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ВНЕДРЕНИЕ СУПЕРКОМПЬЮТЕРНЫХ ТЕХНОЛОГИЙ
В АВИАСТРОЕНИЕ РОССИИ

М.А.Погосян, докт. техн. наук (ОАО «ОАК»);  Е.П.Савельевских;  

Д.Ю.Стрелец, канд. техн. наук;  А.В.Корнев (ОАО «ОКБ Сухого»);  
Р.М.Шагалиев, докт. физ.-матем. наук;  

А.С.Козелков, канд. физ.-матем. наук (ФГУП «РФЯЦ-ВНИИЭФ») 

Представлены основные составляющие проекта «Развитие суперкомпьютеров и грид-
технологий» и этапы его реализации. Показана роль суперкомпьютерных вычислитель-
ных технологий в жизненном цикле отработки существующих и разработке перспектив-
ных об разцов техники в авиастроении.

Ключевые слова: суперкомпьютерные технологии, внедрение, авиационная техника,
проектирование, компьютерная модель, программные средства, валидация, дискретные мо -
дели.

introDuction of supercomputer technology into the aircraft inDustry

of russia. M.A.Pogosyan, Dr.Techn.Sc;  E.P.Savelievskih;  D.Yu.Strelets, Cand.Techn.Sc;

A.V.Kornev;  R.M.Shagaliev, Dr.Phys.-Math.Sc;  A.S.Kozelkov, Cand.Phys.-Math.Sc.

main components and stages of implementation of the “Development of supercomputers and
grid technologies” project are presented. the role of the supercomputer calculation technologies
in the life cycle of working off existing and development of perspective samples of equipment
for aircraft industry is shown.

Keywords: supercomputer technologies, introduction, aircraft equipment, design, computer
model, software, validation, discrete models.

Внедрение суперкомпьютерного модели-

рования в процесс разработки самолетов и

авиационных двигателей позволяет принци-

пиально улучшить технико-экономические

характеристики, а также со кра тить сро ки и

стоимость разработки продукции авиацион-

ной промышленности. Такой подход к раз-

работке новых и модернизации сущест ву -

ющих изделий авиационной техники при-

обретает особую актуальность еще и пото-

му, что в ряде случаев проведение натурных

испытаний в необходимом объеме невоз-

можно по финансовым, временным, техни-

ческим и другим параметрам. В таких усло-

виях суперкомпьютерные технологии ста -

новятся одним из важнейших компонентов

процесса проектирования наукоемких изде-

лий авиационной техники, обеспечивающе-

го формирование рациональной конструк-

ции при меньших затратах.

Одним из примеров успешного исполь -

зования суперкомпьютерных техноло гий

является опыт компании «Боинг». Их но вый

продукт Boeing-787 Dreamliner  стал первым

самолето-  и  

вертолетостроение 
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самолетом компании, полностью спро -

 ектированным на компьютере. Моде ли ро -

вание на высокопроизводительных систе-

мах дало возможность спроектировать са -

мо лет на основе компьютерных моделей,

ис клю чив наиболее ресурсоемкий процесс

изготовления и испытаний образцов. Это

поз  волило сократить время реализации про-

екта примерно на год и сэкономить более

двух миллиардов долларов США.

Практика внедрения суперкомпьютерных

технологий в отечественную авиастроитель-

ную индустрию до настоящего времени в

основном базировалась на зарубежных тех-

нологиях. Основной составляющей этих

тех нологий являются многофункциональ-

ные пакеты программ инженерного анали-

за, предназначенные для моделирования на

клас терных системах различных физиче-

ских процессов, характерных для эксплуа -

тации авиационной техники. Однако пакеты

таких программ далеки от совершенства и

достаточно дороги. Существуют также

ограничения, связанные с условиями при-

обретения зарубежного коммерческого про-

граммного обеспечения, которое строго

лицензируется и контролируется государст-

венными органами экспортирующих стран.

