большим радиуса орбиты глобального наблюдения. 

Схема перелета с фазированием на орбите глобального наблюдения представлена на рисунке 1. При 
поступлении команды на переход из РГН в РРН космический аппарат ожидает на ОГН (участок КА0–КА1) 

наступления такого взаимного положения между КА и рабочей точкой (РТ), когда переход между орбитами по 
гомановской схеме (участок КА1–КА2) обеспечит попадание КА в требуемую рабочую точку на орбите 
регионального наблюдения - РТ2. 

Математические соотношения для определения времени изменения режима наблюдения с фазированием на 
орбите глобального наблюдения представляют собой следующую систему уравнений: 

  𝜑рт − 𝜑ка = 𝜑см ,                                                   (1) 𝜑ка = 𝑡ф ∙ 𝜔г + 𝜋   ,                                                 (2) 𝜑рт = 𝜔р(𝑡ф + 𝑡п) ,                                                (3)  𝑡𝛴 = 𝑡п + 𝑡ф .                                                           (4) 
где рт - угловое перемещение рабочей точки на ОРН за время изменения режима наблюдения; 
ка - угловое перемещение КА за время изменения режима наблюдения; 
см - угол между КА и РТ в начальный момент времени; 𝑡ф  - время фазирования (ожидание начала маневра) на ОГН; 𝑡п  - время выполнения межорбитального перелета с ОГН на ОРН;  𝑡𝛴  - время изменения режима наблюдения; 
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𝜔г - угловая скорость движения по ОГН; 𝜔р  - угловая скорость движения по ОРН.  
 

 
Рисунок 1. Способ изменения режима наблюдения с фазированием на орбите глобального наблюдения 

Схема перелета с использованием орбиты фазирования с радиусом меньшим радиуса орбиты регионального 
наблюдения представлена на рисунке 2. 

 
Рисунок 2. Способ изменения режима наблюдения с использованием промежуточной ОФ ниже ОРН 

 
При поступлении команды на переход из РГН в РРН космический аппарат совершает перелет на внутреннюю 

дополнительную орбиту - орбиту фазирования (участок КА0–КА1). На орбите фазирования (ОФ) КА ожидает 
(участок КА1–КА2) наступления такого взаимного положения между КА и рабочей точкой, когда переход между 
орбитами по гомановской схеме (участок КА2–КА3) обеспечит попадание КА в требуемую рабочую точку на ОРН 
(РТ3). 

Математические соотношения для определения времени изменения режима наблюдения с использованием 
орбиты фазирования с радиусом меньшим радиуса орбиты регионального наблюдения представляют собой 
следующую систему уравнений: 

 𝜑рт − 𝜑ка = 𝜑см,                                                     (5) 𝜑ка = 𝑡ф ∙ 𝜔ф + 2𝜋,                                                 (6) 𝜑рт = 𝜔р(𝑡ф + 𝑡1 + 𝑡2),                                         (7) 𝑡𝛴 = 𝑡1 + 𝑡2 + 𝑡ф.                                                     (8) 
где 𝑡1  - время перелета с ОГН на орбиту фазирования; 𝑡2  - время перелета с орбиты фазирования на ОРН; 𝜔ф - угловая скорость движения по орбите фазирования. 
Схема перелета с использованием орбиты фазирования с радиусом большим радиуса орбиты глобального 

наблюдения представлена на рисунке 3. 
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Рисунок 3. Способ изменения режима наблюдения с использованием промежуточной ОФ выше ОГН 

 
При поступлении команды на переход из РГН в РРН космический аппарат совершает перелет на внешнюю 

дополнительную орбиту - орбиту фазирования (участок КА0–КА1). На орбите фазирования КА ожидает (участок 
КА1–КА2) наступления такого взаимного положения между КА и рабочей точкой, когда переход между орбитами по 
гомановской схеме (участок КА2–КА3) обеспечит попадание КА в требуемую рабочую точку на ОРН (РТ3). 

Необходимые математические соотношения для определения времени изменения режима наблюдения с 
использованием орбиты фазирования с радиусом большим радиуса орбиты глобального наблюдения представлены в 
формулах (5) - (8). 

Расчеты затрат характеристической скорости на выполнение межорбитальных перелетов проводились в 
импульсной постановке.  

В качестве варьируемых параметров рассматривались начальный угол смещения (φсм) между МКА и требуемой 
рабочей точкой на квазисинхронной орбите по аргументу широты, а также время изменения режима наблюдения. 

В результате проведенных исследований были определены области рационального использования 
рассматриваемых способов перелетов между орбитами. Результаты, полученные в процессе проведения расчетов, 
представлены в виде графических зависимостей. 

На рисунке 4 представлена зависимость суммарных затрат характеристической скорости от суммарных затрат 
времени (располагаемое время) для различных значений начального угла смещения (см = 10, см = 100, см = 
210, см = 320).  

 На представленных далее графиках способ изменения режима наблюдения с фазированием на ОГН обозначен 
цифрой 1, способ изменения режима наблюдения с использованием промежуточной орбитой фазирования ниже ОРН 
– цифрой 2, способ изменения режима наблюдения с использованием промежуточной орбитой фазирования выше 
ОГН – цифрой 3. Значение t1 – минимальное время изменения режима наблюдения для перелета с фазированием на 
ОГН, t2 - минимальное время изменения режима наблюдения для перелета с использованием орбиты фазирования 
ниже ОРН, t3 - минимальное время изменения режима наблюдения для перелета с использованием орбиты 
фазирования выше ОГН. 
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Рисунок 4. Зависимость затрат характеристической скорости от суммарных затрат времени 

Проанализировав данные зависимости можно заметить, что в широком диапазоне изменения начального угла 
смещения при диапазоне располагаемого времени tt1 базовым следует считать способ изменения режима 
наблюдения с фазированием на ОГН. Это обусловлено тем, что другие способы перелета позволяют существенно 
снизить затраты времени на изменение режима наблюдения. Однако они требуют для существенного изменения 
времени достаточно больших затрат характеристической скорости, и в широком диапазоне допустимого времени 
изменения режима наблюдения перелёт с фазированием на орбите глобального наблюдения является наименее 
энергозатратным. 

Если располагаемое время находится в диапазоне [t2–t3], т.е. имеются высокие требования к оперативности, то 
целесообразно использовать способ изменения режима наблюдения с использованием орбиты фазирования ниже 
ОРН. Наличие дополнительной орбиты при перелете позволяет сократить время ожидания заданного углового 
положения из-за большей разности угловых скоростей вращения между орбитами фазирования и ОРН по сравнению 
с разницей данного параметра между ОГН и ОРН. 

Если в поставленной задаче имеется больший запас располагаемого времени (диапазон [t3–t1]), то 
осуществляется перелет с использованием орбиты фазирования выше ОГН. 

Резюмируя вышесказанное можно сделать вывод, что использование маневренных КА и двухрежимного 
способа наблюдения земной поверхности позволяет обеспечить сочетание глобальности наблюдения земной 
поверхности с высокой оперативностью получения информации о заданных районах земной поверхности. При этом 
данный способ позволяет обеспечить снижение периодичности обзора требуемых районов с 3–5 суток в РГН до 0,5-1 

суток в РРН при использовании орбитальной группировки, состоящей из одного МКА. 
Предложенный способ мониторинга земной поверхности реализуем при относительно небольших 

экономических затратах и позволяет значительно повысить оперативность мониторинга требуемых районов земной 
поверхности. 
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ИССЛЕДОВАТЕЛЬСКИЙ РАКЕТНЫЙ КОМПЛЕКС 

О. А. Мальцева, Д. А. Бобров, Е. А. Власенко, В. И. Подгорная 

Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д.Ф. Устинова 

 

В данной статье рассматривается ракетный комплекс, включающий в свой состав ракету-носитель 
измерительного оборудования и стартовую установку. Комплекс предназначен для запуска ракеты-носителя типа 
«РН-Д1». Ракеты данного класса предназначены для доставки атмосферных зондов на определённую высоту и 
проведения работ по исследованию атмосферы. 

Преимуществами комплекса является возможность многоразового использования, лёгкость в эксплуатации и 
дешевизна. 

Ракета-носитель измерительного оборудования «РН-Д3» (РНИО «РН-Д3») является сверхлёгкой 
твердотопливной ракетой вертикального старта. Данный беспилотный летательный аппарат (БПЛА) способен 
выводить полезную нагрузку (ПН) массой 1 кг на высоту 2-2,5 км за 20с [1].  

РНИО «РН-Д3» спроектирована на основе предыдущих образцов данной модели – «РН-Д1» и «РН-Д2».  



71 

 

Ракета-носитель «РН-Д3» имеет блочно-модульную конструкцию (рис. 1, рис. 2), обеспечивающую компактную 
перевозку ракеты, простоту замены деталей в случае их поломки или модернизации. 

 

 
Рис.1 Ракета-носитель измерительного оборудования. Общий вид 

 

 
Рис.2 Ракета-носитель измерительного оборудования. Вид в разрезе 

 

Ракета-носитель состоит из трёх отсеков  отсека ПН, отсека электроники и хвостового отсека. 
В отсеке полезной нагрузки располагается атмосферный зонд, пыж, стакан с пороховым зарядом и система 

спасения РНИО и ПН. В качестве системы спасения используется парашют. 
Модуль полезной нагрузки соединён с модулем электроники по средствам байонетного соединения. Отсек 

электроники предназначен для размещения полётной аппаратуры. 
В хвостовом отсеке располагается крепление системы спасения, двигательная установка и хвостовые 

стабилизаторы. 
В качестве материала для корпусных отсеков используется композитный материал – углепластик, 

обеспечивающий высокую прочность, что позволяет выдерживать большие перегрузки, возникающие во время 
полёта.  

Остальные элементы конструкции изготовлены по аддитивной технологии FDM на 3D-принтере. В качестве 
материалов для данных элементов используются такие пластики, как PLA, ABS, нейлон, армированный волокнами 
карбона [2]. 

В соединительном отсеке, как было сказано выше, располагается блок бортового оборудования. 
Данная бортовая аппаратура представляет из себя плату, на которой установлен комплекс датчиков, с помощью 

которых определяются такие параметры как влажность, температура, барометрическое давление, скорость, тяга 
двигателя и координаты.  

Полётный образец платы представлен на рисунке 3. 
Одной из важнейших миссий РНИО «РН-Д3» является доставки полезной нагрузки на максимальную высоту. 

Для этого разработан специальный алгоритм, который реализует два этапа проверок для определения максимальной 
высоты. 

Первая система отслеживания апогея основана на анализе данных с барометра. По изменению давления можно 
сделать вывод об изменении высоты. Как только начинает уменьшаться высота производится отстрел ПН. 

Дублирующая система реализуется с помощью показаний с акселерометра и таймера. Первый датчик реализует 
проверку старта ракеты-носителя. После этого начинается отсчет времени, которое задаётся при подготовке ракеты к 
запуску. Значение времени определяется с помощью предварительно проведённых расчётов. 

Для сохранения полётных данных используется несколько чипов памяти, припаянных на плату. Это решение 
было выбрано из-за большей надежности, так как во время предыдущих испытаний результаты измерений были 
утеряны вследствие выпадения SD-карты. 

Также реализована передача данных с помощью радиоканала. По нему передаются координаты ракеты-

носителя в пространстве. В качестве дублирующего канала используется Wi-Fi. 



72 

 

В двигательном отсеке реализована система измерения тяги двигательной установки. Данные измерения 
проводятся при помощи тензодатчиков. 

В качестве двигательной установки используется твердотопливный двигатель РДК-2000 с полным импульсом 
2,2-2,4 кНс и средней тягой 400 Н [3]. 

Так как «РН-Д3» является ракетой-носителем вертикального старта, то для её запуска спроектирован, 
изготовлен и испытан стартовый стол, предназначенный для ракет данного класса. 

 

 
Рис. 3. Полётный образец платы 

 

Данный стартовый стол предназначен для дистанционного запуска ракеты типа «РН-Д1». Он обеспечивает 
предстартовое обслуживание ракеты-носителя и её вертикальный старт. В настоящее он используется для запусков 
РНИО «РН-Д3». 

Конструкция стартового стола представляет из себя четыре направляющих, скреплённых между собой пятью 
кольцами. 

В качестве направляющих используются алюминиевые трубы длинной 2,5 метра. Одна из них является 
разъёмной. Это необходимо для удобства установки ракеты-носителя на стартовый стол и подготовки её к запуску. 

Скрепляющие кольца представляют из себя кольца, по внутреннему диаметру которых располагаются шпильки 
с особыми креплением на конце. Изготавливаются данные кольца на 3D-принтере по аддитивной технологии FDM с 
использованием пластика PLA. Одно из колец также является разъёмным. 

Во время развёртывания стартового стола в первую очередь устанавливается специальная платформа. Она 
необходима для закрепления конструкции в грунте. В платформе располагаются отверстия, в которые 
устанавливаются направляющие. Данная платформа позволяет надёжно и точно установить направляющие. 

Для устойчивости конструкции применяются растяжки. Они представляют из себя стальные тросы с рядом 
крепежных элементов по обоим концам. Растяжки устанавливаются на втором и пятом кольце (по четыре штуке на 
каждое), считая от земли. К скрепляющим кольцам они прикрепляются с помощью карабинов (в конструкции колец 
предусмотрены специальные крепления, расположенные по внешнему диаметру). С другого конца каждого троса 
предусмотрен талреп, предназначенный для натяжения растяжек. Растяжки установляются в грунт при помощи 
штырей, прилепленных к талрепам. 

После окончательной установки всей конструкции (конструкция в собранном виде представлена на рисунке 4) 
монтируется управляющий модуль. Он необходим для реализации дистанционного запуска ракеты-носителя.  

 

 
Рис. 4. Стартовый стол в момент запуска ракеты-носителя 
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На стартовом столе для реализации запуска располагается специальный приемник (рис.5), на который с 
помощью сети Wi-Fi передается команда к старту. Команда от этого приёмника инициализирует срабатывание 
запала.  

 

 
Рис. 5. Устройство для осуществления дистанционного запуска 

 

Данный стартовый стол был испытан в трёх запусках. Его конструкция показала себя надёжной, лёгкой в 
установке, компактной при перевозке, удобной при подготовке ракеты-носителя к старту. Во время эксплуатации 
стартового стола аварийных ситуаций не было зафиксировано. 

Рассмотренный выше исследовательский ракетный комплекс, испытанный в нескольких запусках, показал свою 
надёжность, мобильность, быстроту развёртывания. 

В настоящее время, с учетом анализа статистических показателей проведенных испытательных пусков, 
производится доработка конструкции ракеты-носителя измерительного оборудования и стартового стола. 

Кроме того, производятся работы по совершенствованию алгоритмов бортовой аппаратуры. 
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Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д.Ф. Устинова 

 

Гидравлическим приводом является совокупность устройств, предназначенных для приведения в движение 
механизмов машин посредством рабочей жидкости под давлением. В число устройств обязательно входит один или 
несколько гидравлических источников энергии – гидронасосов, гидроаккумуляторов. Гидравлический привод 
является одной из основных частей нагруженных подъемных механизмов различного назначения. Такие 
гидравлические приводы представляют собой сложные системы, к которым предъявляются требования по 
предельному давлению, времени выполнения операции, а также по плавности их работы при подъеме и опускании. 
Главным этапом проектирования таких приводов является расчетное определение параметров работы при наличии 
различных внешних факторов. Для оценки данных параметров и прогнозирования работы системы создаются 
математические модели гидравлических устройств, гидроузлов и гидроприводов в целом. Одним их способов 
описания функционирования сложного гидравлического привода и его составных частей является создание системы 
дифференциально-алгебраических уравнений. К данным уравнениям можно отнести уравнения вращательного 
движения при подъеме и опускании груза, движения составных частей гидравлических устройств гидропривода, а 
также динамические уравнения скорости изменения давления в замкнутом объеме с учётом сжимаемости рабочей 
жидкости в рабочих полостях гидравлических устройств. 

В данной работе представлены математические модели гидропривода, предназначенного для подъема 
(приведения в вертикальное положение) и опускания (приведения в горизонтальное положение) груза. Целью 
работы является создание математических моделей гидропривода, описывающих динамические процессы при 
движении груза и работе гидросистемы с учетом сжимаемости рабочей жидкости. 
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Рисунок 13 – Расчетная схема подъема. 

 
Рисунок 14 – Расчетная схема опускания. 

Определим допущения для текущей математической модели: 
1. С целью упрощения математических моделей при отработке расчета, потерями давления в гидравлических 

магистралях привода можно пренебречь. 
2. На данном этапе уравнения, описывающие регулирование насоса, представлены в кинематическом виде. То 

есть не учитывается инерция регулятора насоса, так как она требует более сложного и детального изучения. Однако 
учитываются инерционные свойства поднимаемого груза и сжимаемость рабочей жидкости. 

3. Инерция движения рабочей жидкости, а также эффекты, вызванные наличием присоединенных масс в 
подвижных элементах гидроагрегатов, не учитываются. 

4. Перемещаемый груз рассматривается, как одномассовая система, вращающаяся относительно оси поворота. 
Момент инерции масс и масса груза являются известными параметрами системы. 

 
Рисунок 15 – Расчетная схема насоса. 

Расчетные схемы работы гидропривода при подъеме и опускании, с учитываемыми при расчете 
гидравлическими устройствами, представлены на рисунках 1 и 2 соответственно. К основным элементам можно 
отнести регулируемый аксиально-поршневой насос, блок управления управляющим давлением гидронасоса, 
тормозной клапан и двухступенчатый телескопический гидроцилиндр. Также на данных рисунках представлена 
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схема размещения гидроцилиндра относительно груза. Силовая схема механической части привода представляет 
собой классический силовой треугольник, обеспечивающий поворот материальной точки определённой массы 
относительно оси вращения. 

Рассмотрим работу элементов системы. В гидроприводе применен регулируемый аксиально-поршневой 
гидронасос с регулятором постоянной мощности с негативным управлением. На рисунке 3 представлен общий вид и 
устройство аксиально-поршневого регулируемого гидронасоса. При постоянной приводной частоте вращения, 
регулятор обеспечивает изменение рабочего объема гидронасоса и, как следствие, подаваемого объёмного расхода 
рабочей жидкости, при изменении давления на входе в насос, за счет чего обеспечивается постоянная потребляемая 
мощность. 

 
Рисунок 16 – Расчетная схема тормозного клапана 

На рисунке 4 более подробно представлена расчетная схема тормозного клапана. Тормозной клапан 
предназначен для создания гидравлического сопротивления в сливной поршневой магистрали при опускании груза 
для обеспечения плавности движения. Клапан имеет управляющую полость, связанную со штоковой магистралью 
гидроцилиндра, обеспечивающую обратную связь по давлению при опускании груза. 