В таких условиях задача создания и внедре-

ния в практическую деятельность предприя-

тий авиационной промышленности оте -

чественных конкурентоспособных су пер -

компьютерных технологий – весьма ак ту -

альна*. Задержка с ее решением значитель-

но затруднит достижение целевых парамет-

ров и технико-экономических показателей

перспективных летательных аппаратов оте-

чественного производства, существенно

уве личит сроки их разработки/модифика-

ции из-за необходимости проведения боль-

шого числа экспериментальных работ и до -

ве дения конструкций до работоспособного

со стояния. Это потребует дополнительных

затрат и в целом может отрицательно ска-

заться на конкурентоспособности отече-

ственной авиационной техники.

Программы развития и внедрения супер-

компьютерных технологий во всех промыш-

ленно развитых странах мира входят в чис -

ло наиболее приоритетных, и их реализация

осуществляется при поддержке и под конт -

ролем государства. В 2009 г. в России был

при нят про ект «Развитие суперкомпьютеров

и грид-технологий», реализация которого

осу ществлялась в период с 2010 по 2012 гг.

Клю чевые задачи проекта: 

– разработка базового ряда супер-ЭВМ; 

– создание отечественных, импортозаме-

щающих, конкурентоспособных пакетов

программ трехмерного имитационного мо -

де лирования на вычислительных системах

различной архитектуры, в том числе на

супер-ЭВМ с массовым параллелизмом; 

– внедрение созданных суперкомпьютер-

ных технологий на предприятиях высоко-

технологичных отраслей промышленности

(авиастроение, атомная энергетика, авто -

мобилестроение, ракетно-космическая от -

расль).

Особенностью проекта стало привлече-

ние с самого начала к его выполнению пред-

приятий промышленности, что позволило

скон центрировать ресурсы по адаптации

тех нологии на конкретных, востребованных

промышленностью задачах и повысить эф -

фек тивность проекта в целом.

ОАО «ОКБ Сухого» и его основные парт-

неры – ФГУП «ЦАГИ», ФГУП «ЦИАМ»,

ОАО «НПО «Сатурн», ОАО «ГосМКБ

«Вым пел» им. И.И. Торопова», ООО «Са -

ров ский Инженерный Центр» и др. внедря-

ли суперкомпьютерные технологии в про-

цесс создания новой и модернизации суще-

ствующей авиационной техники.

Созданная кооперация из ведущих отрас-

4 Авиационная промышленность № 2 – 2013 г.

              
* Погосян М.А., Савельевских Е.П., Стре -

лец Д.Ю., Корнев А.В. Отечественные суперкомпью-
терные технологии в авиационной промышлен -
ности // Наука и технологии в промышленности. 2012.
№ 2.
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левых институтов, производителей авиа-

ционной техники и разработчиков супер-

компьютерных технологий позволила мак-

симально использовать накопленный в авиа-

ционной промышленности опыт для реше-

ния задач проекта и заложить основы созда-

ния отечественной индустрии суперком-

пьютерных вычислений.

В рамках Проекта в ФГУП «РФЯЦ-ВНИ-

ИЭФ» была решена задача по созданию

высокопроизводительного вычислительного

комп лекса нового поколения. В настоящий

мо мент в Сарове запущен суперкомпьютер

пе тафлопного класса. Часть вычислитель-

ных ресурсов этого суперкомпьютера вклю -

чена в состав вычислительного центра кол-

лективного пользования (ВЦКП), к кото -

рому по высокопроизводительным защи-

щенным каналам связи подключены более

40 предприятий и организаций высокотех-

нологичных отраслей промышленности,

вклю  чая ОАО «ОКБ Сухого» (В 2011 г. в

«ОКБ Сухого» был создан суперкомпьютер-

ный центр, с которого осуществляется до -

ступ к машине в Сарове), ФГУП «ЦИАМ»,

ФГУП «ЦАГИ» и ОАО «НПО “Сатурн”».