При подъеме насос (рисунок 1) подает жидкость под давлением в напорную магистраль, которая идет 
непосредственно в поршневую полости гидроцилиндра. При достижении давления, равного давлению страгивания, 
гидроцилиндр начинает движение. Параллельно с этим из штоковой полости начинает стравливаться жидкость в 
сливную магистраль. При подходе к крайнему положению начинает работать блок управления, который подает 
давление в управляющую магистраль гидронасоса, снижая настроенную мощность, обеспечиваемую регулятором. 
Тем самым уменьшается мощность, и угловая скорость поворота груза в конце пути. Процесс подъема считается 
завершенным, когда штоки гидроцилиндра полностью выдвинутся. 

При опускании гидропривод работает следующим образом (рисунок 2). Насос подает жидкость в штоковую 
полость гидроцилиндра, тем самым помогая грузу опуститься. Чтобы не было самопроизвольного падения груза, в 
гидросистеме предусмотрен тормозной клапан. При опускании груза тормозной клапан дросселирует поток рабочей 
жидкости, сливаемый из поршневой полости гидроцилиндра. В свою очередь дросселирование рабочей жидкости в 
тормозном клапане управляется давлением в штоковой полости гидроцилиндра. Таким образом регулируется 
скорость опускания груза. При быстром опускании груза давление в штоковой полости начинает падать и тормозной 
клапан закрывается, дросселируя расход из поршневой полости и создавая подпорное давление в поршневой 
полости. Аналогично подъему, при подходе к крайнему положению начинает работу блок управления. Опускание 
заканчивается, когда штоки гидроцилиндра полностью втянутся.  

Математическая модель гидропривода в целом является совокупностью математических моделей его элементов, 
объединенных в соответствии с разработанными расчетными схемами. Дифференциальные уравнения для подъема и 
опускания груза приведены в таблице 1. Алгебраические уравнения работы гидропривода приведены в таблице 2. 

Таблица 1 ‒ Дифференциальные уравнения, описывающие движение системы 

Наименование 
формулы 

Подъем Опускание 

Движение груза J ∙ α̈ = hгц ∙ (рп ∙ sп − рш ∙ sш − Fтр) − m ∙ g ∙ ρстр ∙ cos (α + φ) 
Движение регулятора 
насоса 𝑥нас = L2 − (𝐹пр − рупр ∙ 𝑠2)рп ∙ 𝑠1  𝑥нас = L2 − (𝐹пр − рупр ∙ 𝑠2)рш ∙ 𝑠1  

Движение золотника 
тормозного клапана 

- mкт ∙ х̈кт = рш ∙ sкт1 − Спр1 ∙ хкт −Спр2 ∙ хкт − 𝐹пр1.0 − 𝐹пр2.0 

Давление поршневой 
полости ГЦ р̇п = Е ∙ (Qп − х̇гц ∙ sп)Vп + V0п  р̇п = Е ∙ (−Qп + х̇гц ∙ sп)Vп + V0п  

Давление штоковой 
полости ГЦ р̇ш = Е ∙ (−Qш + х̇гц ∙ sш)Vш + V0ш  р̇ш = Е ∙ (Qш−Qкп − х̇гц ∙ sш)Vш + V0ш  

Давление КТ - р̇кт = Е ∙ (Qкт + х̇кт ∙ sкт1)Vкт  
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Скорость движения ГЦ х̇гц = R ∙ r ∙ sin (α + β) ∙ α̇хгц  

Таблица 2 ‒ Алгебраические уравнения, описывающие движение системы 

Наименование формулы Подъем Опускание 

Рабочий объем насоса q = (1 − хнасхнас.max) ∙ qmax 

Расход поршневой полости Qп =  q ∙ ned Qп = sкт2 ∙ μ ∙ √2 ∙ рп/ρ 

Расход штоковой полости Qш = f(рш) Qш =  q ∙ ned 

Расход КТ - Qкт = рш − рктА1  

Объем поршневой полости 1 ступень: Vп = хгц ∙ sр 

2 ступень Vп = Lгц(1) ∙ sр + (хгц − Lгц(1)) ∙ sр 

Объем штоковой полости 1 ступень: Vш = (Lгц(1) + Lгц(2)) ∙ sш − хгц ∙ sш 

2 ступень Vш = хгц ∙ sш 

Объем полости КТ Vкт = хкт ∙ sкт1 

Угол, определяющий плечо 
ГЦ γ =  arccos(R2  +  хгц2  −  r2) 2 ∙  R ∙  хгц  

плечо ГЦ hгц = R ∙  sin(γ) 
 

Примечание: площади штоковой sш и поршневой sп полостях выбираются исходя из того, какая ступень 
работает в данный момент.  

В таблицах обозначены следующие величины: J − момент инерции груза; sп −площадь поршневой полости ГЦ; sш −площадь штоковой полости ГЦ; Fтр − 

сила трения в уплотнениях ГЦ; m−масса груза; ρстр − величина радиус-вектора приложения силы тяжести груза; φ − начальный угол радиус-вектора; mнас −масса подвижных частей насоса; mкт − масса подвижных частей КТ; sкт −площадь действия штокового давления в КТ; Спр1, Спр2 −жесткости пружин КТ; Е −модуль упругости рабочей 
жидкости; R, r − расстояния, определяющие положение ГЦ относительно груза; β − угол, определяющий положение 
ГЦ относительно груза; qmax −максимальный рабочий объем насоса; ned −угловая частота вращения вала насоса; μ −коэффициент расхода; ρ −плотность рабочей жидкости; А1 −коэффициент сопротивления демпфирующих 
элементов КТ; ркп −управляющее давление КП; Lгц(1) −полный ход первой ступени ГЦ; Lгц(2) −полный ход второй 
ступени ГЦ; f(pш) – зависимость, описывающая условное гидравлическое сопротивление штоковой магистрали при 
подъеме 

 𝑓(рш) = −3,95 ∙ рш2 + 2,691 ∙ рш + 5,57 ∙ 10−4. 
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Рисунок 17 – Результаты подъема груза 

Уравнения, представленные в таблицах 1 и 2 представляют собой системы дифференциально-алгебраических 
уравнений, описывающих процессы подъема и опускания груза. Системы уравнений решались с использованием 
метода Рунге-Кутта четвертого порядка. 

На рисунке 5 представлены результаты моделирования процесса подъема груза. На графиках видны колебания 
давлений и скорости при переходе штоков гидроцилиндра после 25 секунды. Работу насоса можно увидеть по 
графику перемещения регулятора. При уменьшении перемещения регулятора увеличивается расход и, 
следовательно, уменьшается давление на выходе, то есть поршневое. Также отчетливо видно работу блока 
управления. В конце пути угловая скорость снижается за счет включения блока управления на конечных углах 
подъема. 
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Рисунок 18 – Результаты опускания груза 

На рисунке 6 представлены результаты моделирования процесса опускания груза. Можно также, как и при 
подъеме, увидеть колебания давлений и скоростей при переходе штоков гидроцилиндра на 5 секунде. Также 
результаты моделирования показали наличие колебаний при опускании груза при переходе штоков. Эти колебания 
вызваны работой тормозного клапана и, вероятно, связаны с избыточно жесткой зависимостью площади проходного 
сечения от хода золотника тормозного клапана. На графике перемещения и площади тормозного клапана можно 
увидеть работу тормозного клапана соответственно. При уменьшении штокового давления уменьшается площадь 
проходного сечения тормозного клапана, за счет чего создает подпор в поршневой полости гидроцилиндра. 

Таким образом, разработанные математические модели, учитывающие сжимаемость рабочей жидкости и 
статические характеристики регулятора регулируемого насоса, позволяет увидеть наличие колебаний при 
проведении операций подъема и опускания, а также забросы давления в полостях гидроцилиндра. Учет работы блока 
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управления насосом, позволяет оценить процесс понижения настроенной мощности насоса и торможения при 
подходе груза к крайним положениям. 

На последующих этапах отработки математические модели планируется дополнить уравнениями, 
описывающими динамику работы гидронасоса и регулятора, а также учесть гидравлические потери в трубопроводах. 
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УДК 531.1 

МАТЕМАТИЧЕСКОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ СБЛИЖЕНИЯ СПУТНИКА-ИНСПЕКТОРА С 
КОСМИЧЕСКИМ АППАРАТОМ НА ОРБИТЕ ЗЕМЛИ 

А. А. Игнатова, А. В. Алексеев   
Самарский национальный исследовательский университет имени академика С. П. Королёва 

 

Спутником-инспектором называют малый космический аппарат, который может перемещаться по орбите, 
проводя с минимально возможного расстояния внешний осмотр, бесконтактную диагностику других спутников. 

Сфера применения данных аппаратов может быть значительно расширена путем помещения на борт аппаратуры 
для сбора различной информации (оптической, информации об излучаемых частицах, сигналах и т.д.) или 
аппаратуры для взаимодействия с другими космическими аппаратами, например для ремонта, защиты или наоборот, 
для вывода из строя, перехвата сигналов. Обратим внимание, что инспектор может сближаться не только с другими 
космическими аппаратами, но и с космическим мусором, для его осмотра и увода с орбиты. Данная проблема 
является одной из наиболее важных для современной космонавтики. 

Идея спутников-инспекторов не является исключительно теоретической, в России, Китае, США уже были 
реализованы различные проекты спутников такого типа: «Космос-2519», «Космос-2499», «Космос-2504», MiTEX, 

PAN, SBSS и другие [1]. 
В данной работе будет рассмотрен важнейший этап функционирования спутника, а именно сближение с другим 

космическим аппаратом. 
Пусть космический аппарат находится на орбите радиуса 𝑅0, расстояние между инспектором и космическим 

аппаратом (КА) намного меньше радиуса орбиты КА: 𝜌 ≪ 𝑅0.  

Будем рассматривать движение инспектора в подвижной системе координат, за начало отсчета которой примем 
КА, с которым будет сближаться инспектор. Т.е. система координат будет перемещаться вместе с КА. Выберем 
следующие направления осей системы координат: 

 𝑂𝑥0 проходит через центры масс Земли и КА; 
 𝑂𝑦0 направлена вдоль вектора скорости станции; 
 𝑂𝑧0 перпендикулярна плоскости орбиты. 
Ускорение центра масс КА при движении по круговой орбите: 𝑎0 = 𝜔02𝑅0. 
Это ускорение вызвано действием силы притяжения Земли: 𝑎0 = 𝐹𝑚0 = µ𝑅02. 
Из этих двух формул можно выразить угловую и линейную скорости движения КА, его период обращения: 𝜔0 = √ µ𝑅03 ; 𝑉0 = 𝜔0𝑅0 = √ µ𝑅0 ; 

𝑇 = 2𝜋𝜔0 = 2𝜋√𝑅03µ . 
Подвижная система координат вращается с угловой скоростью 𝜔0 вокруг оси 𝑂𝑧0, двигаясь с ускорением 𝑎0. 

Составим уравнение движения спутника-инспектора в подвижной системе координат: 𝑚𝜌̈⃗ = 𝐹⃗ + 𝐹𝑐⃗⃗⃗⃗ + Ф⃗⃗⃗⃗е, (1) 

где 𝐹⃗ – гравитационная сила, 𝐹⃗𝑐 – сила инерции Кориолиса, Ф⃗⃗⃗⃗е – переносная сила инерции. 𝐹⃗ = −𝐺𝑀⊕𝑚|𝑟|2 𝑟|𝑟| = −µ 𝑚𝑟|𝑟|3 = −𝜔02 (𝑅0𝑟 )3𝑚𝑟; 
 𝐹𝑐⃗⃗⃗⃗ = −𝑚𝑎⃗𝑐 = −2𝑚𝜔⃗⃗⃗0 × 𝜌̇⃗; 
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 Ф⃗⃗⃗⃗е = −𝑚𝑎⃗е = −𝑚(𝑎⃗0 + 𝜔⃗⃗⃗0 × (𝜔⃗⃗⃗0 × 𝜌⃗)) = −𝑚(−𝜔02𝑅⃗⃗0 −𝜔02𝜌⃗𝑥𝑦) = 𝑚𝜔02(𝑅⃗⃗0 + 𝜌⃗𝑥𝑦). 
 

 
Рис.1. Схема расположения спутников 

 
 

Подставим все силы в 
уравнение (1): 𝑚𝜌̈⃗ = −𝜔02 (𝑅0𝑟 )3𝑚𝑟 − 2𝑚𝜔⃗⃗⃗0 × 𝜌̇⃗ + 𝑚𝜔02(𝑅⃗⃗0 + 𝜌⃗𝑥𝑦); 𝜌̈⃗ = −𝜔02 (𝑅0𝑟 )3 𝑟 − 2𝜔⃗⃗⃗0 × 𝜌̇⃗ + 𝜔02(𝑅⃗⃗0 + 𝜌⃗𝑥𝑦); 

Для упрощения дальнейших вычислений линеаризуем (𝑅0𝑟 )3 

Рис. 2. Подвижная система координат 
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(𝑅0𝑟 )3 ≈ (1 + 2𝑥𝑅0)−32 ≈ 1 − 3 𝑥𝑅0. 
Тогда исходное уравнение примет вид: 𝜌̈⃗ = 3𝜔02 𝑥𝑅0 𝑟 − 2𝜔⃗⃗⃗0 × 𝜌̇⃗ + 𝜔02(𝜌⃗𝑥𝑦 − 𝜌⃗), 
или в координатной форме: {𝑥̈(𝑡) = 3𝜔02𝑥(𝑡) + 2𝜔0𝑦̇(𝑡)𝑦̈(𝑡) = −2𝜔0𝑥̇(𝑡)𝑧̈(𝑡) = −𝜔02𝑧(𝑡).  

 

(2) 

 

При решении системы уравнений (2), получим следующий закон движения инспектора: 

{   
   𝑥(𝑡) = 4𝑥(0) + 2𝑦̇(0)𝜔0 + 𝑥̇(0)𝜔0 sin𝜔0𝑡 − (3𝑥(0) + 2𝑦̇(0)𝜔0 ) cos𝜔0𝑡𝑦(𝑡) = −(6𝜔0𝑥(0) + 3𝑦̇(0))𝑡 + 𝑦(0) − 2𝑥̇(0)𝜔0 + (6𝑥(0) + 4𝑦̇(0)𝜔0 ) sin𝜔0𝑡 + 2𝑥̇(0)𝜔0 cos𝜔0𝑡𝑧(𝑡) = 𝑧̇(0)𝜔0 sin𝜔0𝑡 + 𝑧(0) cos𝜔0𝑡 .

 

 

(3) 

Эта система описывает пассивное движение инспектора в окрестности КА и называется уравнениями Клохесси-

Уилтшира [2].  Если продифференцировать их по времени, получим систему для скоростей: { 𝑥̇(𝑡) = 𝑥̇(0) cos𝜔0𝑡 + (3𝑥(0)𝜔0 + 2𝑦̇(0)) sin𝜔0𝑡𝑦̇(𝑡) = −(6𝜔0𝑥(0) + 3𝑦̇(0)) + (6𝑥(0)𝜔0 + 4𝑦̇(0)) cos𝜔0𝑡 − 2𝑥̇(0) sin𝜔0𝑡𝑧̇(𝑡) = 𝑧̇(0) cos𝜔0𝑡 − 𝑧(0)𝜔0 sin𝜔0𝑡 .  (4) 

Теперь рассмотрим процесс сближения, он будет осуществляться с помощью двух импульсов: первый сблизит 
КА и инспектор на нужное нам расстояние (импульс наведения), а второй уменьшит набранную скорость и завершит 
сближение. 

Пусть маневр начинается в момент 𝑡 =  𝑡0, тогда необходимый импульс скорости Δ𝑉⃗⃗1 можно найти, подставив в 
систему (3) необходимые конечные координаты инспектора и вычислив ее относительно начальных скоростей. 
Затем с момента 𝑡 = 𝑡1 > 𝑡0 движение инспектора продолжится по уравнениям системы (4), но уже с новыми 
начальными условиями, зависящими от Δ𝑉⃗⃗1. В момент 𝑡 =  𝑡2 инспектор подлетает на необходимое расстояние к КА 
и ему придается импульс Δ𝑉⃗⃗2, сводящий скорость инспектора к нулю. После этого из-за воздействия внешних сил, инспектор вновь продолжит свое пассивное движение. 

Рассмотрим конкретный пример: пусть инспектор был выведен на орбиту и находится на некотором расстоянии 
от КА: 𝑥 = −10000 м, 𝑦 = −10000 м, 𝑧 = 0 м, также у него есть начальная скорость 𝑥̇ = 7,5 м с⁄  , 𝑦̇ = 7,5 м с ⁄ , 𝑧̇ = 7,5 м с⁄ .  

Стоит отметить, что наравне с ситуацией, когда инспектор уже находится на расстоянии от КА, можно 
проанализировать случай, когда инспектор начинает свое движение с отделения от КА. Тогда в зависимости от 
начальных условий, инспектор будет двигаться по направлению движения КА, против него или вернется в 
начальную точку. 

Подставляя начальные условия в уравнения (3) и (4), можем узнать, где находился и с какой скоростью двигался 
инспектор в момент, когда будет совершен импульс наведения. 

 
Рис. 3. Координаты инспектора при пассивном движении 
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Рис. 4. Скорости инспектора при пассивном движении 

Координаты и скорости в конце пассивного движения: 𝑥 = −42062 м, 𝑦 = 178897 м,  𝑧 = −5613 м, 𝑥̇ = 10,68 м с⁄  , 𝑦̇ = 80,02 м с ⁄ , 𝑧̇ = −4,03 м с⁄ . 

Пусть нам необходимо приблизиться на расстояние 150 м по всем трем осям от КА. Подставим эти данные в 
уравнения Клохесси-Уилтшира и выразим интересующие нас начальные значения скоростей. 𝑥̇(𝑡0) = 266,09 м с⁄  , 𝑦̇(𝑡0) = 79,44 м с⁄  , 𝑧̇(𝑡0) = −1,02 м с⁄  . 

Вычисляя (3) и (4) с новыми начальными условиями, получаем: 

Рис. 5. Координата 𝑥(𝑡) инспектора после 
импульса  
наведения 

Рис. 6. Скорость 𝑥̇(𝑡) инспектора после импульса  
наведения 

Рис. 7. Координата 𝑦(𝑡) инспектора после 
импульса  
наведения 

Рис. 8. Скорость 𝑦̇(𝑡) инспектора после импульса  
наведения 

Рис. 9. Координата 𝑧(𝑡) инспектора после 
импульса  
наведения 

 
Рис. 10. Скорость 𝑧̇(𝑡) инспектора после 

импульса  
наведения 

Стоит отметить, что при осуществлении импульса, скорость инспектора изменяется мгновенно, что вызывает 
скачок значений координат и скоростей. 