На суперкомпьютере ВЦКП РФЯЦ-ВНИ-

ИЭФ специалистами авиационных пред-

приятий решаются задачи большой размер-

ности без допущений и упрощения поста-

новки, которые требуют многовариантных

модельных расчетов для получения опти-

мальных конструкторских и технических

ре шений при проектировании деталей, уз -

лов, агрегатов и систем сложных техниче-

ских объектов. В области авиации – это в

пер вую очередь задачи, необходимые для

сер тификации пассажирского самолета по

обеспечению безопасности при аварийной

по садке в случае отказа шасси, посадке на

воду, разрыве пневматики, попадании по -

сторонних предметов на вход в двигатель,

обрыве лопатки компрессора двигателя и

др. В ближайшем будущем в удаленном ре -

жи ме будут решаться задачи аэроупругости,

нестационарной аэродинамики, связного и

со пряженного теплообмена, сложного кон-

тактного взаимодействия. Это порядка 30 –

40 % от общего объема расчетных задач,

которые решает авиационное предприятие

при создании новых образцов авиационной

техники. Сегодня они в основном базируют-

ся на экспериментах.

Оставшаяся часть расчетных задач, тре-

бующих интерактивного режима или кор-

ректировки в процессе счета, решается в

локальных расчетных центрах предприятий

авиационной промышленности. Для этого

ис  пользуются собственные ресурсы пред-

приятий, а также компактные супер-ЭВМ

разработки РФЯЦ-ВНИИЭФ.

Компактная супер-ЭВМ является уни-

кальной разработкой, по совокупности сво -

их характеристик превосходящей мировые

аналоги. Это повседневный инструмент для

инженеров и специалистов НИИ и КБ. В на -

сто ящее время изготовлено и поставлено на

предприятия промышленности и в другие ор -

ганизации более 50 компактных су пер-ЭВМ.

Основное назначение компактных супер-

ЭВМ – обслуживание небольших расчетных

групп, на предприятиях авиационной про-

мышленности на них работают специалис -

ты основных расчетных подразделений. Ре -

ша ются задачи аэродинамики, газодинами-

ки, прочности, вопросы безопасности при

эксплуатации авиационной техники. Для ре -

ше ния данного класса задач в рамках про-

екта «Развитие суперкомпьютеров и грид-

тех нологий» была разработана компьютер-

ная модель проектирования перспективных

летательных аппаратов (ЛА) на базе концеп-

ции «виртуальный самолет», «виртуальный

дви гатель» с использованием супер-ЭВМ,

со стоящая из трех компонентов: комп лекса

адап тированных (специализированных)

прог раммных средств ЛОГОС, единой базы

данных (ЕБД), детальных дискретных моде-

лей реальных изделий авиационной тех ники

и их отдельных элементов.
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Комплекс адаптированных (специализи-

рованных) программных средств ЛОГОС

имитационного трехмерного моделирова-

ния на супер-ЭВМ с массовым параллелиз-

мом создан в ФГУП «РФЯЦ-ВНИИЭФ» в

ко операции с партнерами по проекту. Пред -

назначен для моделирования процессов теп-

ломассопереноса, аэро-, гидро-, газодина-

мики и турбулентного перемешивания, а

так же для решения задач напряженно-де -

фор мированного состояния, процессов ста-

тического и динамического деформиро ва -

ния, разрушения и др. (рис. 1). Данный комп -

лекс программных средств направлен на

решение задач инженерного анализа в высо-

котехнологичных отраслях промышленно-

сти и стал первым серьезным шагом на пути

обеспечения конкурентоспособности отече-

ственного прикладного программного обес-

печения с коммерческими зарубежными

продуктами.

Важным направлением работ по проекту

«Развитие суперкомпьютеров и грид-техно-

логий» стало формирование доверия к про-

граммному продукту со стороны пользова-

телей, определение области его применимо-

сти, создание методик по его использова-

нию и внедрение их в реальный процесс

про ектирования изделий авиационной тех-

ники. С этой целью «ОКБ Су -

хого» совместно с партнерами

провело широкомасштабную

валидацию отечест венного

комплекса программных

средств ЛОГОС. Было реше-

но около 7000 задач различно-

го уровня сложности, прове-

дены экспериментальные ис -

сле дования. В результате был

создан валидационный базис,

максимально охватывающий

область эксплуатации совре-

менных ЛА и позволяющий

объективно оценить возмож-

ности программных комплек-

сов имитационного моделирования, обосно-

вать их использование в авиационной про-

мышленности.

При валидации использовался метод

стан дартных блоков. Исследуемая сложная

техническая система (самолет, двигатель,

авиационная ракета) делится на три посте-

пенно упрощающихся уровня: уровень под-

систем, эталонный уровень и уровень еди-

ничных задач. Принцип такого подхода за -

клю чается в оценке того, насколько точно

результаты вычислений совпадают с экспе-

риментальными данными для различных

уровней сложности. Каждый этап процесса

отображает отдельный уровень связанности

фи зической и геометрической сложности.

Пол  ная система включает реальные изделия

или систему, для которой проводится имита-

ционное моделирование. Все явления, обу -

слов ленные геометрией и физикой процес-

са, происходят одновременно и соответству -

ют многопрофильным физическим явлени -

ям. Случаи решений на уровне подсистем

отображают первое разбиение реальных из -

делий на упрощенные. Каждый из этих слу-

чаев демонстрирует ограниченные геомет-

рические и физические свойства по срав -

нению с полной системой. Эталонный уро -

вень представляет собой следующий уро -
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вень последовательного разбиения полной

сис темы. На этом уровне со бираются от -

дель  ные элементы для отображения основ-

ных характеристик каждой подсистемы.

Эта лонные решения геометрически проще

случаев на уровне подсистем и число свя-

занных физических процессов для них огра -

ничено. Единичные задачи отображают

окон ча тельное разбиение полной сис те мы и

включают очень простую геометрию с од -

ним физическим процессом. Каждый уро-

вень характеризуется также разным объе-

мом экспериментальных данных, имеющих-

ся для исходных и граничных условий, раз-

ными требованиями к экспериментальной

по  грешности измерений.

Валидационный базис построен на согла-

сованной и достаточной системе тестов с

соответствующими критериями, посредст -

вом которых можно уверенно подтвердить

достоверность всех аспектов программных

средств имитационного моделирования для

решения задач создания новых образцов

авиа ционной техники.

Единое информационное пространство

про ек та обеспечивалось специаль но создан-

ным для этих целей инструментом – единой

базой данных (ЕБД). Основное на зна чение

ее – ак туальный, непротиворе чи вый, мо -

биль ный и единственный источник досто-

верной информации для всех уча ст ников

проекта в рамках их компетенции.

ЕБД содержит: 

– описание постановок и результатов

решения как классических задач, имеющих

аналитические решения, подтвержденные

экспериментально, так и численные реше-

ния прикладных практических задач, имею-

щих достоверное экспериментальное под-

тверждение либо согласованных с другими

численными решениями, полученными на

основе различных лицензионных програм -

мных средств; 

– результаты верификации и валидации

оте чественного комплекса программных

средств ЛОГОС; 

– дистрибутивы действующего на мо -

мент публикации программного обеспече-

ния с документацией, а также ссылки на ре -

комендуемые открытые коды, обеспечиваю-

щие просмотр содержащихся в ЕБД мате -

риа лов; 

– информацию о существующем прог -

раммно-аппаратном обеспечении и его раз -

витии; 

– основные документы проекта (тексты

действующих технических заданий, прото-

колы, шаблоны документов, типовые формы

и др.); 

– методики, отчеты и литературу по теме

проекта; 

– всю необходимую контактную инфор-

мацию об участниках проекта для осуще -

ств ления эффективных коммуникационных

связей; 

– справочные материалы для поддержки

пользователей ЕБД.