Осталось осуществить замедляющий импульс. Для этого этапа начальные условия: 𝑥 = 150 м,  𝑦 = 150 м, 𝑧 = 150 м, 𝑥̇ = 0 м с⁄  , 𝑦̇ = 0 м с ⁄ , 𝑧̇ = 0 м с⁄ . 
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Рис. 11. Координаты инспектора после импульса замедления 

 
Рис. 12. Скорости инспектора после импульса замедления 

Таким образом, в данной работе был рассмотрен метод сближения двух космических аппаратов на основе 
уравнений Клохесси-Уилтшира и маневре двухимпульсного сближения. Проведены расчеты для частного случая 
такого сближения и визуализированы составляющие векторов скоростей и координат, позволяющие осуществить 
такое сближение. 
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А. Д. Оленева, К. Д. Левин 

АО «ИСС» имени академика М. Ф. Решетнёва» 

 

Введение: В настоящее время для расширения возможностей космических аппаратов (КА) разрабатываются и 
создаются энергетические установки повышенной мощности (ЭУПМ) для выработки тепловой и электрической 
энергии.  

Высокая энерговооруженность, автономность, компактность, возможность достижения длительного ресурса 
функционирования делают ЭУПМ более выгодными для применения на КА по сравнению с другими 
энергосистемами. 

Использование ЭУПМ является одним из перспективных направлений в космической отрасли. В настоящее 
время практически на всех космических аппаратах используются энергетические установки на базе солнечных 
батарей. Дальнейшее развитие космонавтики в ХХI веке неизбежно связано с существенным повышением 
энерговооруженности космических аппаратов, требуемой для решения энергоемких задач в околоземном 
пространстве, для осуществления межпланетных перелетов и реализации длительных миссий на поверхностях 
планет. 

Одной из основных задач при использовании ЭУПМ на борту КА является отвод тепла, не преобразованного в 
электрическую энергию, в окружающую среду. КПД ЭУПМ составляет 20-25 %. Следовательно, отводимая 
мощность составляет не менее 75 % от общей мощности первичного источника энергии. Для отвода такого 
количества тепла требуются высокопроизводительные системы терморегулирования. 

Система терморегулирования КА, в составе которого используется ЭУПМ, представляет собой сложную 
техническую систему, которая имеет характерные особенности: 
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- высокие рабочие температуры; 
- термостойкий теплоноситель; 
- большая площадь поверхности излучения.  

Исходя из особенностей данных систем терморегулирования, можно сделать вывод, что проведение тепловой 
наземной отработки потребует создания новых или модернизацию существующих испытательных стендов.  

Для проверки характеристик таких систем, как правило, необходимо проведение различных тепловых 
экспериментов. Исходя из особенностей данных систем охлаждения, очевидно, что проведение тепловой наземной 
отработки потребует создания испытательного оборудования и стендов. Это испытательное оборудование должно 
обеспечивать возможность создания требуемых эксплуатационных условий (давления, температуры окружающего 
пространства, оптических коэффициентов). 

Экспериментальные проверки характеристик систем охлаждения ЭУПМ при имитации основных факторов 
космического пространства, как правило, проводятся в термобарокамере, имеющей в своем составе: 
– систему вакуумирования; 
– имитатор «черного», «холодного» космоса; 
– систему регистрации температурных параметров; 
– систему управления тепловыми имитаторами и оборудованием КА. 

Система вакуумирования предназначена для создания пониженного давления (вакуума). Этим обеспечиваются 
параметры теплообмена, реализующиеся в космическом пространстве. 

Имитатор «черного», «холодного» космоса включает в себя криогенные экраны, охлаждаемые жидким азотом, и 
систему подачи жидкого азота. Поверхность криогенных экранов (с коэффициентом поглощения не менее 0,95), 
представляет собой экран из оребренных трубок в виде шевронных профилей и жидкий азот в качестве 
теплоносителя. 

Системы измерения и управления обеспечивают управление КА, контроль и управление имитаторами, сбор и 
обработку результатов тепловакуумных испытаний. 

Таким образом, экспериментальное моделирование (испытания) тепловых режимов КА в условиях, 
максимально приближенных к натурной эксплуатации, требует значительных усилий, чтобы воспроизводить 
каждый из отмеченных факторов с достаточной точностью. Такие испытания являются весьма дорогостоящими, 
поэтому важное значение приобретает разработка других способов моделирования внешнего теплообмена с учётом 
особенностей работы ЭУПМ. 

Рассмотрим принципиальную возможность проведения испытаний системы охлаждения ЭУПМ. 
Пример: Для примера рассмотрим один из вариантов высокопроизводительной системы терморегулирования: 

охлаждающий контур с односторонним холодильником-излучателем с термостойким теплоносителем.  
Холодильник-излучатель представлен на рисунке 1. Конструктивно холодильник-излучатель, состоит из 

коллектора и газорегулируемых тепловых труб (с жидкометаллическим теплоносителем), встроенных 
теплоприёмной частью в проточный канал и имеющих вдоль своей свободной поверхности рёбра для излучения 
тепла в космическое пространство. 

Для проведения испытаний следует провести модернизацию испытательной установки на базе термовакуумной 
камеры. Термовакуумная камера для испытания радиатора высокопроизводительной системы терморегулирования с 
ЭУПМ должна содержать систему нагрева и подачи теплоносителя в коллектор радиационной панели. Для решения 
данной задачи предлагается использовать трубопровод в задней крышке камеры, обеспечивающий подачу горячего 
теплоносителя на вход коллектора и также отвод охлажденного теплоносителя на выходе из коллектора. 

 

 

 
Рисунок 1 – Холодильник-излучатель 

 



85 

 

 

 

 

 
Рисунок 2 – Конструкция испытательного стенда 

 

 
1 - электропечь; 2 - панель радиатора; 3 - вакуумная камера; 4 - трубопровод; 5 - стол; 6 - откатная крышка камеры 

Рисунок 3 – Состав испытательного стенда 

 

Для нагрева теплоносителя до рабочих температур предлагается использовать нагрев в радиационной 
электропечи с керамическими нагревательными элементами. С помощью этих нагревателей теплоноситель может 
быть нагрет до требуемой верхней рабочей температуры. 

Трубопровод, по которому протекает теплоноситель следует покрыть высокотемпературной теплоизоляцией, во 
избежание тепловых потерь в окружающую среду.  

Для прокачки теплоносителя предпочтительно использовать насосы магнитогидродинамического принципа 
действия. Электромагнитные насосы перекачивают рабочее тело за счет взаимодействия магнитного поля, 
создаваемого магнитной системой насоса, с электрическим током, который проходит через находящееся в насосе 
рабочее тело. 

Стол, на котором будет устанавливаться объект испытаний, следует изготавливать из теплоизоляционного 
материала, например, керамики. 

Конструкция модернизированного испытательного стенда представлена на рисунке 2. Состав стенда 
представлен на рисунке 3. Теплоноситель нагревается в электропечи и подается на радиатор по трубопроводу 4. 
Стол 5 служит опорой, на которую устанавливается радиатор. Откатная крышка 6 вакуумной камеры 3 служит для 
открытия доступа для установки объекта испытаний и дальнейшего плотного закрытия камеры. 

Тепловой расчет: Определим, будет ли обеспечен в вакуумной камере теплосброс с радиатора в размере 55 
кВт. Рассмотрим два варианта захолаживания криоэкрана: с применением в качестве охладителя азота и воздуха.  

В случае применения азота экран охлаждается до температуры минус 180 °С, при использовании продувки 
воздухом примем температуру 15 °С. 

Геометрические характеристики панели радиатора представлены на рисунке 4. Излучение одностороннее. 
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Рисунок 4 – Геометрические характеристики панели радиатора 

 

Количество тепла, сбрасываемого с радиатора в условиях вакуумной камеры, определяется законом Стефана-

Больцмана для серого тела: 
 𝑄 = 𝜀пр · 𝜎0 · (𝑇14−𝑇24) · 𝐹, (1) 

 

где 𝑄 – количество теплоты, Вт; 𝜀пр – степень черноты; 𝜎0 – постоянная Стефана-Больцмана, Вт·м-2·К-4; 

     - эффективность излучающей поверхности, равная 0,9; 𝑇1 – среднеинтегральная температура радиатора, К;  𝑇2 – температура экранов камеры, К; 𝐹 – площадь радиатора, равная 3 м2.  

Степень черноты вычисляется с учетом степеней черноты радиатора и экрана: 
 𝜀пр = [ 1𝜀1 + 1𝜀2 − 1]−1=0,86 (2) 

 

где 𝜀1 – степень черноты радиатора, равная 0,9; 𝜀2 – степень черноты экрана, равная 0,95. 
Полученные результаты приведены в таблице 1. 
 
Таблица 1. Количество тепла, сбрасываемого с радиатора 

Хладагент Т1, К Т2, К Q, Вт 

Азот 813 93 57509 

Воздух 813 288 56613 

  

Вывод: Полученные результаты позволяют сделать вывод, что холодильник-излучатель обеспечивает сброс 
заданного количества теплоты, при этом использование азотных экранов по сравнению с охлаждением экранов 
воздухом не даёт ощутимой разницы в результатах, ввиду высокой температуры самих радиаторов, работающих на 
жидком металле (различие по сбросу тепла менее 1,5 %).  

Таким образом, при испытаниях составляющих элементов систем охлаждения ЭУПМ возможно использование 
стандартных испытательных стендов содержащих вакуумную камеру с проведением доработки в части обеспечения 
подачи в испытуемые тракты жидкометаллического теплоносителя. Для охлаждения криогенных экранов допустимо 
использование сжатого воздуха (вместо жидкого азота), что позволяет получить значительную экономию за счёт 
упрощения имитации окружающих условий, а также повысить безопасность проведения испытаний. 
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УДК 629.7.036.54 

МОДЕЛИРОВАНИЕ ГАЗОДИНАМИЧЕСКИХ ПРОЦЕССОВ ПРИ ОТСЛОЕНИИ ТОПЛИВА ОТ КАМЕРЫ 
СГОРАНИЯ РДТТ 

Чубенко В.П. 
Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д.Ф. Устинова 

 
 В связи с соглашениями об ограничении стратегического вооружения в России встала острая проблема 

утилизации твердотопливных стратегических ракетных комплексов. Главной проблемой утилизации является 
сжигание больших масс взрывоопасных веществ, с выбросом продуктов сгорания в атмосферу. Было предложено 
несколько методов утилизации твердотопливных ракетных комплексов, в итоге был выбран метод сжигания топлива 
в составе ракетного двигателя без соплового блока [1]. Данный метод предусматривает работу с не поврежденным 
зарядом твердого топлива и не решает проблему утилизации дефектных зарядов, поэтому возникла необходимость в 
исследовании процесса сжигания дефектного топливного заряда с различными физико-химическими свойствами, 
габаритами и его сравнение с процессом сжигания целостного [2].  

В данной работе рассматриваются возможности современных информационных технологий применительно к 
решению задач подобного класса. В качестве объекта исследования рассматривается типовая геометрия заряда 
(рисунок 1) для твердотопливного двигателя, процесс горения схематизируется и заменяется условием нормального 
вдува продуктов сгорания в проточную часть заряда с расчетной поверхности горения. Исследуются особенности 
течения газа внутри заряда и изменение параметров во внешней расчетной области, которая представляет собой 
окружающую среду. 

 

  
Рисунок 1 – Геометрия заряда (слева) и область расположения дефекта (справа) 

 

При численном моделировании течений в условиях высокого давления необходимо учитывать сжимаемость 
газа [3]. В работе был рассмотрен вязкий сжимаемый газ. Данный газ, получаемый в процессе сгорания твердого 
топлива, истекающий в сопло, математически описывается системой уравнений Навье-Стокса, выражающей законы 
сохранения энергии, массы и импульса. Система уравнений для объемной постановки состоит из уравнения 
неразрывности, уравнения движения, уравнения баланса энергии и уравнения состояния идеального газа.  

Расположение границ расчетной области представлено на рисунке 2: граница 1 – входная граница, задается 
расход газов, который рассчитывается в зависимости от площади горения; граница 2 – выходная граница, задается 
давление и температура окружающей среды; граница 3 – стенка, задаются коэффициенты потери энергии при 
отражении частиц. 

 

 
Рисунок 2 – Геометрия расчетной области 

 

В качестве граничных условий с поверхности горения задается массовый расход продуктов сгорания по 
нормали. В зависимости от рассматриваемого квазистационарного случая, соответствующего дискретным моментам 
времени процесса разгорания заряда, задается массовый расход продуктов сгорания: G0 = 281 кг/с, G1 = 209,09 кг/с, G2 = 209,95 кг/с, G3 = 203 кг/с,        G4 = 186,56 кг/с. Температура продуктов сгорания принималась равной 2800 К. 
Для условия на выходе задаются нормальные атмосферные условия по давлению и температуре. 
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В результате расчетов получены поля распределения газодинамических параметров в расчетной области и их 
значения на оси симметрии. Для начального момента разгара заряда поля распределения давления, скорости и 
температуры представлены на рисунках 3 и 4. Картина течения показывает существенную неоднородность 
распределения параметров в расчетной области и наличие сверхзвуковых скоростей внутри канала заряда, что не 
характерно для штатных режимов работы. 

 

  
 

Рисунок 3 – Поле давления во всей расчетной области (слева) и 

в области с дефектом после разгара (справа) при G0 = 281 кг/с 

 

  
Рисунок 4 – Поле чисел Маха (слева) и поле температур (справа) при G0 = 281 кг/с 

 

Распределения параметров на оси симметрии расчетной области для дискретных моментов времени процесса 
разгара топлива представлены на рисунках с 5 по 8. 

 

 
Рисунок 5 – Изменение давления на оси симметрии 
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Рисунок 6 – Изменение давления в диапазоне 0÷10 ата на оси симметрии 

 

 
Рисунок 7 – Изменение числа Маха на оси симметрии 

 

 
Рисунок 8 – Изменение температуры на оси симметрии 

Таким образом, анализ результатов показал, что бессопловой способ утилизации твердотопливного заряда 
сопровождается неравномерным распределением газодинамических параметров по всей камере сгорания при 
разгаре. Наличие дефекта в виде отслоения в области переднего днища приводит к увеличению площади горения 
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топлива и, следовательно, к увеличению массового расхода, что, в свою очередь, оказывает существенное влияние 
на значение давления внутри заряда. Наличие в камере сгорания давления, достигающего нескольких сотен 
атмосфер и наличия внутри канала заряда сверхзвуковых скоростей может привести как к разрушению самого 
заряда, так и к разрушению стенда, на котором проводится процесс утилизации, а это повлечет за собой 
значительные разрушения и выброс в атмосферу опасных для жизни продуктов сгорания топлива.  

На основании проведенного исследования и полученных результатов можно сделать вывод о возможности 
использования современных информационных технологий для решения подобного круга задач. Технологии 
современных вычислительных пакетов позволяют проводить оценочные расчеты с целью анализа и предотвращения 
аварийных ситуаций при утилизации зарядов твердого топлива. 
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МОДЕЛИРОВАНИЕ КОМПЛЕКСНОЙ СИСТЕМЫ НАВИГАЦИИ 
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Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д.Ф. Устинова 

 
На различных подвижных объектах уже давно устанавливаются инерциальные навигационные системы (ИНС). 

Они автономны, обладают высокой скоростью обновления информации и помехозащищенностью, однако имеют 
существенный недостаток – накопление погрешностей с течением времени. При этом измерения, получаемые с 
помощью спутниковой навигационной системы (СНС), не имеют тенденции к росту погрешностей, но в большей 
степени подвержены различным помехам. 

Объединение ИНС и СНС позволяет создать высокоточный навигационный комплекс, сочетающий в себе 
преимущества обеих систем. При этом возникает задача фильтрации поступающих от навигационных систем 
зашумленных данных. 

В работе рассматривается схема комплексирования, позволяющая объединить показания бесплатформенной 
инерциальной и спутниковой навигационных систем самолета для оценивания его вектора состояния. 

Рассмотрим плоское движение самолета вдоль меридиана на постоянной высоте (рис.1[1]). Таким образом, в 
ИНС будут задействованы 2 акселерометра и 1 гироскоп. 

 
Рис. 1. Модель движения самолета 

Примем, что динамика летательного аппарата (ЛА) описывается системой уравнений: 
 

 

𝑉𝑋𝑔 = 205;𝑆 = 𝑉𝑋𝑔𝑡;𝜑 = 𝑉𝑋𝑔𝑅 𝑡;𝜗 = 3;𝑉𝑌𝑔 = 0;ℎ = 7000,
  

 

где 𝑉𝑋𝑔 , м/𝑐 − скорость ЛА в северном направлении, 𝑆, м − пройденное расстояние, 𝜑, ° − широта, 𝜗, ° − угол 
тангажа, 𝑉𝑌𝑔, м/𝑐 − скорость ЛА в вертикальном направлении, ℎ, м − высота полета, 𝑅 = 𝑅з + ℎ − радиус-вектор от 
центра Земли до ЛА. 

Для измерения параметров движения используем бесплатформенную инерциальную навигационную систему 
(БИНС) и СНС, объединенные по способу компенсации (рис.2[1]). В качестве измерений будем рассматривать 
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разность ошибок БИНС и СНС в определении позиционных и скоростных параметров: пройденного расстояния S, 
высоты h, горизонтальной и вертикальной скоростей 𝑉𝑋𝑔 и 𝑉𝑌𝑔. 

 
Рис. 2. Комплексирование информации, поступающей от двух 

навигационных систем по способу компенсации 

 

Рассмотрим приближенную модель погрешностей северного и вертикального каналов БИНС[1]: 
 𝛽̇ = −∆𝑉𝑋𝑔𝑅 − 𝜀𝑧; ∆𝑉̇𝑋𝑔 = 𝑔𝛽 + 𝛿𝑎𝑋𝑔; ∆𝑆̇ = ∆𝑉𝑋𝑔; ∆𝑉̇𝑌𝑔 = 𝛿𝑎𝑌𝑔; ∆ℎ̇ = ∆𝑉𝑌𝑔, 

 

 

где 𝛽 − ошибка построения вертикали, ∆𝑉𝑋𝑔, ∆𝑉𝑌𝑔 − ошибки выработки горизонтальной и вертикальной 
скорости, ∆𝑆, ∆ℎ − ошибки выработки пройденного расстояния и высоты, 𝜀𝑧 – ошибка измерения проекции 
абсолютной угловой скорости ЛА на ось Z связанной системы координат,  𝛿𝑎𝑋𝑔, 𝛿𝑎𝑌𝑔– проекции ошибок измерения 
кажущегося ускорения ЛА на ребра X и Y географической системы координат (система координат, ось X которой 
лежит в плоскости местного горизонта и направлена на север, ось Y – по нормали к горизонту). 

Будем считать погрешности 𝜀𝑧, 𝛿𝑎𝑋𝑔,  𝛿𝑎𝑌𝑔 инерциальных чувствительных элементов гауссовским белым 
шумом с нулевым математическим ожиданием. 