ЕБД создана на основе дистрибутива

Doku Wiki, представляющего совместимую

со стан дартами, платформонезависимую и

легкую в использовании среду для создания

раз ного рода документации. Она ориенти -

рована на команды разработчиков, рабочие

груп пы и небольшие компании. Все данные

хранятся в простых текстовых файлах, по -

это му для работы не требуется СУБД.

Прост ой, но мощный синтаксис облегчает

создание структурированных текстов и поз-

воляет при необходимости читать файлы

данных даже за пределами Wiki, а исполь -

зование отдельно подключаемых модулей

(plu gin) позволя ет применять разнообраз-

ные стили форматирования и представления

данных.

DokuWiki может использоваться как ло -

кально, то есть может быть установлена на

ра бо чей станции пользователя, так и уда-

ленно, при установке на веб-сервер.

Для обеспечения мобильности и легкости

переноса ЕБД используется пакет программ

DokuWikistick. Пакет содержит все необхо-

димое для локальной работы с DokuWiki:
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локальный веб-сервер microapache (ОС ms

Windows), библиотеки php и др.

В настоящее время ЕБД развернута на

ВЦКП РФЯЦ-ВНИИЭФ и к ней обеспечен

доступ всех участников проекта.

Третьей составляющей разработанной

компьютерной модели проектирования ЛА

на супер-ЭВМ являются дискретные модели

реальных изделий авиационной техники и

их элементов (рис. 2). Здесь за время реали-

зации проекта были созданы подробные

дис кретные модели с использованием ко -

нечных элементов, адекватно отражающих

реальные физические процессы, что позво-

лило перейти от традиционных расчетных

технологий к прямому численному модели-

рованию без допущений и упрощения по -

ста новки задачи.

Работа над проектом «Развитие супер-

компьютеров и грид-технологий» показала,

что ключевым вопросом развития суперком-

пьютерных технологий в настоящее время 

и в ближайшей перспективе будет разви-

тие супертехнологий генерации дискретных

се точ ных моделей большой размерности. 

И здесь основными направлениями работ,

на наш взгляд, должны стать: 

– генерация гибридных

сеток (сочетание блочно-

структурированной и не -

структу ри ро ванной тех -

ноло гий); 

– эффективное распа-

раллеливание генерации

дискретных моделей на

гибридных и классиче-

ских вычислительных ар -

хи тектурах супер-ЭВМ, в

том числе на уровне фай -

ло вых операций; 

– создание алгоритмов

глобального разбиения с

эф фектом памяти гео мет -

ри че ско го прототипа; 

– локальная адаптация

(сгу щение/разрежение) для получения эф -

фек тивного поля дискретизации по прост -

ран ству; 

– создание алгоритмов генерации сеток

типа «химера» при использовании техноло-

гии малошумной переинтерполяции полей

величин с сетки на сетку; 

– расширение возможностей алгоритмов

согласованного малого (перемещения мень-

ше характерных размеров ячейки) и боль-

шого (перемещения больше характерных

раз меров ячейки) движения узлов сетки как

в случае топологического постоянства моде-

ли, так и в случае его изменения.

Что касается перспектив развития отече-

ственных программных средств имитацион-

ного трехмерного моделирования на су пер-

ЭВМ, например для описания аэродинами-

ки различных ЛА с высоким качеством раз-

решения пограничных слоев на основе мо де -

 лей тур бу лент ности типа «k-ε», не об хо ди ма

дискретизация по пространству ~108 яче ек и

более при приме нении метода ко неч ных

объе   мов, то есть необхо ди мо на шаге ре -

шать системы ~5×108 уравнений и более. 