Измерения сформируем как разность сигналов БИНС и СНС: 𝑧1 = 𝑉𝑋𝑔БИНС − 𝑉𝑋𝑔СНС = 𝑉𝑋𝑔 + ∆𝑉𝑋𝑔БИНС − 𝑉𝑋𝑔 − ∆𝑉𝑋𝑔СНС= ∆𝑉𝑋𝑔БИНС − ∆𝑉𝑋𝑔СНС; 
Аналогично: 𝑧2 = ∆𝑆БИНС − ∆𝑆СНС; 𝑧3 = ∆𝑉𝑌𝑔БИНС − ∆𝑉𝑌𝑔СНС; 𝑧4 = ∆ℎБИНС − ∆ℎСНС; 
Погрешности СНС будем рассматривать в качестве шума измерения. 
Представим рассматриваемую систему в векторно-матричной форме: 

𝑑𝑑𝑡 ‖‖
𝛽∆𝑉𝑋𝑔∆𝑆∆𝑉𝑌𝑔∆ℎ ‖‖ = ‖‖

0 𝑔000 
−1/𝑅0100    00000

00    0    01
00000‖‖‖

‖ 𝛽∆𝑉𝑋𝑔∆𝑆∆𝑉𝑌𝑔∆ℎ ‖‖ + ‖‖−10000
01    0    00

00010‖‖‖
𝜀𝑧𝛿𝑎𝑋𝑔𝛿𝑎𝑌𝑔‖ ; 

𝑧 = ‖ 0 0 0 0   
1000 
0    1     0 0   

0010
   0   0   0   1‖‖‖

𝛽∆𝑉𝑋𝑔∆𝑆∆𝑉𝑌𝑔∆ℎ ‖‖ − ‖‖∆𝑉𝑋𝑔СНС∆𝑆СНС∆𝑉𝑌𝑔СНС∆ℎСНС ‖‖ ; 
Примем шумы системы и шумы измерений некоррелированными случайными процессами. Таким образом, 

матрицы интенсивностей возмущений и ошибок измерения - диагональные: 

𝑄 = ‖𝜎𝜀200 0𝜎𝛿𝑎𝑋𝑔20
00𝜎𝛿𝑎𝑌𝑔2 ‖ ;    𝑅 = ‖𝜎𝑉𝑋𝑔СНС2 000

0𝜎𝑆СНС200
00𝜎𝑉𝑌𝑔СНС2 0

000𝜎ℎСНС2 ‖, 
где 𝜎𝜀2, 𝜎𝛿𝑎𝑋𝑔2 = 𝜎𝛿𝑎𝑌𝑔2 = 𝜎𝛿𝑎2 − дисперсии погрешностей гироскопа и акселерометров, 𝜎𝑉𝑋𝑔СНС2 , 𝜎𝑆СНС2 , 𝜎𝑉𝑌𝑔СНС2 , 𝜎ℎСНС2 − дисперсии шума измерения СНС. 
Принятые значения СКО ошибок шумов приведены в табл. 1. 

Таблица 1 

СКО ошибок шумов 𝜎𝜀 , рад 𝜎𝛿𝑎, м/с2 𝜎𝑉𝑋𝑔СНС, м/с 𝜎𝑆СНС, м 𝜎𝑉𝑌𝑔СНС, м/с 𝜎ℎСНС, м 

0.02 0.1 0.2 6 0.3 10 

 

Примем начальную матрицу ковариации 𝑃0: 
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 𝑃0 = ‖‖ 𝜎𝜀
2 0000    0𝜎𝛿𝑎2000     

00𝜎𝛿𝑎2  00  
00    0    𝜎𝛿𝑎20

0000𝜎𝛿𝑎2 ‖
‖ ;  

 

Примем частоту поступления сигналов БИНС – 100 Гц, сигналов СНС – 10 Гц. Таким образом, шаг поступления 
сигналов БИНС – 0.01 с, СНС – 0.1 с. 

Моделируем систему в течение 400 секунд. 
Результаты моделирования приведены на рисунках 3-13. 

На рисунках 3-7 представлены зависимости переменных состояния системы – погрешностей БИНС, измерений 
СНС и оценок переменных состояния во времени. 

 

 
 

 
 

 

Рис. 3. Ошибка построения 
вертикали 

Рис. 4. Ошибка выработки горизонтальной скорости 

Рис. 5. Ошибка выработки пройденного расстояния Рис. 6. Ошибка выработки вертикальной 
скорости 

Рис. 7. Ошибка выработки высоты 
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На рисунках 8-13 представлены графики изменения во времени параметров движения ЛА, их измерений СНС и 
выработанных с помощью БИНС значений, а также графики полученных оценок. 
 

 
Рис. 8. Горизонтальная скорость                                          Рис. 9. Пройденный путь 

 
Рис. 10. Широта                                                                Рис. 11. Угол тангажа 

 
Рис. 12. Вертикальная скорость                                            Рис. 13. Высота 

 

Видно, что оценки ошибок БИНС, получаемые с помощью фильтра, по истечении некоторого времени сходятся 
к реальным значениям ошибок. 

Погрешности БИНС с течением времени накапливаются, что приводит к уходу вырабатываемых параметров от 
реальных значений. При этом, рассмотренный способ компенсации позволяет вычесть оценки ошибок БИНС из ее 
выходных параметров, и, таким образом, получить достаточно точную оценку параметра. 

Исследуем влияние частоты выдачи сигнала спутника на получаемую оценку. 
Примем частоту выдачи сигнала СНС сначала 1 Гц, затем 0.1 Гц. 
Для сравнения, полученные графики ошибки построения вертикали, а также ошибки выработки горизонтальной 

скорости для двух разных частот представлены на рисунках 14-17. 
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Рис. 14. Ошибка построения вертикали при частоте 1 Гц  

Рис. 15. Ошибка выработки горизонтальной скорости при частоте 1 Гц 

 

 
Рис. 16. Ошибка построения вертикали при частоте 0.1 Гц 

Рис. 17. Ошибка выработки горизонтальной скорости при частоте 0.1 Гц 
 

Рассчитаем статистические характеристики ошибок оценивания: 
 Выборочное среднее: 

 𝑥̅ = 1𝑛∑𝑥𝑖𝑛
𝑖=1 ;  

- Выборочное среднеквадратическое отклонение:  

 𝑆0 = √ 1𝑛 − 1∑(𝑥𝑖 − 𝑥̅)2𝑛
𝑖=1 ;  

Результаты расчета для трех рассмотренных частот выдачи сигнала СНС представлены в таблицах 2-4. 

             Таблица 2 

Частота выдачи сигнала 10 Гц 

Ошибка оценки 𝑥̅ 𝑆0 𝛽̃, рад 0.0024 3.3017e-05 ∆𝑉̃𝑋𝑔, м/с 0.2811 0.9803 ∆𝑆̃, м 2.7157 59.7598 ∆𝑉̃𝑌𝑔, м/с 0.0048 0.0072 ∆ℎ̃, м 0.0676 0.1532 

 

             Таблица 3 

  Частота выдачи сигнала 1 Гц 

Ошибка оценки 𝑥̅ 𝑆0 𝛽̃, рад 0.0026 3.3828e-05 ∆𝑉̃𝑋𝑔, м/с -0.4023 1.0519 ∆𝑆̃, м 3.2939 63.2076 ∆𝑉̃𝑌𝑔, м/с -0.0075 0.0158 ∆ℎ̃, м -0.2125 0.9042 

 

             Таблица 4 

Частота выдачи сигнала 0.1 Гц 

Ошибка оценки 𝑥̅ 𝑆0 𝛽̃, рад 0.0029 3.6577e-05 ∆𝑉̃𝑋𝑔, м/с -0.5044 1.4279 
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∆𝑆̃, м 3.5056 63.3654 ∆𝑉̃𝑌𝑔, м/с 0.0098 0.0207 ∆ℎ̃, м 0.7281 3.7498 

 

Видно, что с уменьшением частоты, математическое ожидание ошибки оценивания возрастает, также возрастает 
и ее среднеквадратическое отклонение. 

Таким образом, в ходе выполнения данной работы было произведено моделирование комплексной 
навигационной системы самолета, состоящей из БИНС и СНС. Анализ результатов моделирования показывает, что 
дискретный фильтр Калмана позволяет оценить вектор состояния рассматриваемой системы по имеющимся 
зашумленным измерениям. При этом оценивается весь вектор состояния, несмотря на то, что измеряется он не 
полностью. Однако фильтр Калмана работает только в тех случаях, когда система линейная, ошибки системы и 
измерений некоррелированы, и являются гауссовскими белыми шумами с нулевым математическим ожиданием. 

Также нужно отметить, что по мере увеличения частоты выдачи сигнала СНС, оценка становится более точной. 
Это можно объяснить тем, что фильтр в таком случае успевает совершить больше итераций оценивания за то же 
самое время. 
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МОДЕЛИРОВАНИЕ ПРОГРАММЫ ФУНКЦИОНИРОВАНИЯ ЗАКРЫЛКОВ САМОЛЕТА В РАМКАХ 
СОЗДАНИЯ АВИАЦИОННОГО ТРЕНАЖЕРА 
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научный руководитель: И. Л. Петрова  

Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д.Ф. Устинова 

 
В современном мире высокую востребованность имеет разработка и производство технических средств 

обучения, в том числе авиационных тренажёров.  

Большинство организаций разрабатывающих новые самолеты заинтересованы в создании тренажеров, 
отвечающих требованиям международных стандартов для обучения, переподготовки и поддержания квалификации 
летных экипажей этих самолетов. 

При создании тренажеров, для максимальной реалистичности всех процессов и ситуаций, с которыми может 
столкнуться тренирующийся летчик, требуется доскональное моделирование работы всех систем в соответствии с 
документацией, полученной от разработчиков оригинального воздушного судна. 

Важнейшей системой любого самолета является система аэродинамического управления. Эта система 
представляет собой  совокупность отклоняющихся управляющих поверхностей и соответствующих устройств и 
механизмов (электронно-вычислительных, электрических, гидравлических, механических), обеспечивающих 
отклонение данных поверхностей. Эти отклонения приводят к воздействию на самолет аэродинамических сил, 
которые задают самолету требуемое направление полета и ориентацию в пространстве.  

В данной работе рассмотрена система управления российского пассажирского турбовинтового двухмоторного 
ближнемагистрального самолета Ил-114-300. В систему управления данного самолета входят руль высоты (РВ), руль 
направления (РН), элероны и взлетно-посадочные устройства; закрылки и тормозные щитки. На РН и правом 
элероне установлены триммеры и сервокомпенсаторы, на РВ – только триммеры. На левом элероне только 
сервокомпенсатор. Общее расположение управляющих поверхностей на самолете представлено на рис. 1. 
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Рис. 1. Расположение управляющих поверхностей 

 

Для реализации системы аэродинамического управления в рамках тренажера, требуется моделирование каждой 
ее подсистемы, отвечающей за отклонение своей, отдельной группы управляющих поверхностей (рулей высоты, 
рулей направления, элеронов, закрылков, тормозных щитков). В работе рассматривается реализация модели 
закрылков самолета Ил-114-300. 

В этом самолете применяются двухщелевые закрылки с фиксированными дефлекторами, предназначенные для 
увеличения коэффициента подъемной силы крыла Су при взлете и посадке самолета. В убранном положении 
закрылки образуют участок хвостовой части крыла, в выпущенном положении – две щели: одна между задней 
кромкой крыла и дефлекторами, вторая – между дефлекторами и секциями закрылков. Образовавшиеся щели 
улучшают условия обтекания закрылков и затягивают срыв потока. 

Управление закрылками осуществляется ручкой управления закрылками, установленной на центральном пульте 
в кабине пилотов. Закрылки могут быть установлены в положение 0, 10, 20, 30°. При перемещении ручки управления 
закрылками по сигналам задающего блока приводится во вращение рулевой привод. Через механическую 
трансмиссию вращательное движение передается на винтовые механизмы, которые отклоняют закрылки. Остановка 
закрылков в заданном ручкой управления положении осуществляется по сигналам механизмов концевых 
выключателей.  

Рулевой привод имеет два гидромотора, получающих питание от разных гидросистем (ГС1 и ГС2). 
Вращательное движение гидромоторов через редуктор передается на общий выходной вал рулевого привода. Для 
увеличения надежности системы электрическое и гидравлическое питание рулевого привода резервировано, и 
управление производится по двум независимым и одновременно работающим каналам. При отказе одного канала 
второй обеспечивает перемещение закрылков в полном диапазоне углов, но с вдвое меньшей скоростью.  

С системой управления закрылками взаимодействует система управления электромеханическими тормозами 
закрылков и система автоматической защиты закрылков от превышения допустимых нагрузок. Система управления 
электромеханическими тормозами обеспечивает автоматическое  стопорение трансмиссии двумя 
электромеханическими тормозами и выключение рулевого привода при рассогласовании закрылков, вращении 
трансмиссии с частотой больше допустимой и вращении трансмиссии в направлении, не соответствующем 
управляющим сигналам системы управления закрылками.  

Система автоматической защиты закрылков обеспечивает разрыв электрической цепи и остановку рулевого 
привода закрылков при превышении допустимых нагрузок на трансмиссию по сигналу муфт ограничения моментов, 
встроенных в трансмиссию и редукторы винтовых механизмов. Структурная схема системы управления закрылками 
представлена на рис. 2. 

 
Рис. 2 Структурная схема управления закрылками 

 

Для реализации этой системы в тренажере требуется создание ее модели, в которой будут реализованы все 
процессы, происходящие в реальной системе, возможность управления ими, и вывод сигналов, передаваемых 
системой для создания ее индикации, аналогичной индикации в реальной кабине самолета, а так же для других 
систем. Решение этой задачи было произведено в пакете Simulink – средой динамического междисциплинарного 
моделирования сложных технических систем, являющаяся частью пакета прикладных программ Matlab. 

Входными параметрами для модели системы уборки и выпуска закрылков являются: 
– наличие или отсутствие электрического питания на электрических шинах, от которых потребляет 

электроэнергию данная система;  
– наличие или отсутствие гидравлического питания от гидросистем №1 и №2 самолета; 
– включенное или выключенное положение всех автоматов защиты электрической сети (предохранителей) для 

соответствующих электрических шин; 
– положение ручки выпуска закрылков; 
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– начальные положения закрылков; 
– неисправности (отказы) данной системы которые может ввести инструктор со своего рабочего места для 

отработки пилотами действий в таких ситуациях. 
Соответственно выходными параметрами для модели системы уборки и выпуска закрылков станут: 
– текущие положения закрылков в градусах; 
– потребление электроэнергии от системы электроснабжения самолета; 
– расход гидравлической жидкости; 
– дискретные и аналоговые сигналы, отправляемые в систему индикации и сигнализации. 
Для исследования различных вариантов функционирования смоделированной системы, в Matlab Simulink была 

создана модель с рассмотренными входными и выходными параметрами. 
Рассматривалась нормальная эксплуатация системы, при которой в системе присутствует электрическое и 

гидравлическое питание обоих каналов, сигнал от ручки управления закрылками и нет отказов. В этом режиме в 
начальный момент времени закрылки находятся в положении 10°. Для отслеживания процессов уборки и выпуска 
закрылков при нормальной эксплуатации, ручка управления переводится сначала в 0, а затем, через некоторое время 
в 30°. На рис. 3 представлены графики зависимости углов отклонения закрылков от времени при описанных 
действиях летчика.  

 

 
Рис. 3 Изменение угла отклонения закрылков при нормальной эксплуатации 

 

Графики для правого и левого закрылка полностью совпадают. Закрылки перемещаются с линейной скоростью 
2.66 град/с и выпускаются на полный угол за 11.25 с, что полностью соответствует документации реального 
самолета. 

Следующим этапом разработки тренажерной модели является создание индикации и сигнализации системы. 
Комплексная система электронной индикации и сигнализации (КСЭИС) самолета Ил-114-300 – это система 
обработки и вывода всей пилотажно-навигационной информации и сведений о работе самолетных систем, 
отображающихся на пяти цветных жидкокристаллических дисплеях. Система КСЭИС получает различные 
аналоговые и дискретные сигналы из блока концентрации сигналов (БКС) в который они поступают от всех 
основных самолетных систем, обрабатывает их и выводит в виде индикации и сигнализации в различных форматах 
(текстовое сообщение, звуковой сигнал, сигнальная лампа и т д). Одним из основных форматов вывода информации 
является представление ее в виде мнемокадра (кадра) – графической структуры, отображающейся на экранах в 
которой наглядно представлена основная информация по одной или нескольким самолетным системам. 

Основные параметры системы управления отображаются на мнемокадре «УПР» КСЭИС. На данном кадре 
изображен силуэт самолета белого цвета, который отображается постоянно. На силуэте расположен ряд шкал, 
указывающих положение левого и правого элерона, левой и правой секций руля высоты (РВ), левого и правого 
триммеров РВ. Под крыльями силуэта отображаются две шкалы, указывающие положение закрылков (шкалы 
«заполняются» столбиками зеленого цвета при нормальной работе или красного при отказе). Помимо кадра «УПР 
ШАССИ» система управления выдает сигналы на кадр «СИГН». Это специальный кадр, состоящий из текстовых 
аварийных предупреждающих и уведомляющих сообщений.  

Для создания кадра используется программа MFD Editor. Она предназначена для рисования и анимации 
приборов бортовых панелей самолетов и другой техники. С помощью графического функционала программы, был 
создан общий вид кадра со всеми элементами, которые при определенном наборе параметров могут отображаться на 
нем. Для придания кадру возможности отображать те или иные элементы, менять их цвет, выдавать конкретные 
значения, в разделе анимации кадра, был создан перечень параметров, соответствующий значению, цвету и наличию 
каждого элемента кадра. Каждый из этих параметров подключен к соответствующим выходным параметрам модели 
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Simulink через общую шину. Таким образом, кадр начинает отображать текущее состояние смоделированной 
системы управления. 

Вид кадра при нормальной эксплуатации, в процессе перемещения закрылков представлен на рис. 4. 

 
Рис. 4 Общий вид кадра «УПР» при нормальной эксплуатации закрылков 

 

При реализации любой модели в рамках тренажера предусмотрена возможность активации с рабочего места 
инструктора нештатных положений в процессе полета, вызванных различными неисправностями. Для модели 
закрылков был сформирован следующий список отказов: 

– Отказ одного канала системы управления закрылками. 
– Закрылки после взлета не убираются или убираются не полностью. 
– Отказ привода закрылков. 
– Рассогласование закрылков. 
– Заклинивание закрылков. 
В соответствии с программой функционирования (ПФ) системы закрылков в первом случае закрылки 

продолжат перемещение, но со скоростью вдвое меньшей. Во всех остальных – муфты ограничения моментов и 
электромеханический тормоз остановят перемещение закрылков при неисправной системе. 

На рис. 5 представлены графики перемещения левого и правого закрылка при активации отказа «закрылки 
рассогласованы» при перемещении ручки из положения 10° в положение 20°. 

 
Рис. 5 Изменение углов отклонения закрылков при активации отказа «закрылки рассогласованы» 

 

При рассогласовании левого и правого закрылка более чем на 2 градуса, срабатывает автоматика, и закрылки 
фиксируются в текущих положениях во избежание создания существенно разных значений подъемной силы на 
левом и правом крыле. В момент рассогласования на кадре «УПР» столбцы положения закрылков окрашиваются в 
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красный цвет и останавливаются, на кадре «СИГН» появляется текстовое сообщение «ЗАКРЫЛКИ - 

РАССОГЛАСОВАНЫ». 
На рис. 6 представлен график зависимости изменения угла отклонения закрылков, от времени, при активации 

отказа одного канала привода при переведении ручки управления из 10° на 0°, а затем на 30°. 

 
Рис. 5 Изменение угла отклонения закрылков при отказе одного канала привода 

 

В соответствии с программой функционирования закрылков при данном отказе закрылки совершают 
перемещения во всех диапазонах своего отклонения в обе стороны, но со скоростью в 2 раза ниже, чем скорость при 
нормальной эксплуатации. На кадре «СИГН» появляется текстовое сообщение «ЗАКРЫЛКИ. ОДИН КАНАЛ 
ПРИВОДА - ОТКАЗ». 

Остальные разновидности нормальной эксплуатации и неисправностей системы закрылков так же были 
реализованы в модели, полностью удовлетворяют требованиям программы функционирования оригинального 
самолета и пригодны для инсталяции в тренажер.  

Следующим этапом разработки авиационного тренажёра является создание моделей остальных (элероны, рули, 
тормозные щитки) элементов системы аэродинамического управления и подключения их к модели динамики полета. 
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Аннотация. Линейные приводы широко используются в космической технике, наиболее перспективным 
силовым механизмом этих приводов являются планетарные роликовинтовые механизмы (ПРВМ). Для высокоточных 
линейных приводов используются беззазорные ПРВМ, которые по нагрузочной способности уступают ПРВМ с 
осевым люфтом в два раза, а по ресурсу – в 8…10 раз. Предлагается новый беззазорный ПРВМ, который уступает по 
нагрузочной способности ПРВМ с осевым люфтом в 1,5 раза, но он может использоваться только для нереверсивных 
приводов, которые также широко используются в космической технике.  

 

Ключевые слова. Линейный привод, роликовинтовая передача, ролик, винт, гайка, КПД, масса. 
Введение. Во многих машинах полезную работу совершают механические приводы, каждый из которых 

состоит из двигателя, передаточного механизма, имеющего входное и выходное звенья, исполнительного (рабочего) 
механизма и системы контроля и управления. Передаточные механизмы подразделяются по виду движения входного 
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и выходного звеньев [1]. Чаще всего эти звенья совершают вращательное движение, реже входное звено вращается, а 
выходное совершает поступательное движение, то есть по прямой линии. Отсюда такие приводы называются 
линейными. Передаточные механизмы предназначены для изменения силовых и кинематических параметров от 
входного звена к выходному звену, а передаточные механизмы линейных приводов должны преобразовывать 
вращательное движение в поступательное движение с помощью силового устройства [2]. Чаще всего для этой цели 
используют винтовые механизмы, которые подразделяются на винтовые механизмы скольжения [1] и винтовые 
механизмы качения, к последним относятся шариковинтовые механизмы (ШВМ) [1, 3] и планетарные 
роликовинтовые механизмы (ПРВМ) [4, 5]. Разные конструкции винтовых механизмов применяются в зависимости 
от назначения машины и заданных условий эксплуатации. При этом винтовые механизмы качения превосходят по 
важнейшим параметрам винтовые механизмы скольжения [1], но последние проще в изготовлении и дешевле. Если 
сравнивать по основным эксплуатационным характеристикам ШВМ и ПРВМ, то последние превосходят ШВМ 
почти по всем характеристикам в разы или на десятки процентов. Отсюда в настоящее время планетарные 
роликовинтовые механизмы являются наиболее перспективными силовыми преобразователями вращательного 
движения в поступательное [6, 7, 8].  

Передаточные механизмы бывают реверсивными и нереверсивными. Винтовой механизм скольжения с упорной 
резьбой передает нагрузку только в одну сторону [1], поэтому применяется в домкратах, прессах и других 
устройствах, в которых осевая сила действует в одном направлении. Если упорную резьбу сравнить с более 
технологичной в изготовлении реверсивной трапецеидальной резьбой, то упорная резьба имеет большую 
нагрузочную способность при равных диаметрах или при равной нагрузке имеет меньшие габариты и массу [1]. Это 
и является основанием для ее применения. 

Кроме того, передаточные механизмы для линейных приводов подразделяются на беззазорные и механизмы с 
осевым люфтом (зазором) [9]. Собрать передаточный механизм без зазоров практически невозможно, поэтому все 
механизмы собираются с зазорами между деталями, а затем в беззазорном механизме сборочные зазоры устраняются 
(компенсируются) различными способами. Отсюда беззазорный механизм снабжается дополнительными деталями 
для компенсации зазоров, и после его сборки нужна дополнительная операция – регулировка с целью устранения 
зазоров, то есть он дороже аналогичного механизма с осевым люфтом. Применяются беззазорные механизмы для 
приводов, к которым предъявляются высокие требования по точности и осевой жесткости. 

  

ОБЪЕКТЫ ИССЛЕДОВАНИЯ И ТРЕБОВАНИЯ, ПРЕДЪЯВЛЯЕМЫЕ К НИМ 

Линейные механические приводы широко используются в изделиях космической техники  
[10, 11], в наземных устройствах и технологическом оборудовании, обслуживающем эти изделия и устройства. При 
этом доля нереверсивных линейных приводов достаточно большая. Это пресса, различные кантователи, 
грузоподъемные устройства и другое оборудование.  

От линейных приводов, используемых в космической технике, требуется высокая нагрузочная способность и 
надежность, высокий КПД, малая масса и т.д. К тому же очень многие линейные приводы должны обладать высокой 
точностью и осевой жесткостью. 

Отсюда в качестве объектов исследования выберем перспективные ПРВМ, являющиеся силовым устройством 
линейных приводов. ПРВМ имеют целый ряд конструкций и конструктивных исполнений [9]. Для нереверсивных 
высокоточных приводов выберем беззазорный ПРВМ [4, 9]. Рассмотрим конструктивную схему выбранного 
беззазорного ПРВМ в сравнении с аналогичной схемой ПРВМ с осевым люфтом, см. рис. 1. 

 

 
                                           а                                                                      b 

Рис. 1. Конструктивная схема ПРВМ: а – с осевым люфтом; b – беззазорного 

     

Основными резьбовыми деталями ПРВМ с осевым люфтом (рис. 1, а), через которые передается осевая сила, 
являются многозаходный винт, n (n ≥ 3) резьбовых роликов и цельная гайка, имеющая такое же число заходов, что и 
винт [9]. Таким образом, механизм многопоточный. Чтобы осевая сила равномерно распределялась между потоками 
(роликами), необходима высокая точность изготовления резьбовых деталей ПРВМ, особенно роликов. Если не 
учитывать погрешности изготовления резьбовых деталей и перемещения от растяжения-сжатия этих деталей, то 
осевую силу с винта на ролики, а затем с роликов на гайку передают все сопрягаемые витки этих деталей. 
Нагрузочная способность ПРВМ оценивается в зависимости от типоразмера механизма статической С0а и 
динамической Са грузоподъемностями [4]. Типоразмер ПРВМ обозначают двумя числами, разделенными символом 
«». Например, типоразмер 21  5 означает, что средний номинальный диаметр резьбы винта равен 21 мм, а 
перемещение гайки за один оборот винта равно 5 мм. При этом первое число типоразмера является важнейшим 
геометрическим параметром ПРВМ, так как определяет его радиальные габариты, а второе является передаточным 
числом (подачей гайки за один оборот винта или наоборот). 

В беззазорном ПРВМ такие же винт и ролики, а гайка сборная, состоящая из двух одинаковых полугаек, 
установленного между ними, компенсатора и устройства для устранения осевых зазоров [4, 9, 12]. Кроме того, для 
повышения осевой жесткости и точности ПРВМ полугайки не только сближаются, но и сжимаются небольшой 
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осевой силой предварительного натяга F0 (рис. 1, b), что позволяет сдеформировать нежесткий шероховатый 
верхний слой сопрягаемых витков резьбовых деталей механизма. Сжимающая сборную гайку осевая сила 
предварительного натяга F0 соответствует крутящему моменту холостого хода (моменту предварительного натяга) 
Т0, значения которого рекомендуются в зависимости от типоразмера ПРВМ. 

 

ОСНОВНЫЕ НЕДОСТАТКИ БЕЗЗАЗОРНЫХ ПРВМ 

Беззазорный ПРВМ по сравнению с аналогичным ПРВМ с осевым люфтом имеет достоинства и недостатки, при 
этом основным недостатком является меньшая примерно в два раза нагрузочная способность. Как следует из 
каталога [4] статическая С0а и динамическая Са грузоподъемности беззазорных ПРВМ примерно в два раза меньше 
С0а и Са для ПРВМ с осевым люфтом. Объясняется это тем, что в ПРВМ с осевым люфтом осевую силу FA, которую 
передает механизм, воспринимают номинально все сопрягаемые витки винта и роликов, а также роликов и гайки 
(см. рис. 1, а). В беззазорном ПРВМ (см. рис. 1, b) осевую силу FA номинально воспринимают все сопрягаемые витки 
винта и роликов, а в сопряжении роликов с полугайками только витки одной полугайки воспринимают эту силу. 
Отсюда нагрузочная способность беззазорного ПРВМ снижается примерно в два раза. 

Известно [4], что ресурс ПРВМ в миллионах оборотов винта L = (Са / FA )3. Отсюда следует, что по 
долговечности (ресурсу) беззазорный ПРВМ примерно в восемь раз проигрывает ПРВМ с осевым люфтом. Это 
значит, что при выборе типоразмера беззазорного ПРВМ определяющим фактором будет заданный ресурс.      

Например, чтобы обеспечить заданный ресурс для ПРВМ с осевым люфтом будет выбран типоразмер 
механизма 3010 (средний диаметр резьбы винта 30 мм), а для беззазорного ПРВМ потребуется типоразмер 4510 

(средний диаметр резьбы винта 45 мм). То есть для беззазорного ПРВМ необходимо существенно увеличить 
радиальные габариты механизма, корпуса и других необходимых деталей, узлов и комплектующих.   

Причиной всех перечисленных недостатков беззазорных ПРВМ является то, что осевую силу, передаваемую 
механизмом, воспринимает одна полугайка (в два раза меньшее количество витков сборной гайки). 

 

ЦЕЛЬ ИССЛЕДОВАНИЯ 

При высоком уровне надежности повысить нагрузочную способность и долговечность новых конструктивных 
исполнений беззазорных ПРВМ. Для этого надо выполнить обзор конструкций беззазорных ПРВМ и анализ их 
достоинств и недостатков.  

 

ОБЗОР КОНСТРУКЦИЙ БЕЗЗАЗОРНЫХ ПРВМ 

На основании выполненного обзора конструкций беззазорных ПРВМ [9, 12-14]  было установлено, что 
первичным является способ компенсации зазоров в механизме, поэтому был  разработан следующий классификатор, 
см. рис. 2. 

 

 
Рис. 2. Способы компенсации зазоров в беззазорных ПРВМ 

 

Из перечисленных способов компенсации зазоров (см. рис. 2) на практике почти всегда применяется способ, 
при котором в сборную гайку входят две полугайки и компенсатор между ними (см. рис. 1, b). При устранении 
зазоров полугайки сближают с помощью силового механизма (корпусных деталей и резьбовых соединений) и 
контролируют сжатие по величине крутящего момента холостого хода гайки относительно винта или наоборот. 
Например, для беззазорных ПРВМ типоразмеров от 39  8 до 63  10 этот момент должен составлять Т0 = 1,5 – 3 

Н·м. Конструкция механизма и сборного корпуса для данного способа наиболее простые. Сборка и регулировка 
также простые и надежные, осевая сила предварительного натяга F0 сжатия полугаек и компенсатора замкнутая. 

Две разновидности рассмотренного способа путем отдаления полугаек и путем относительного поворота 
полугаек требуют более сложную конструкцию силового механизма и сложнее при сборке и регулировке. Для 
способа с отдалением полугаек между ними имеется зазор, а компенсатор установлен между развитым в радиальном 
направлении торцом полугайки и корпусом. Эти два способа менее надежны и являются чисто теоретическими, хотя 
имеются и исключения. 
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Способы, в которых используется цельная тонкостенная гайка, были разработаны для повышения нагрузочной 
способности известных конструкций беззазорных ПРВМ. В отличие от предыдущих способов компенсации зазоров, 
в данных способах гайка, деформируясь в радиальном направлении, перемещает ролики к оси винта и таким образом 
устраняет зазоры, а также деформирует наружные шероховатые слои сопрягаемых витков резьбовых деталей. Для 
этих способов гайка выполнена в виде «короткой» или «длинной» цилиндрической оболочки [15]. Силовой 
механизм для «короткой» оболочки сжимает ее развитые торцы, а для «длинной» оболочки создает наружное 
радиальное давление или радиальную нагрузку на нее. Радиальное перемещение оболочки под действием нагрузки в 
зависимости от типоразмера беззазорного ПРВМ составляет от 0,01 до 0,025 мм, а максимальные эквивалентные 
напряжения меньше предела текучести материала оболочки в 4 раза и более. Так как гайка тонкостенная, то 
беззазорные ПРВМ могут иметь только небольшой шаг резьбы, что ограничивает их использование. Наличие на 
тонкостенной гайке резьбы снижает надежность механизма. 

Таким образом, способ компенсации зазоров в беззазорном ПРВМ, основанный на сближении   двух полугаек и 
сжатии их вместе с расположенным между ними компенсатором, является самым простым и надежным, а 
конструкция механизма для его реализации также наиболее простая, надежная и дешевая. 

 

РАЗРАБОТАННАЯ КОНСТРУКЦИЯ БЕЗЗАЗОРНОГО НЕРЕВЕРСИВНОГО ПРВМ  
Учитывая вывод по анализу способов компенсации зазоров в беззазорных ПРВМ и требования, предъявляемые 

к линейным приводам для космической техники, для реализации поставленной цели в качестве прототипа для 
исследования выбран беззазорный механизм со сборной гайкой, состоящей из двух полугаек и компенсатора между 
ними.   

Разработана новая конструкции беззазорного нереверсивного ПРВМ (рис. 3), на которую получен патент на 
полезную модель [16].  

 
Рис. 3. Общий вид беззазорного нереверсивного ПРВМ в двух проекциях 

 

Разработанный механизм, см. рис. 3, состоит из многозаходного винта 1 и узла, совершающего поступательное 
перемещение. Указанный узел состоит из корпусных деталей 2 и 3, соединенных болтами 4 и крепежными гайками 5 
со стопорными шайбами 6. Корпусная деталь 2 имеет базовые элементы (шейки) 7, предназначенные для соединения 
с исполнительным механизмом.  

 Отличие разработанного механизма от прототипа заключается в том, что в прототипе сборная гайка состоит из 
двух одинаковых полугаек, имеющих длину резьбовой части L, а в разработанном механизме – из двух гаек 8 и 9 
(см. рис. 3) разной длины, имеющих различную длину L1 и L2 резьбовой части, см. рис. 4. При этом 2L = L1 + L2. 

 

 
Рис. 4. Осевой разрез А – А беззазорного нереверсивного ПРВМ (см. рис. 3) 

 

Между гайками 8 и 9 установлен компенсатор 10, а в каждой гайке запрессована втулка 11 с внутренним зубчатым 
венцом, установлено пружинное разрезное кольцо 12 и закреплено уплотнение 13.  Между винтом 1 и гайками 8 и 9 
установлено не менее трех резьбовых роликов 14, торцовые шейки которых установлены с зазором в отверстиях 
сепараторов 15. На концах всех роликов прямо по резьбе нарезаны наружные зубчатые венцы, которые находятся в 
зацеплении с внутренними зубчатыми венцами втулок 11. Для ограничения осевого перемещения сепараторов 15 
используются пружинные разрезные кольца 12. 
Для угловой ориентации корпусных деталей 2 и 3, гаек 8 и 9 используется шпонка 16 (см. рис. 3). Для удобства 
регулировки компенсатор обычно выполняют в виде двух полуколец, что позволяет извлекать кольца и снова их 
устанавливать после подшлифовки без разборки узла совершающего поступательное перемещение.  
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Условия По Выбору Соотношения Длин Резьбовых Участков Гаек Разработанного ПРВМ 

В разработанном механизме длина резьбовой части L1 гайки 8, воспринимающей рабочую осевую силу FA, 

больше длины резьбовой части L2 гайки 9 (см. рис. 4). Введем коэффициент отношения длин резьбовых участков 
гаек β = L1/L2, назначим его (рекомендуется β = 4 … 5), а затем сделаем проверки, используя следующие условия.  

Конструктивное условие. Ролик на своих концах имеет прорезанные вдоль оси пазы зубьев, см. рис. 5.  

 
Рис. 5. Осевой разрез Б – Б ролика и гайки, см. рис. 4 

 

Паз (зуб) можно условно разделить по длине на два участка (см. рис. 5): рабочий длиной Lр с постоянной 
высотой зубьев, которые зацепляются за зубья втулки; технологический длиной Lт с неполной высотой зуба, этот 
участок образуется при выходе инструмента при обработке. Сжимающую осевую силу F0 (рис. 1, b) гарантировано 
будут воспринимать витки гайки 9 на длине L3 = L2 – Lт. При этом длина Lт зависит от диаметра D инструмента, 
модуля зубьев m, среднего d2p и наружного dp диаметров ролика. Эта длина определяется из геометрии 

2
2pp2ppт ))(5,025,1())(5,025,1( ddmddmDL  . 

Ролик может иметь конструкцию с кольцевыми проточками на концах для выхода инструмента при обработке 
зубчатых венцов. В этом случае Lт = 3 … 5 мм в зависимости от модуля зубьев.  

Силовое условие. На распределение рабочей осевой силы между сопрягаемыми витками винта и роликов, 
роликов и гайки влияет целый ряд факторов: сложное пространственное нагружение резьбовых деталей ПРВМ; 
многочисленные погрешности изготовления этих деталей; осевые перемещения от растяжения или сжатия винта, 
гайки и роликов; опрокидывающий момент от осевых сил, действующих на ролик со стороны винта и со стороны 
гайки и т.д. Целый ряд исследователей посвятил свои работы [17-20] этой проблеме. Полученные результаты 
позволяют сделать вывод о большой неравномерности распределения рабочей осевой силы между роликами 
(силовыми потоками) и между витками ролика по двум образующим, взаимодействующим с винтом и с гайкой. При 
этом установлено, что из-за действия опрокидывающего момента наиболее нагруженными витками ролика являются 
витки, расположенные у его торцов. Гайка 9 с малой длиной резьбовой части имеет такие высоконагруженные 
витки. Отсюда для их расчета введем коэффициент неравномерности распределения нагрузки, учитывающий все 
перечисленные выше факторы, рекомендуется   Kн = 4 … 5. 