В дальнейшем получат развитие и более

точ ные модели типа les, Des, которые, по -
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Рис. 2. Дискретные модели для расчета последствий аварийной 
посадки ЛА 
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вышая точность моделирования, требуют

боль  ших вычислительных за трат. В задачах

аэродинамики, где необходимо разрешать

слож ную структуру турбулентных течений в

широком диапазоне размеров вихрей с уче -

 том теплообмена в по гра ничных слоях, и в

задачах механики де фор мируемого твер дого

тела, где необхо димо разрешать очень мел-

кие масштабы зарождения и развития по -

врежденности, потребности в вы чис ли тель -

ных ресурсах в обозримом будущем будут

неограниченно воз растать. Скорость роста

этих потребнос тей будет зависеть от соот-

ношения цена/ка чество ре шения проб  лемы.

Расширится область использования пря-

мого численного моделирования на супер-

ЭВМ для задач различных отраслей про-

мышленности. Для авиационной промыш-

ленности в перс пективе актуально развитие

следующих отечественных технологий ими -

та цион но го моделирования: 

– интегральных конструкций из полимер-

ных композиционных материалов; 

– процессов для повышения надежности

и безопас ности авиационной техники; 

– процессов горения топлива в камере

сгорания газотурбинного двигателя; 

– процессов обледенения элементов кон -

ст рукции планера; 

– трещиностойкости конструкции пла -

нера; 

 – аэроакустики, уровня шума на местно-

сти и внутри пассажирской кабины; 

– процессов многодисциплинарной опти-

мизации элементов конструкции планера.

Итак, в течение 2010 – 2012 гг. предприя-

тиями и организациями авиационной про-

мышленности сов местно с ФГУП «РФЯЦ-

ВНИИЭФ» проведен большой объем работ

по адаптации отечественных аппаратно-

программных средств имитационного моде-

лирования для нужд авиации: создана и раз-

вивается инфраструктура высокопроизводи-

тельных вычислений, достигнуты опреде-

ленные успехи в применении отечествен-

ных суперкомпьютерных технологий для

ре ше ния промышленных задач. Следует

так же отметить и консолидирующую роль

проекта «Развитие суперкомпьютеров и

грид-технологий». Здесь и ведущие отрас-

левые институты, и институты РАН, и про-

изводители авиационной техники, и разра-

ботчики суперкомпьютерных технологий.

Очевидно, что создание конкурентоспо-

собной продукции в условиях жестких

финансовых и временных ограничений без

внедрения новых технологий, новых мето-

дов имитационного моделирования, без вы -

со коквалифицированных кадров, а также

все стороннего сотрудничества сегодня не -

воз можно. Решить эту задачу поможет про-

ект «Развитие суперкомпьютеров и грид-

тех нологий», успешная реа лизация и даль-

нейшее развитие которого открывает отлич-

ные перспективы для создания новой рос-

сийской конкурентоспособной авиационной

техники.
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Современные системы сбора данных поз-

воляют размещать необходимое число дат-

чиков на всех важных агрегатах и элементах

конструкции летательного аппарата для по -

лу чения информации об изменении их ха -

рак теристик в процессе всего срока летно-

конструкторских ис пытаний и эксплуата-

ции. Если запись измеряемых величин про-

исходит в аналоговом виде, то временная за -

висимость представляется в виде непрерыв-

ного графика. Однако в настоящее время

аналоговая запись практически пов се местно

вытеснена цифровой, которая дает последо-

вательность дискретных отсчетов, форми-

руя таким образом временные ряды. Циф -

ровая запись может быть использована при

летной эксплуатации летательных аппара-

тов и наземных испытаниях элементов их

конструкции на соответствующих стендах

[1, 2]. В процессе контроля технологическо-

го процесса, например при вакуумно-плаз-

менной обработке поверхности [3], можно

ре  ги  стрировать его физические параметры,

свя зывая их данные с реальным временем.

В наиболее благоприятном для анализа слу-

чае данные следуют друг за другом через

оди наковые промежутки времени и не име -

ют разрывов разной продолжительности.

Та  кие ряды данных принято называть экви-

дистантными. Их обработка не вызывает

прин ципиальных затруднений. С помощью

пре образований Фурье это позволяет полу-

чить спектральный состав и обнаружить

скры тые периодичности. В некоторых слу-

чаях они представляют значительный прак-

тический интерес.