Прочностное условие. Будем считать, что для разработанного механизма величины момента холостого хода Т0 и 
осевой силы предварительного натяга F0 такие же, как и для известного беззазорного ПРВМ того же типоразмера. Из 
каталога [4] определим силу предварительного натяга F0. Рассчитаем количество рабочих витков гайки 9 М = L3/Р, 

где Р – шаг резьбы. Округлим М в меньшую стороны до целого числа. Для устойчивого базирования М должно быть 
не менее 5-6. Определим максимальную силу предварительного натяга, действующую на один виток FМАХ = Kн · F0 / 

М. Так как разработанный механизм нереверсивный, то сила FМАХ будет наибольшей статической нагрузкой на витки 
ролика и гайка 9. Далее необходимо известными методами [18] выполнить проверку статической прочности 
сопрягаемых витков ролика и гайки 9. Если результат будет отрицательным, то увеличим число витков М и 
выполним снова проверку и т.д. В итоге получим окончательное значение β. 

В дальнейшем планируется разработать и изготовить опытные образцы разработанного механизма и провести 
ресурсные испытания с целью определения времени, при котором осевая сила предварительного натяга F0 снизится 
до нуля. 

 

Грубая Оценка Увеличения Нагрузочной Способности Разработанного ПРВМ По Сравнению С Нагрузочной 
Способностью Известного Механизма С Тем Же Типоразмером 

Используя каталог [4], определим статическую С0а и динамическую Са грузоподъемности известной конструкции 
беззазорного ПРВМ. Используя габаритный размер А сборной гайки и ее конструкцию [4], определим длину 
резьбовой части полугаек L. Будем считать, что все витки полугаек равнонагружены и обеспечивают равную часть 
статической грузоподъемности С0а. 

Определим для разработанного механизма длины резьбовых участков его гаек 8 и 9 (см. рис. 4) 
                             L2 = 2L / (β + 1); L1 = 2L – L2, при этом L1  > L.  

Согласно принятому допущению, статическая грузоподъемность разработанного беззазорного нереверсивного 
ПРВМ С0а,разр = С0а · (L1  / L) = С0а ·2β / (β + 1). Для рекомендуемых значений β = 4 … 5 статическая 
грузоподъемность увеличивается в 1,6 … 1,67 раза. Это ощутимое увеличение, но оно только для нереверсивных 
беззазорных ПРВМ. 

В работе [9] указывается на наличие корреляционной связи между статической грузоподъемностью и 
динамической грузоподъемностью для винтовых механизмов качения. С увеличением статической 
грузоподъемности повышается и динамическая грузоподъемность. По рекомендуемому в работе [9] алгоритму 
просчитаем прогнозируемое значение динамической грузоподъемности Са,разр  разработанного нереверсивного 
беззазорного ПРВМ и, сравнив это значение с со значением Са из каталога [4], можно определить повышение 
нагрузочной способности по динамическим грузоподъемностям, которые связаны с ресурсом. 
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ВЫВОД 

Разработана новая конструкция нереверсивного беззазорного ПРВМ, которая позволяет повысить (примерно в 1,5 

раза) нагрузочную способность известной конструкции беззазорного ПРВМ. Разработанная конструкция может 
использоваться в изделиях космической техники и технологического оборудования для обслуживания этих изделий. 
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В связи со стремительным развитием аэрокосмической отрасли всё большее внимание уделяется вопросу 

проектирования элементов фюзеляжа летательных аппаратов (ЛА). Это обусловлено необходимостью обеспечения 
наибольшей аэродинамической эффективности полета ЛА на протяжении всей баллистической траектории. 
Величинами, позволяющими определить эту эффективность, являются коэффициенты аэродинамического 
сопротивления: коэффициент лобового сопротивления и коэффициент подъемной силы. Таким образом, постановка 
задачи может быть сведена к минимизации указанных выше коэффициентов. 

Как известно, в процессе расчета баллистической траектории полета ЛА необходимо учитывать влияние 
следующих сил, действующих на ЛА: 

 массовые силы (силы тяжести и инерции); 
 силы, создаваемые двигателем (тяга); 
 аэродинамические силы сопротивления (сила лобового сопротивления, противонаправленная вектору 

скорости ЛА в любой момент времени, и подъёмная сила, направленная перпендикулярно вектору скорости ЛА). 
Известно, что величина данных сил в каждый момент времени определяется по формулам: 
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где ,
x y

c c  - соответственно коэффициенты лобового сопротивления и подъемной силы; MS -   площадь миделя 

ракеты (определяется из геометрии самого ЛА), ( )v t  - скорость ЛА,  - плотность воздуха. 
Анализ выражений (1), (2) показывает, что силы аэродинамического сопротивления пропорциональны квадрату 

скорости ЛА, а следовательно, переменны во времени. Следует заметить, что в свою очередь коэффициенты 
аэродинамического сопротивления также зависят от скорости ЛА, так как для сверхлегких ракет-носителей она 
лежит в весьма широком диапазоне. Число Маха в этом случае может достигать значений порядка десяти. 

Кроме того, силы аэродинамического сопротивления в процессе полета ЛА могут изменять свое значение в 
зависимости от угла атаки. Это также находит отражение в изменении значений коэффициентов аэродинамического 
сопротивления. Таким образом, в общем случае указанные коэффициенты представляют собой функции двух 
переменных. Наиболее эффективным методом определения этих зависимостей является эмпирическая запись, 
основанная на результатах экспериментов. Однако, в данной работе вопрос влияния угла набегания потока воздуха 
на ракету-носитель не рассматривается (угол атаки во всех случаях принимается равным нулю), но будет исследован 
при дальнейшей работе над данной проблематикой. 

Таким образом, существенное влияние на полет ЛА оказывают значения коэффициентов аэродинамического 
сопротивления, во многом определяемые формой головного обтекателя (ГО), используемого в ракете-носителе. В 
данной работе приводится сравнительная характеристика нескольких видов (форм) ГО для одного корпуса ракеты-

носителя, основанная на результатах численного моделирования. Излагаются основные соображения для построения 
моделей ГО: 

 гладкость образующих кривых (плавность переходов между разными видами геометрических форм), 
обеспечивающая минимальные значения аэродинамических сопротивлений; 

 конструктивная эффективность (формы таких ГО позволяют размещать значительные массы и объемы 

полезной нагрузки под ними); 
 экономическая эффективность (возможность изготовления ГО с минимальными затратами); 
 технологическая реализуемость. 
В работе приводится описание численного моделирования обтекания корпуса ЛА в процессе полета. На 

основании полученных численных данных определяются эмпирические зависимости коэффициентов ,
x y

c c  от числа 
Маха для разных ГО и производится выбор оптимальной на всем диапазоне скоростей формы ГО.  

Для сравнения были выбраны следующие ГО: спрофилированный параболический ГО, двойной конусный ГО, 
ГО пулевидной формы (рис. 1). 

 
Рис. 1. Виды ГО для сравнения (по порядку, сверху вниз): 

1 – пулевидный; 2 – спрофилированный параболический; 3 – двойной конусный 

 

В процессе исследования было проведено численное моделирование. В системе конечно-элементного анализа 
осуществлялось обтекание корпуса условной ракеты-носителя с выбранными видами при различных значениях 
скорости набегающего потока воздуха в системе координат, жестко связанной с ЛА. Целью проведения численного 
моделирования является определение значений коэффициента лобового сопротивления и коэффициента подъемной 
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силы при различных значениях числа Маха. В процессе моделирования рассматривался диапазон скоростей потока 
воздуха от 0 до 750 м/с (соответственные числа Маха – от 0 до 7,42). 

Общее количество узлов в конечно-элементной модели составляет около 16 миллионов. Предполагается 
нестационарная постановка задачи; отмечаются основные параметры задачи: 

 модель среды: Air Ideal Gas; 

 уравнение энергии: Total Energy; 
 модель турбулентности: Shear Stress Transport;  
 условия набегания потока воздуха Inlet при обтекании: 

 скорость потока, линейно изменяющаяся во времени от 0 до 750 м/с;  
 атмосферные условия Opening: 

 давление окружающей среды Relative Pressure: 1 атм; 
 температура окружающей среды Opening Temperature: 20 °С; 

 условие Wall на внешней поверхности корпуса: 
 прилипание потока к стенке без проскальзывания No Slip Wall. 

Для определения численных значений коэффициентов аэродинамического сопротивления при i-ом значении 
скорости потока использовались компоненты аэродинамических сил сопротивления, действующих на корпус 
ракеты-носителя, полученные в ходе численного моделирования при достаточной степени сходимости невязок. Сами 
коэффициенты лобового сопротивления и подъемной силы соответственно вычислялись по формулам: 
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где ,i i

x yF F  - суммарные значения сил, действующих со стороны потока на ракету-носитель по осям x (сонаправлена с 
осью ракеты-носителя) и y (направлена перпендикулярно оси ракеты-носителя в вертикальной плоскости) 
соответственно.  

Результаты численного моделирования для спрофилированного параболического ГО приводятся в виде 
распределения скоростей потока воздуха в осевом сечении (рис. 2). В моменты времени, соответствующие рис. 2.а-

2.б, распределение скорости потока представляет собой дозвуковое течение. На рис. 2.в продемонстрирована 
зародышевая область сверхзвукового течения вблизи ГО и хвостовой части ракеты-носителя. Рис. 2.г соответствует 

процессу установления сверхзвукового потока с формированием дисков Маха, а рис. 2.д-2.ж – развитому 
сверхзвуковому режиму обтекания с характерным изменением дисков Маха.  

Анализируя полученные поля скоростей, можно сделать вывод о существенном изменении характера обтекания 
ракеты-носителя набегающим потоком воздуха при незначительном изменении скорости для больших значений 
числа Маха, что, в свою очередь, приводит к изменению значений коэффициентов аэродинамического 
сопротивления.  

Зависимость численных значений коэффициентов аэродинамического сопротивления от числа Маха 
набегающего потока воздуха приводится в виде сравнительной диаграммы (рис. 3) для всех трёх рассматриваемых 
видов ГО.  

Поскольку для ракеты-носителя на всем диапазоне изменения скорости набегающего потока абсолютная 
величина коэффициента лобового сопротивления много больше абсолютной величины коэффициента подъемной 
силы, то оценка эффективности ГО прежде всего должна основываться на анализе и сравнении именно 
коэффициента лобового сопротивления. Из полученных графических результатов (рис. 3) можно сделать вывод, что 
при дозвуковом обтекании воздухом ракеты-носителя эффективность спрофилированного параболического ГО по 
коэффициенту лобового сопротивления превышает остальные рассматриваемые виды ГО не менее чем в 2 раза, а 
при развитом сверхзвуковом обтекании, имеющем место на большей части траектории – не менее чем в 4 раза. Это 
позволяет существенно снизить диссипационные потери, возникающие при полете ракеты-носителя на атмосферном 
участке траектории. 

Зависимость коэффициента подъемной силы от скорости потока набегающего воздуха для спрофилированного 
параболического ГО представлена на рис. 4. 
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Рис. 2. Распределение числа Маха в осевом сечении модели ракеты-носителя при скорости набегания потока: 

а – 0,22 Маха; б – 0,59 Маха; в – 1,08 Маха; г – 1,75 Маха; д – 2,99 Маха; е – 6,34 Маха; ж – 7,42 Маха 
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Рис. 3. Зависимость коэффициента лобового сопротивления от числа Маха: 

▲ – двойной конусный ГО; ● – пулеобразный ГО; □ – спрофилированный параболический ГО 

 

 

 
Рис. 4. Зависимость коэффициента подъемной силы для спрофилированного параболического ГО от числа Маха 

 

Исходя из вида графической зависимости (рис. 4), функция зависимости коэффициента подъемной силы от 
числа Маха может быть условно разделена на 2 монотонных участка: на первом из них (с числами Маха в диапазоне 
от 0 до 2) наблюдается уменьшение значения коэффициента подъемной силы в связи с неустановившимся 
характером обтекания; на втором (с числами Маха больше 2) наблюдается плавно замедляющийся рост функции с 
последующим выходом на постоянную величину (плато) при установившихся и развитых режимах обтекания. Таким 
образом, спрофилированный параболический ГО является наиболее эффективным с точки зрения аэродинамических 
коэффициентов сопротивления. 
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К. Д. Левин, О. В. Пастушенко, А. А. Шевчук, А. К. Шарова 

АО «ИСС» имени академика М. Ф. Решетнёва» 

 
Введение 

При экспериментальной наземной отработке космических аппаратов (КА) на этапе термовакуумных испытаний 
(ТВИ) основной задачей является адекватная имитация всех условий и факторов космического пространства, в 
которых будет эксплуатироваться КА и его системы. Для этого в термовакуумных камерах создают условия вакуума, 
экстремальных температур, внеатмосферного солнечного излучения. 

Качество КА напрямую зависит от качества его наземной отработки. Для уверенного подтверждения заданной 
надежности, долговечности и работоспособности КА на протяжении всего срока активного существования крайне 
важно обеспечить при ТВИ высокую точность имитации условий его эксплуатации. 

Существенным фактором, влияющим на тепловое состояние КА в условиях открытого космоса, является 
воздействие солнечного излучения. Для получения в термовакуумных камерах теплового состояния КА в целом или 
его отдельных систем, компонентов, материалов используют крупногабаритные имитаторы солнечного излучения 
(ИСИ) [1].  

Для подтверждения точности соответствия световых характеристик ИСИ предъявляемым требованиям проводят 
первичную и периодические аттестации, а также контролируют световые характеристики ИСИ непосредственно в 
ходе ТВИ с использованием специальных методов и средств контроля и измерений. Главным образом, измеряют 
уровень и пространственную неоднородность энергетической освещенности (ЭО) в заданных пределах рабочего 
поля ИСИ при помощи устройств сканирования рабочего поля (УСРП). Оптическая схема сканирования рабочего 
поля типичного ИСИ в горизонтальной термовакуумной камере показана на рис. 1.  

 

 
Рис. 1. Оптическая схема сканирования рабочего поля ИСИ в горизонтальной термовакуумной камере 

 

УСРП в общем случае представляет программно-аппаратный комплекс, включающий: 
- измерительные радиометры; 
- механическое устройство для перемещения измерительных радиометров в рабочем поле ИСИ 

(двухкоординатный планшет); 
- системы измерения и управления, источники питания, кабельную сеть; 
- специализированное программное обеспечение. 
Необходимое количество измерительных радиометров равномерно размещено с заданным шагом на рейке в 

направлении одной оси рабочего поля, а сама рейка при сканировании перемещается в направлении другой оси. 
Пример механической части УСРП с горизонтальным перемещением измерительной рейки показан на рис. 2. 

 
Рис. 2. Устройство сканирования рабочего поля с горизонтальным перемещением измерительной рейки 

 

Описание проблемы 

В подавляющем большинстве УСРП используют измерительные радиометры на основе кремниевых 
фотоэлектрических преобразователей (ФЭП). Однако в условиях ТВИ достижение требуемой точности измерений 
кремниевыми ФЭП связано со значительными трудностями и, как минимум, требует обязательной коррекции 
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Результаты и обсуждение 

Определенное в результате эксперимента оптимальное время измерения ЭО в каждой точке сканирования 
рабочего поля составило 10 - 15 с. При этом общее время сканирования рабочего поля типичного ИСИ сопоставимо 
со временем сканирования УСРП на основе кремниевых ФЭП. 

Измерение динамически изменяющегося уровня ЭО методом, приведенным производителем теплового 
радиометра ФОА 036, не обеспечивает высокую точность измерений. При использовании альтернативных методов 
необходимая точность обеспечивается. Так, методом модуляции светового потока достигнута точность измерений в 
пределах  ±4 %. 

Наибольшая же точность измерений, в пределах ±2 – 3 %, теоретически может быть достигнута 
комбинированием методов термостабилизации теплового радиометра и модуляции светового потока. 

Заключение 

Результаты предварительного анализа и проведенного эксперимента подтверждают возможность использования 
тепловых радиометров в устройствах сканирования рабочего поля имитаторов солнечного излучения для наземной 
отработки космических аппаратов. 

При измерениях тепловыми радиометрами альтернативными методами, с учетом их особенностей, достигается 
требуемая точность. При дальнейшем совершенствовании методов точность измерений может быть дополнительно 
повышена, как минимум, вдвое. Это позволяет успешно применять тепловые радиометры для подтверждения 
световых характеристик как существующих имитаторов солнечного излучения, например, при ужесточении 
требований к наземной отработке космических аппаратов, так и перспективных высокоточных имитаторов 
солнечного излучения. 
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Ввиду очевидной актуальности вопроса, я хотел бы рассмотреть ряд процессов, сопровождающих объект при 
высокоскоростном обтекании. Как пример, при вхождении тела  в атмосферу появляется ряд процессов, 
описывающихся различными аспектами физической природы. Параметры, которые можно выявить дистанционными 
методами при рассматривании явлений, сопровождающих описываемые тут процессы, могут оказаться полезными 
при решении проблем диагностики. Важным элементом при такой диагностики следует отметить то, что при 
рассмотрении процессов, связанных с вязкостью, теплопроводностью и диффузией, должны учитываться физико-

химические свойства при превращениях в газе и на поверхности тела, так как они оказывают существенное влияние 
на диагностику. Такое взаимодействие с физико-химическими свойствами может дать более глубокое и 
качественное понимание процессов при обтекании сверхзвуковыми потоками. 

Перед тем, как рассмотреть неравновесные процессы, стоит кратко рассмотреть такое понятие, как ударные 
волны. В случае, если тело движется в среде со скоростью, при которой формируются невозмущенные области, 
отделенные от пространства, где гидродинамические параметры возмущаются движением объекта, то мы можем 
наблюдать такое явление, как ударные волны. Такие области можно расценивать, как разрыв, где параметры 
скачкообразно изменяются, а законы сохранения энергии, массы и импульса продолжают действовать. На 
поверхности такого разрыва, где локализованы диссипативные процессы перехода, происходит переход среды из 
одного равновесного состояние в другое, что приводит к скачкообразному увеличению энтропии. Слабые ударные 
волны в равновесном состоянии отличаются разными значениями энергии молекул, определяемых разными 
степенями свободы – поступательными и вращательными. Таким образом, слабые волны характеризуются длиной 
всего нескольких длин свободного пробега, что объясняется временем установления равновесия по поступательным 
степеням свободы, соизмеримым со временем свободного пробега молекул. 

Затрагивая тему неравновесных процессов, мы сталкиваемся с определением сильных ударных волн, которые 
появляются при высокоскоростном обтекании тела, и в этом случае, за ударным фронтом состояние газа уже нельзя 
назвать статистически равновесным. Рассмотрение такой задачи уже состоит из рассмотрения сложных 
релаксационных процессов, таких как возбуждение колебательных, электронных и вращательных степеней свободы, 
развитие ионизации атомов и термической диссоциации молекул, развитие химических реакций превращений; 
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График 3. Уменьшение плотности имеют критическую точку в точке начала диссоциации и начинает 

стримиться к нулю с началом процесса ионизации. 
В заключении хотелось бы отметить, что важность решения подобных задач достаточно высока, так как 

открывает возможность более точно понимать процессы торможения тел в среде реального газа. Решение таких 
задач позволит модернизировать и улучшать конструктивные особенности летательных аппаратов любого 
назначения. Такие исследования также потенциально перспективны для любого из направлений ракетно-

космических разработок. 
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В последние годы наблюдается растущий интерес к использованию спутников, образующих группировки. 

Несколько миссий определили групповые полеты спутников как средство снижения стоимости и повышения 
гибкости программ космического базирования. В планах дальнейших миссий уменьшение размера и сложности 
отдельных крупных космических аппаратов (КА) в пользу полета нескольких меньших, менее сложных спутников. 
Множество работ [1, 2] рассматривают управление спутниками для борьбы с возмущениями, которые рушат 
структуру группировки. 

В данной работе рассматривается частным случай группового полёта – инспекционное движение – 

периодически повторяющийся облёт одного спутника другим с целью его наблюдения, фотографирования, оценки 
формы или других качеств. При этом спутник, осуществляющий облёт называется инспектором, а его траектория 
чаще всего представляет собой эллипс, в центре которого располагается инспектируемый КА. Большая полуось 
инспекционного эллипса примерно в два раза больше малой. Инспектируемый объект, относительно которого 

строится инспекционная траектория, называется опорным. 
В настоящее время приобретает значимость задача постоянного мониторинга космических объектов, таких как 

международная космическая станция или другие крупногабаритные космические аппараты на орбите Земли. Также 
необходимо проводить мониторинг и крупного космического мусора для определения его формы, размеров и 
характера движения относительно центра масс. Для решения данной задачи применимо использование 
наноспутников, движущихся по инспекционной траектории. 

Важным вопросом является выбор начальных условий полёта в группе. Вопрос выбора начальных условий 
движения инспектирующего КА для получения замкнутой относительной траектории в центральном 
гравитационном поле рассмотрен в работах [3, 4]. Однако в данных работах для начальных параметров получено 
условие, которое определяет семейство замкнутых относительных траекторий, среди которых нужно каким-то 
образом выбрать инспекционную. В данной работе предлагается алгоритм, результатом которого являются 
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ВВЕДЕНИЕ 

В настоящее время электроракетные двигатели ЭРД находят широкое применение в составе космических 
аппаратов (КА) для решения задач маневрирования, коррекции орбиты, ориентации и стабилизации и т.д. Сам 
принцип работы таких двигателей подразумевает наличие на борту энергоустановки, обеспечивающей ЭРД 
электроэнергией. В настоящей статье будем под термином «энергодвигательная система» (ЭДвС) космического 
аппарата подразумевать совокупность электроракетной двигательной установки (ЭРДУ), включающей в себя ЭРД 
совместно с системой управления и агрегатами системы хранения и подачи рабочего тела (СХПРТ), и системы 
электропитания космического аппарата (СЭП). 

Новые ЭРД и ЭРДУ должны разрабатываться с целью предоставления конечному пользователю определенного 
преимущества – выгоды в массовом отношении, меньшем времени совершения маневров, меньшей стоимости и т.д. 
Одним из путей обеспечения преимущества вновь создаваемых изделий является оптимальный выбор их проектных 
параметров изделия. Применительно к ЭРДУ задача осложняется взаимосвязью характеристик ЭРДУ и СЭП, 
формирующих ЭДвС. Поэтому, в качестве оптимальных параметров ЭРДУ следует рассматривать такие, при 
которых будут достигнуты наилучшие параметры ЭДвС КА в целом с учетом ограничений. Таким образом, выбор 
рациональных параметров ЭРДУ применительно к некоторому классу КА, можно выполнить из условия 
обеспечения экстремума целевой функции, в качестве которой выступает какая-либо характеристика ЭДвС – масса, 
стоимость и т.д, при выполнении функциональных ограничений. 

В настоящей статье в качестве ЭРД рассматривается стационарный плазменный двигатель (СПД). Этот класс 
ЭРД широко используется в отечественной и зарубежной космической технике, он является практически и 
технологически освоенным и отработанным. Рассматривается СЭП на основе солнечных фотоэлектрических 
преобразователей (ФЭП) и аккумуляторных батарей (АБ). 

 

МАТЕМАТЧИЕСКАЯ ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 

Задачи оптимизации, которая рассматривается в настоящей статье, формулируется следующим образом. 
Целевой функцией является масса ЭДвС, критерием оптимизации – требование минимума целевой функции при 
выполнении ограничений. В общем случае, набор ограничений может отличаться в зависимости от конкретной 
задачи, однако в качестве основных можно выделить: обеспечение требуемого приращения характеристической 
скорости КА ∆V или полного импульса тяги JΣ; время выполнения перелета tпер (или другого маневра) должно быть 
не больше заданного; тяга ЭРДУ P должна быть не ниже той, что позволяет выполнить требуемые маневры; ресурс 
работы ЭРДУ τр должен быть не меньше требуемой времени работы ЭРДУ tр; мощность СЭП в конце срока 
активного существования должна быть не ниже требуемой для функционирования КА. В прочих случаях могут быть 
добавлены ограничения на стоимость ЭДвС, массово-габаритные характеристики, показатели надежности и т.д. 
Варьируемым параметром в задаче оптимизации является удельный импульс Jуд – при проектировании СПД его 
величина реализуется выбором ускоряющей разности потенциалов между электродами. Тяга P также является 
варьируемым параметром, однако требуемое значение её, как правило, определяется исходя из ограничений. Рабочее 
тело, тип разрядной камеры СПД, конструкционные материалы также выбираются проектантом. 

Рассмотрим более подробно математическую модель энергомассовых характеристик ЭДвС, лежащую в основе 
оптимизационной процедуры. Масса ЭДвС равна сумме масс ЭРДУ и СЭП, каждую из которых можно 
декомпозировать на составляющие: 

ЭДвС ЭРДУ СЭП РТ СХПРТ СПУ РД СПД СПД СБ АБ АРК Пр РФm m m m m m k n m m m m m m            

где mРТ  - масса рабочего тела, mСХПРТ  - масса СХПРТ, mСПУ  - масса системы преобразования и управления 
(СПУ) ЭРДУ, mСПД  - масса СПД, nСПД  - количество СПД, kРД  - конструктивный коэффициент, учитывающий массу 
элементов крепления, газораспределения, кабелей и т.д. [1], mСБ  - масса солнечных батарей (СБ), mАБ  - масса 
аккумуляторных батарей (АБ), mАРК  - масса аппаратуры распределения и контроля (АРК) СЭП, mПр  - масса приводов 
БС, mРФ  - масса конструктивных элементов раскрытия и фиксации СБ. Оценивание приведенных составляющих 
массы ЭДвС выполняется с помощью статистических зависимостей с помощью удельных масс (обозначенных как γ 
с соответствующими индексами) и массовых коэффициентов (обозначенных как k с соответствующими индексами :  
mСПД  = NэγСПД, где NЭ – электрическая мощность СПД [1]; mСПУ  = NЭРДУγСПУ [1], где NЭРДУ = NЭ/ηСПУ - электрическая 
мощность ЭРДУ [1], ηСПУ – КПД СПУ [1]; mСХПРТ  = mРТkСХПРТ [1]; : mСБ  = SСБγСБ, где SСБ – площадь солнечных 
батарей [1, 2]; mАБ  = EАБγАБ, где EАБ – энергоемкость аккумуляторной батареи [1,2]; mАРК  = kАРК mСБ [2]; mРФ  = kРФ mСБ 
[2]; mПр  = γПр SСБ [2]. Масса рабочего тела mРТ вычисляется с помощью формулы Циолковского [1, 2]. 

Электрическая мощность СПД представляет собой сумму разрядной мощности СПД NР и электрической 
мощности NВСП, расходуемой на вспомогательные нужды СПД – работу электромагнитной системы, нагрев катода-

компенсатора, работу клапанов и т.д. [3]: 
э р ВСПN N N   
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проанализированы. Отличием разработанной модели является учет физики рабочих процессов в СПД при 
вычислении его КПД, а также учет реальной циклограммы энергопотребления КА. Полученные результаты могут 
иметь практическое значение при создании новых моделей СПД и при проектном анализе КА и их систем. 
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Морской старт «Sea Launch» - проект плавучего космодрома для пуска ракет-носителей (РН). Первоначально точка 
старта находилась в точке с координатами 0°00′ с. ш. 154°00′ з. д., близ острова Рождества в Тихом океане, тогда в 
качестве РН использовали трёхступенчатые ракеты «Зенит-3SL». После продажи проекта в 2016 г. компании S7 
ракетно-космический комплекс (РКК) «Морской старт» был перебазирован в порт Славянка (неподалеку от 
Владивостока), но сейчас проект находится на стадии консервации, так как нет точного решения о его дальнейшей 
судьбе. 
При создании проекта «Морской старт» в начале 1990-х годов руководствовались идеей создания плавучего 
космодрома, имеющего ряд преимуществ над наземными космодромами.  
Наиболее важные из них: 

 возможность запуска ракет-носителей непосредственно с экватора, что повышает показатели массы, 
выводимой на орбиты космическими аппаратами, и снижает удельную стоимость их доставки на целевую орбиту; 

 независимость от межгосударственных взаимодействий и политических рисков, а также отсутствие 
необходимости обособления земли под космодром и под районы падения отделяемых ступеней РН за счет 
проведения запусков с нейтральных океанских территорий; 

 снижение финансовых затрат на создание и обслуживание большинства элементов наземной инфраструктуры 
за счёт отсутствия необходимости в их эксплуатации; 

 большее количество благоприятных для запуска РН дней на территории Тихого Океана в сравнении с 
наземными космодромами, в частности с Байконуром; 

 снижение загрязненности земных территорий за счет попадания сгоревших компонентов топлива в 
нейтральные территории океана. 

На замену РН «Зенит-3SL» в перспективе рассматривается проведение запусков с космодрома «Морской старт» 
с помощью возвращаемой РН «Союз-5SL», являющейся модификацией РН среднего класса «Союз-5». Проект 
«Морской старт» станет прибыльным, если число проводимых пусков вырастет как минимум до пяти в год, а это 
требует замены «Зенит-3SL» на перспективные возвращаемые РН «Союз-5SL». Полезная нагрузка, выводимая 
проектируемой РН, в 2-3 раза превосходит нагрузку, выводимую «Зенит-3SL». В данной работе предлагается 
оценить величину базовых проектных параметров комплекса с целью подтверждения его эффективности для 
перспективного использования с РН «Союз-5SL». В исследовании представлено проведенное сравнение основных 
ТТХ, результаты которого занесены в Табл. 1.  

Таблица 1. Сравнительные характеристики РН 

Сравниваемая характеристика / РН Зенит-3SL Союз-5SL 

Стартовая масса, т 473 535 
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Перечисленными выше преимуществами запуска РН с плавучей платформы обладают уже существующие 
зарубежные проекты, аналогичные «Морскому старту», среди которых итальянский космодром Сан Марко; 
китайский морской космодром; немецкий проект морского старта в зоне Северного океана. В связи с высоким 
спросом различных стран на запуски РН с водных территорий ввиду указанных преимуществ, возникает 
необходимость скорейшей модернизации комплекса «Морской старт» российскими компаниями с целью 
приобретения лидерства на рынке освоения космического пространства. 

Заключение 

На основе анализа, проведенного в данной работе, можно сделать заключение о необходимости скорейшей 
модернизации стартовой платформы и сборочно-командного судна, а также изготовления РН «Союз-5SL». В данной 
ситуации хочется упомянуть цитату Уинстона Черчилля: «Время – плохой союзник». 

Ориентировочно, окончание даты изготовления РН «Союз-5» заложена на 2025 год. Вследствие этого, для 
экономически рационального использования РКК «Морской старт» необходимо подготовить и провести 
модернизацию комплекса, создание и ввод в эксплуатацию наземной инфраструктуры, обучение персонала, четко 
сформированная концепция управления проектом и т.д. к 2025 году. 

Результаты настоящей работы имеют практическую значимость и могут быть применены при составлении 
проекта модернизации рассматриваемого комплекса. При этом сама работа не носит обособленный характер, и ее 
главной целью является представление рекомендаций о необходимости скорейшей модернизации РКК на основе 
проведенного анализа 
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Турбовальные двигатели (ТВаД) – тепловые машины, преобразующие полезную тепловую энергию на 

свободной турбине в механическую работу, занимают особое место среди всех типов газотурбинных двигателей. 
ТВаД применяются в различных областях из-за широкого диапазона вырабатываемой мощности, а также отличаются 
высокой надежностью и экономичностью. В будущем следует ожидать расширения сферы их применения.  

ТВаД проходит испытания, как и любой другой серийный продукт, в процессе которых определяется 
соответствие изделия заявленным характеристикам. С целью утилизации вырабатываемой двигателем в процессе 
испытания мощности испытательный стенд ТВаД оснащен тормозным устройством. Существует несколько типов 
тормозных устройств: электрические, пневматические, гидравлические. 

В данной работе будет рассматриваться пневмо тормозное устройство, которое представляет собой 
воздушный компрессор,  сжимающий воздух для утилизации вырабатываемой ГТД мощности. Пневмотормоз 
обладает рядом преимуществ по сравнению с другими типами данного устройства: небольшие габариты, 
мобильность в перемещении (т.к. в качестве рабочего тела используется атмосферный воздух), отсутствие 
негативного воздействия на окружающую среду. Схема соединения испытуемого двигателя с пневмо тормозным 
устройством для этого варианта приведена на рис. 1.  

https://vk.com/away.php?utf=1&to=https%3A%2F%2Fruss-kosmos.livejournal.com%2F4108.html
https://vk.com/away.php?utf=1&to=https%3A%2F%2Fs7space.ru%2Flaunch-sea%2F
https://vk.com/away.php?utf=1&to=http%3A%2F%2Flibrary.keldysh.ru%2Fpreprint.asp%3Fid%3D2008-95
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Прогнозирование процесса льдообразования на поверхности покрытия искусственных взлетно-посадочных 
полос (ИВПП) гражданских аэродромов является одним из ключевых вопросов оперативного управления 
аэропортовой деятельностью.  Для определения начала процесса образования льда на поверхности ИВПП 
используется множество методов, от визуального до использования совокупности датчиков, которые измеряют ряд 
параметров состояния поверхности покрытия, такие как температуру, влажность, концентрацию 
противообледенительных реагентов. Данные методы имеют как преимущества, так недостатки, например, датчик 
производит измерения непосредственно в точке установки и близлежащей площади поверхности. Для постоянного 
мониторинга поверхностей большой площади и сложной конфигурации необходимо предложить другие методы 
постоянного мониторинга температуры поверхности ИВПП для прогнозирования процесса льдообразования.  

В результате проведения многолетних исследований, проведенных ФГУП ГПИ и НИИ ГА «Аэропроект» и 
руководством аэропорта «Куйбышев» (Курумоч) в 80-х годах [2], было выявлено, что наиболее распространены 
следующие виды льдообразований на ИВПП: 

1. Радиационный иней – вид льдообразования, возникающий в утренние часы в результате радиационного 
охлаждения ВПП, характерен для всех аэродромов. 

2.    Зернистая изморось и ледяной налет – вероятны для всех аэродромов. 
3. Гололедица – один из наиболее часто повторяющихся видов льда на поверхностях аэродромных покрытий. 
4. Метеорологический гололед. 
5. Кристаллический налет и кристаллическая изморось – наиболее характерны для аэродромов, 

расположенных в Сибири и на Крайнем Севере.; 
Образование льда на аэродромных поверхностях происходит при фазовых превращениях воды на поверхности 

покрытия при тепловлагообмене между поверхностью покрытия и вязким подслоем приземного ламинарного слоя 
атмосферы малой толщины (от сотых долей мм до 2 мм). Данный процесс происходит в системе, которая состоит из 
нескольких элементов: 

1. Вязкий ламинарный пограничный подслой атмосферы и содержащийся в нем водяной пар. 
2. Вода в твердой, жидкой, пароообразной и переохлажденной фазах на поверхности покрытия ИВПП. 
3. Вода, содержащаяся в микропорах и капиллярах покрытия как коллоидного, капиллярно-пористого, 

ограниченно набухающего тела. 
4. Эвтектические растворы химических реагентов на поверхности ИВПП. 
Кинетика фазовых превращений воды обусловлена результатами действия принципиально различных 

теплофизических процессов, а именно: 
1. Сублимации водяного пара на переохлажденной поверхности покрытия. 
2. Замерзания (кристаллизация) на поверхности покрытия переохлажденной воды (метеорологический гололед) 

при повышении ее температуры до температуры «тройной точки» (00С) 
3. Оплавление снежного или ледяного покрова, возникающее вследствие выделения тепла в процессе контакта 

и трения пневматиков колес воздушных судов с покрытием (снежно-ледяной накат). 
4. Кристаллизация свободной воды на поверхности покрытия при понижении ее температуры ниже 00С. 
Приземный (пограничный) ламинарный слой атмосферы – это такой подслой воздуха, в котором отсутствуют 

его турбулентные потоки. В ходе исследований, проводившихся в СССР в аэропорту «Куйбышев» в 1981-1987 

годах, были получены практические данные, которые показали, что процесс льдообразования на ИВПП, в 
большинстве случаев, происходит при слабом ветре 0 -7 м/сек.  Вблизи поверхности покрытия возникает так 
называемое «прилипание» – скорость ветра обращается в ноль под влиянием сил трения в слое шероховатости 
поверхности покрытия [1].  

Пограничный приземный слой характеризуется устойчивой стратификацией температуры, близкой к инверсии, 
и отсутствием конвекции, т.е. самопроизвольного перемещения слоев воздуха. Так как отсутствует динамическая 
турбулентность воздуха вблизи покрытия, то можно сделать предположение, что в самом пограничном слое 
турбулентная диффузия и конвекция невелики или отсутствуют. В данном случае охлаждение поверхности 
происходит за счет молекулярной теплопроводности. 

Все виды льдообразований и их переходные формы приводят к уменьшению величины коэффициента 
сцепления поверхности покрытий с пневматиками колес ВС. Это, в свою очередь, отрицательно сказывается на 
состоянии безопасности полетов и имеет непосредственное влияние на регулярность полетов. 









https://www.jpss.noaa.gov/viirs.html
http://cimss.ssec.wisc.edu/satellite-blog/archives/category/viirs
http://noaasis.noaa.gov/NOAASIS/ml/avhrr.html
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Надёжность уже давно признается в качестве важнейшего признака космических систем и важнейшей метрики 

при проектировании и оптимизации космических аппаратов. Например, высокая надежность космического аппарата 
может быть «приобретена» более качественными, надежными деталями, резервированием подсистем или более 
обширными испытаниями перед запуском. К сожалению, несмотря на признание ее важности, в технической 
литературе имеются ограниченные данные об отказах на орбите и статистический анализ надежности спутников. В 
результате в литературе сохраняются несоответствия из-за отсутствия эмпирической основы для решения вопросов, 
касающихся, например, существования или отсутствия спутниковой «младенческой смертности».  