Проведем анализ бортовой телеметрии

ле тательного аппарата на примере искус -

ствен ного спутника Земли. В 2005 г. с кос-

модрома «Пле сецк» ракетой-носителем

«Кос  мос-3М» одновременно с выведением

основной нагрузки состоялся запуск микро-

спутника «Университетский – Татьяна».

Спут ник был негерметичного исполнения 

и содержал шесть фрезерованных панелей,

со единенных между собой. «Безбумажная»

10 Авиационная промышленность № 2 – 2013 г.

ВРЕМЕННЫЕ РЯДЫ БОРТОВОЙ ТЕЛЕМЕТРИИ
ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ

В.М.Шахпаронов (МГУ имени М.В. Ломоносова);
О.В.Карагиоз, докт. техн. наук (ОАО “Национальный институт 

авиационных технологий”)

Описаны выявленные скрытые периодичности изменения напряжения системы элект -
ро питания и температуры бортовых радиопередатчиков, обусловленные изменением по -
 ложения спутника относительно Земли и Солнца, с помощью спектрального анализа бор-
товой телеметрии малого космического аппарата «Университетский».

Ключевые слова: телеметрия, бортовая аппаратура, длительность периодичности из -
ме нений параметров.

time series of the spacecraft telemetry. V.M.Shakhparonov,  

O.V.Karagioz, Dr.Techn.Sc.

the article describes disclosed hidden periodicities of voltage variation in the power supply
and temperature system of the onboard radio transmitters, conditioned by the satellite position
relative to the earth and the sun using spectral analysis of spacecraft telemetry on the microsatel-
lite “universitetskiy”.

Keywords: telemetry, onboard equipment, duration of periodicity of parameter changes.
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технология обеспечила высокую точность

из готовления его и сократила время на сбор-

ку. Спут ник был разработан, изготовлен и

адаптирован к ракете-носителю приблизи-

тельно за два месяца и выведен на круговую

орбиту высотой порядка 1000 км и накло -

нением 83°. Ось искусственного спутника

Зем ли на правлена по радиусу-вектору

«спутник – Зем ля». При движении по та кой

орбите спут ник регулярно пересекал в се -

вер ном и южном полушариях основные

струк турные образования ионосферы Зем -

ли. Тип частиц, их потоки и энергии в этих

областях существенно различны и испыты-

вают значительные вариации в зависимости

от уровня ге лио геофизической активности.

Научная программа проекта – изучение

про цессов и явлений, происходящих в маг-

нитосфере Земли. Она опиралась на полу-

чаемый со спутника непрерывный монито-

ринг радиационной обстановки в околозем-

ном космическом пространстве. На спутни-

ке был установлен контрольно-дозиметри-

ческий модуль «Татьяна», разработанный 

и изготовленный НИИЯФ МГУ. Спутник от -

но сится к классу микроспутников, его мас са

составляла 31,6 кг, масса научной аппара -

туры – 7,2 кг. Аппаратура содержала бло ки

дат чиков, регистрирующие потоки заряжен-

ных частиц, блок датчика регистрации ульт-

рафиолетового излучения, а также инфор -

мационный блок, обеспечивший на коп ление

научной информации для последующей

передачи на наземные приемные пунк ты в

Омске, Москве и Калуге.

Служебный борт космического аппарата

«Университетский» состоял из бортовой

сис   темы контроля и управления, разрабо-

танной и изготовленной в НИЛАКТ РОСТО

(г. Калуга). В ее со став входили борто-

вые прие мопередатчики на частотах 435 и

145 МГц. В состав служебного борта также

входила система электропитания с контрол-

лером и буферной химической аккумуля -

торной батареей емкостью 8 А×ч, собран ной

ФГУП ПО «Полет» (г. Омск). Первич ным и

основным источником бортового элект ро -

пи тания была солнечная батарея (СБ). В ней

использовались фо тоэлектри че ские пре-

образователи на основе кристал лического и

аморфного кремния, а также на осно ве арсе-

нида галлия. Экспе римен таль ная панель СБ

из аморф ного кремния была снабжена меха-

низмом поворота относи тельно кремниевой

батареи, закрепленной на боковой поверх-

ности космического аппарата. Рабочее на -

пря жение системы электропитания 12–14 В

при среднесуточной мощ но  с ти 7 Вт.