Хотя диапазон применимости предыдущих исследований, четко не определен, существует очевидное 
несогласие в отношении важного вопроса поведения отказов спутников на орбитах. Однако исследователи 
надежности космических аппаратов сходятся во мнении, что экспоненциальное распределение времени жизни не 
может совпадать с данными, полученными из опыта полета, и что прогнозы надежности спутника с постоянной 
частотой отказов нереалистичны. 

Основная часть. Для этого исследования мною использована база данных SpaceTrak. Эта база данных 
предоставляет собой историю отказов и аномалий спутников на орбите, а также истории запусков с 1957 года и 
считается одной из самых авторитетных в космической отрасли с данными по более чем 6400 космическим 
аппаратам. Я проанализировал 1584 спутников, и ограничил настоящее исследование спутниками на околоземных 
орбитах, успешно запущенными в период с 1990 года по 2020 год. Для вычисления надежности я использовал то, что 
в базе данных называется отказом I класса, то есть выбытием спутника из-за отказа.  

Для каждого космического аппарата я собирал: 
1) тип его орбиты;  
2) дата его запуска;  
3) дата его отказа, если произошел сбой;  
4) «время выбора», если не произошло отказа.  
Ошибки даты и цензура являются стохастическими. 
В этой работе я использую оценщик Каплана-Мейера, который лучше всего подходит для работы с тем типом 

цензуры, который в моей выборке. Оценщик Каплана-Мейера функции надёжности с цензурированными данными 
задан уравнением (1): 𝑅̂(𝑡) = ∏ 𝑝𝑖̂все 𝑖такие,что 𝑡(𝑖)≤𝑡

= ∏ 𝑛𝑖 − 1𝑛𝑖все 𝑖такие,что  𝑡(𝑖)≤𝑡
                      (1) 

где: 

{ 
 𝑡(𝑖) − время до 𝑖 − го отказа (в порядке возрастания)𝑛𝑖 −  количество операционных единиц непосредственно перед 𝑡(𝑖)𝑝𝑖̂ = 𝑛𝑖 − 1𝑛𝑖      (2) 

 

Если в моменты времени отказа имеются связи, скажем, единицы 𝑚(𝑖) отказывают точно при 𝑡(𝑖) - эта ситуация 
называется связью кратности m - тогда выражение 2 заменяется на: 𝑝𝑖̂ = 𝑛𝑖 −𝑚𝑖𝑛𝑖  (3) 

Если время цензуры точно равно времени сбоя, принимаются действия, предполагающие, что цензура 
произошла сразу после сбоя (то есть на бесконечно малом временном интервале после сбоя). 

Затем был проведен непараметрический анализ надежности спутника и продемонстрировано, что распределение 
Вейбулла с «младенческой смертностью» (т.е. параметр формы меньше единицы) надлежащим образом фиксирует 
поведение спутников при отказе на орбите. Напомню, что функция плотности вероятности Вейбулла может быть 
выражена как: f(𝑡; 𝛽, Ɵ) = βƟ ( tƟ)β−1 𝑒𝑥𝑝 [− (𝑡Ɵ)𝛽] , где 𝑡 ≥ 0    (4) 

 где - параметр формы и Ɵ-параметр масштаба, оба неотрицательные. Связанной функцией надежности 
Вейбулла является: 𝑅(𝑡; 𝛽, Ɵ) = exp [− (𝑡Ɵ)β]                                       (5) 𝑎) 
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С каждым годом, проблема поиска новых (альтернативных) источников энергии становится все более 
актуальной для всего мира. Поскольку многие мировые эксперты приходят к выводу, что уровень добычи нефти 
подошел к своему наивысшему пределу и дальше будет неуклонно снижаться [1]. В связи с этим, сразу следует то, 
что цены на продукты переработки нефти будут увеличиваться, впрочем, этому факту мы являемся свидетелями 
последних лет [2].   

Исчерпаемость природных запасов и возрастающая сложность добычи ископаемого топлива, в совокупности с 
глобальным загрязнением окружающей среды, а также рост энергопотребления из-за развития промышленности, 
являются основными факторами, которые стимулируют человечество в поисках новых источников энергии.  

Данная проблема особо остро встала перед гражданской авиацией, поскольку увеличение количества перевозок 
с каждым годом, по данным авиакомпаний, растет, что ведет к увеличению потребления топлива для перелетов. 
Поэтому идут работы по получению авиатоплива из альтернативных источников: твердых и газообразных 
углеводородов, а также из биомассы. В качестве наиболее перспективных видов топлив в настоящее время 
рассматриваются жидкий водород и сжиженный природный газ [3].  

Перспектива перехода на новое топливо является комплексным технико-экономическим вопросом. Проблема 
оценки эффективности использования криогенных и газовых топлив заключается в многодисциплинарности 
исследуемой химмотологической системы «Летательный аппарат – силовая установка – топливо» и сложности 
физико-химических процессов, протекающих в ее элементах при ее эксплуатации. 

В данной работе проводилось исследование возможности использования в качестве топлива, для 
энергетической установки, водорода в сочетании с жидким кислородом. В роли объекта исследования использовался 
широко известный жидкостный ракетный двигатель РД-107 – классика советского, а затем и российского ракетно-

космического комплекса (рисунок 1).    

 
Рисунок 1 – Двигатель РД-107 

 

Цель данной работы заключалась в исследовании возможности использования альтернативных видов топлива в 
энергетических установках, а также в сравнении эффективности применяемого горючего перед керосином.  

Для решения поставленных задач была изучена и проанализирована научно-техническая литература по 
тематике работы. Исследованы химические реакции, возникающие в камере сгорания, а также проведена оценка 
энергетики топлива. 

Численное моделирование проводилось в программном пакете ANSYS FLUENT. Задача решалась в 
осесимметричной постановке.  При этом также моделировался процесс смешения и горения компонент топлива.  

Стоит отметить, что для упрощения геометрии расчетной области, граница входной области была разбита на 
множество участков шагом 5 мм. Такое решение позволяет получить в камере сгорания достаточно равномерное 
смешение компонент топлива, не моделируя при этом форсунки целиком. 
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Рисунок 6 – Массовая доля Н2 

 

Помимо этого, использование водорода также привело к увеличению удельной тяги двигателя на 20% в 
сравнении с керосином. 

В ходе проделанной работы было установлено, что применение альтернативных видов горючего, возможно 
даже на энергетических установках, изначально не предполагавших использование водорода для своей работы. 
Однако, ключевым фактором, который определяет возможность применения водорода, является температура. В ходе 
численного эксперимента температура в локальных областях достигала 4800 К. Как известно ни один 
существующий материал не способен выдержать такую тепловую нагрузку, поэтому появляется вопрос об 
охлаждении стенок сопла и камеры сгорания, во избежание разрушения двигателя. 

Полученные результаты могут послужить для новых работ в данной теме. А поскольку наработок по данной 
тематике практически нет, проведенный численный эксперимент является весьма актуальным. 
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Аннотация: продление сроков активного существования космических аппаратов на орбите является насущной 
проблемой в современной космонавтике. Разработан проект автоматической орбитальной заправочной станции, 
которая позволяет осуществлять заправку спутников непосредственно через топливозаправочные разъёмы, а также 
содержит в себе комплект универсальных буксиров. Разработанные космические буксиры выполнены согласно 
стандарту CubeSat и представляют собой автономные разгонные блоки, которые стыкуются со спутниками на 
орбите. 

Ключевые слова: малые космические аппараты, орбитальная заправочная станция, стыковка, стандарт CubeSat, 

дозаправка на орбите. 
 

В современной космонавтике наблюдается существенное увеличение количества космических аппаратов на 
орбите. Это связано, прежде всего, с развитием электроники и различных систем, позволяющих малым космическим 
аппаратам выполнять поставленные задачи с тем же уровнем эффективности, что и их более крупные аналоги. 
Объединение малых космических аппаратов в многочисленные группировки позволяет еще сильнее повысить 
эффективность выполнения поставленных задач. В работе таких группировок важно своевременно заменять 
аппараты, вышедшие из строя, чтобы не допустить сбоев в работе систем. Однако уменьшение размеров аппарата 
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Рис. 6. Малый космический аппарат с универсальным буксиром после стыковки 

Для того, чтобы универсальный буксир мог стыковаться со спутником, второй должен иметь совместимый 
агрегат стыковки установленного типа. Универсальный буксир обладает достаточным запасом топлива и развитой 
системой ориентации, чтобы самостоятельно преодолеть расстояние от станции до целевого космического аппарата. 
Выравнивание буксира перед стыковкой (см. рис. 5) осуществляется посредством ориентации буксира по меткам, 
которые нанесены непосредственно у принимающего агрегата стыковки спутника. С помощью технологии 

компьютерного зрения буксир анализирует взаимное расположение, двигателями ориентации корректирует его и 
производит стыковку. После механической стыковки (см. рис. 6) осуществляется соединение электрических схем 
космических объектов, после чего буксир полностью переходит под управление спутником. Стоит отметить, что на 
текущий момент ни один космический аппарат не обладает подходящими стыковочными агрегатами, поэтому 
прежде всего необходимо внедрение стандарта стыковки. При этом универсальные буксиры будут совместимы не 
только со спутниками CubeSat, но и с любыми другими спутниками, обладающими соответствующими 
стыковочными интерфейсами. 

В заключение можно отметить, что создание автоматической орбитальной заправочной станции обеспечит: 
1. Повышение срока активного существования космических аппаратов; 
2. Снижение частоты обновления орбитальной группировки космических аппаратов за счёт их дозаправки; 
3. Создание предпосылок для отработки передовых технологий спутникостроения в области единых 

стандартов проектирования и разработки космических аппаратов. 
Все вышеперечисленные возможности могут быть реализованы благодаря двум основным функциям станции: 

дозаправке аппаратов на орбите и использованию универсальных космических буксиров для взаимодействия с 
малыми космическими аппаратами со стандартизированными разъемами. Дальнейшие работы по модернизации 
проекта станции могут быть направлены, во-первых, на расширение перечня обслуживаемых космических аппаратов 
путем создания линейки буксиров с различными техническими характеристиками, а во-вторых, на повышение 
автономности станции за счет возврата буксиров на станцию для их дозаправки и повторного использования. 
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ПРОЕКТИРОВАНИЕ АЭРОДИНАМИЧЕСКИ ОПТИМАЛЬНОЙ РАКЕТОМОДЕЛИ С 
ГАЗОДИНАМИЧЕСКИМ РАЗДЕЛЕНИЕМ СТУПЕНЕЙ 

Д. Д. Михайлов, Н. Е. Михайлова  
Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д.Ф. Устинова 

В рамках участия в молодёжном научно-образовательном проекте «Воздушно-инженерная школа, CanSat в 
России» проектной группой СКБМ «Военмеха» была разработана конструкция модели ракеты-носителя «Гамма».  

При разработке были поставлены следующие задачи: 
 Обеспечить разделение ступеней за счёт энергии газов, истекающих из сопла второй ступени («Горячее» 

разделение ступеней); 
 Обеспечить наименьшее возможное аэродинамическое сопротивление; 
 Обеспечить наименьшую возможную вероятность отрыва потока при движении в условиях нестационарного 

набегающего потока; 

https://orbitfab.com/
https://cubesat.org/
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Рис. 6. Общий вид модели 

 

На данный момент разработка модели завершена. Начат этап прототипирования и доработки модели в 
соответствии с результатами пробных пусков. 
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Введение 

В настоящее время мировые корпорации по предоставлению космических услуг при решении целевых задач все 
большее предпочтение отдают малым космическим аппаратам (МКА). Также проектирование малых космических 
аппаратов является приоритетным направлением развития науки техники и технологии РФ (Указ президента РФ от 
07 июля 2011 года). Данная тенденция связана с тем, что МКА проще в изготовлении и дешевле при запуске. 
Планомерное повышение требований к решаемым задачам с помощью МКА приводит к повышению требований к 
полезным нагрузкам (ПН) используемых на борту для решения задач, а это в свою очередь приводит к 
необходимости развития внутренних систем МКА.  

Важной отраслью решаемых задач с помощью спутников и их орбитальных группировок является 
дистанционное зондирование Земли (ДЗЗ). Получение снимков при ДЗЗ осуществляется с помощью оптических или 
радиолокационных приборов. Использование мощных приборов для получения снимков более высокого разрешения 
предъявляет высокие требования к системе энергопитания (СЭП) аппарата. 

СЭП является одной из неотъемлемых систем любого космического аппарата. Она представляет собой 
совокупность систем выработки, хранения и последующего обеспечения потребителей электроэнергией. 

В настоящее время в системах хранения электроэнергии (СХЭ) МКА все чаще отдают предпочтение литий 
ионным аккумуляторам. Это связано с лучшими по сравнению с ранее использовавшимися СХЭ характеристиками.  

В то же время особенностью полезной нагрузки спутников ДЗЗ является потребление высоких мощностей в 
течении коротких периодов времени. Для обеспечения таких потреблений приводит к использованию более тяжелых 
блоков химических аккумуляторов (БХА). Это связано с тем, что для обеспечения потребления высоких мощностей 
блоку химических аккумуляторов необходимо разряжаться на глубину не более 20%. В связи с этим СЭП должна 
иметь избыточный объем, и соответственно, массово-габаритные параметры. 

Актуальность темы заключаемся в уменьшении массово-габаритных параметров малого космического аппарата 
при неизменных значениях и качестве выдаваемого тока для импульсного потребления полезной нагрузкой. 

В свою очередь уменьшение массово-габаритных параметров МКА влечет за собой экономическую 
эффективность в процессе запуска и реализации МКА. 

Устройство ионисторов и возможность их применения в СЭП МКА 

Одним из существенных ограничений малых космических аппаратов является их ограниченная способность 
обеспечивать полезную нагрузку с высоким энергопотреблением из-за ограничений по допустимой массе и объема 
АБ. 

Для повышения мощности полезной нагрузки предлагается использования нового типа космических силовых 
систем, использующий ионисторы. Они сочетают в себе высокую энергоэффективность при сохранении небольшой 
массы и объема по сравнению с обычными АБ, хотя и уменьшается плотность энергии. 

По своей конструкции ионистор – это электрохимическое устройство и представляет собой конденсатор с 
электролитом и двойным электрическим слоем на границе раздела электрода и электролита. Устройство ионистора 
представлена на рис. 1.  
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Рис. 5. Результаты моделирования шины с полезной нагрузкой 

 

Из графиков видно, что: 
1. Качество выдаваемого напряжения на шине полезной нагрузки находится в пределах требуемых значений 

±15%; 
2. Обеспечивается необходимая сила разрядного тока, для потребления полезной нагрузкой; 
3. Выходная циклограмма мощности потребления полезной нагрузки соответствует изначально заданной и 

все значения находятся в пределах допустимых ±15%; 
4. Блок ионисторов, в короткий срок заряжается до 100% и при необходимости используется для компенсации 

пиковой кратковременной нагрузки, возникающей при использовании полезной нагрузки. Разряд БИ происходит до 
уровня 84%, также напряжение при разряде снижается до приемлемых 90 В. Это позволяет обеспечить полезную 
нагрузку током необходимого качества в период его функционирования.  

Заключение 

Теоретические расчеты и математическое моделирование подтвердило возможность реализации данного 
проекта в рамках обеспечения МКА электроэнергией требуемого качества и номинала. Оптимизации массово-

габаритных параметров по сравнению с существующими системами будет составлять 30-40%. 
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Оптическое моделирование используется в большинстве отраслей жизнедеятельности, о которых люди даже не 
задумываются. Оно используется для создания линз, объективов, лазерных систем, осветительных систем, систем 
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Рис. 4 – График распределения параметров по длине двигателя 

 

Возможность проведения численного моделирования с использованием пакетных технологий позволяет 
оценить распределение параметров и характеристики жидкостного ракетного двигателя, при этом не проводить 
физический эксперимент. А также на этапе проектирования внести корректировки схемы для совершенствования 
рабочего процесса (повышения эффективности смесеобразования, обеспечение теплового состояния конструкции, 
увеличение тяги и т.п.). 

Существует возможность более детального рассмотрения процессов, протекающих в двигателе, можно 
выполнить настройку задачи разными способами. Например, смоделировать область за соплом, использовать 
подробный механизм реакции горения, провести численное моделирование в нестационарной постановке, увеличить 
количество ячеек расчетной сетки. Но все это приведет к увеличению времени расчета. Для его уменьшения 
необходимо увеличить мощность электронной вычислительной машины. 
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Ударные волны имеют разрушительные свойства и представляют угрозу, как для людей, так и для объектов 
инфраструктуры. В связи с чем в некоторых отраслях, например в ракетно-космической отрасли (газоходы 
стартовых комплексов) [7], горнодобывающей промышленности (шахты) и строительстве (защита шахт 
метрополитена) [5] рассматриваются задачи по изучению ударных волн и защите от них. 

Ударная волна - это движущаяся по веществу со сверхзвуковой скоростью поверхность разрыва непрерывности 
скорости течения, плотности, давления, температуры и других величин. На практике прохождение ударной волны 
рассматривается как прохождение потока газа через скачок уплотнения [1]. Таким образом математическая модель 
прохождения ударной волны по каналу будет представлять из себя систему уравнений для прямого скачка 
уплотнения. 

Целью данной работы является проведение предварительного расчёта задачи элементарной ударной трубы в 
качестве тестовой задачи для проведения дальнейших изысканий на тему ударных волн в  каналах. 
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Проблемой применения альтернативных топлив в авиации занимаются с середины 70-х годов 20 века. 

Исследованию подвергались синтетические топлива, жидкий водород, жидкий метан, сжиженный природный газ и 
другие. Предпочтение было отдано криогенным топливам. Наиболее перспективным является жидкий водород, 
который по теплотворной способности в 2,8 раза калорийнее авиационного керосина. 

Первым газотурбинным двигателем (ГТД), работающим на жидком водороде, была модификация советского 
двигателя НК-8-2. Экспериментальный НК-88 был смонтирован на самолет Ту-155, переоборудованный из 
пассажирского Ту-154, при этом два другие двигателя было решено оставить работать на керосине. При первых 
испытаниях НК-88 выяснилось, что в жидком виде водород подавать в камеру сгорания (КС) нельзя из-за его 
вскипания во фронтовом устройстве и форсунках. В итоге был создан теплообменник-газификатор, который 
установили за турбиной [1]. 

В данной работе рассматривается камера сгорания турбореактивного двухконтурного двигателя. Геометрия 
расчетной области показана на рисунке 1. Расчеты проводились для сектора 20°. При численном моделировании 
была упрощена геометрия каналов охлаждения жаровой трубы (ЖТ). Выход из расчетной области находится за 
первым сопловым аппаратом (1СА), который не моделировался. 

 
Рисунок 1. Геометрическая модель камеры сгорания. 

  

Дискретная модель построена в программном пакете ANSYS Meshing и представляет собой трехмерную 
конечно-элементную сетку нерегулярной структуры размерностью ~19млн. элементов (рисунок 2). Количество 
призматических слоев поперек пограничных слоев на обтекаемых поверхностях равно 5 с коэффициентом роста 1,4. 
Размер ячейки в зоне горения 4мм. 
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