Обогрев химической батареи осуществ-

лялся системой обеспечения тепловых ре -

жи мов. Система ориентации и стабилиза-

ции обеспечивала точность ориентации на

Зем лю 1–3 градуса. Она состояла из бло ка

управления, солнечных датчиков, магнито-

метров, активных исполнительных компо-

нентов в виде электромагнитных устройств,

двигателя-маховика, а также штанги грави-

тационного успокоителя. Система отделе-

ния, конструкция аппарата, включая кабель-

ные сборки, антенны, а также выносной

блок телеметрии, были разработаны и изго-

товлены также в ПО «Полет».

Приемный пункт МГУ им. М.В. Ломо но -

сова вел непрерывный прием научной и слу-

жебной телеметрии с борта космического

ап  парата (КА) «Универси тет ский» с момен-

та его вывода на орбиту в течение всего сро -

ка ак тив ного существования. Помимо на уч -

ной телеметрии, поступавшей с контрольно-

до зи метрического модуля «Татья на», прово-

дился регулярный прием служебной теле-

метрии бортовых систем КА. На зем ная

стан  ция обеспечивала прием данных со ско-

ростью 9600 бит/с на частоте 435 МГц.

Микроспутник функционировал два года

и сорок шесть дней. В процессе эксплуа -

тации КА выявлены особенности его пове-

дения на орбите и отработана технология

управ ления полетом. Система электропита-

ния и связанная с ней система термостаби-
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лизации показали вы сокую надежность в

ра бо те. В то же время оказалось, что экспе-

риментальная солнечная батарея из аморф-

ного кремния обладает существенным не -

ском пенсированным магнитным моментом,

что привело к некоторым искажениям в ра -

бо те магнитометров и дестабилизировало

сис  тему ориентации и стабилизации КА.

Мик роспутник был стабилизирован по по -

ка заниям солнечных датчиков.

Срок службы космического аппарата на

орбите определяется деградационными про-

цессами в его бортовых устройствах и сис -

те мах, и в первую очередь в системе элек-

тропитания. Наземный комплекс принимал

информацию о напряжении и токе солнеч-

ной батареи, суммарном токе и напряжении

бортовых систем, токах потребления каждо-

го из блоков. Напряжение солнечных бата-

рей UСБ как функция времени t нестабиль-

но. Оно отражает влияние различных де -

стабилизирующих факторов. Солнечная ба -

та рея подвержена воздействию солнечного

све та, главным образом ультрафиолетового

диапазона, галактических и солнечных кос-

мических лучей, пыли и микрочастиц. Со

вре  менем ее характеристики ухудшаются,

по этому напряжение UСБ со временем па -

 дает. Такой процесс был хорошо заметен 

в пер вые шесть месяцев работы спут ника.

Напряжения солнечных и аккумуляторных

батарей удерживались на уровне 14,2 и

13,3 В соответственно. На рис. 1 показано

изменение со временем напряжения солнеч-

ных батарей. С целью устранить шумы и

слу  чайные выбросы было проведено сколь-

зящее усреднение по десяти соседним стро -

кам, то есть примерно за 5 – 10 суток. На -

пряжение аккумуляторных батарей также

со временем снижается.
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Обработка телеметрических данных, по -

сту пающих от термодатчиков, показала, что

температура радиопередатчика изменяется

на частоте 435 МГц (рис. 2). Следует отме-

тить, что температурная кривая имеет явно

выраженный период, составляющий при-

мерно три месяца и десять дней. Зафикси ро -

вано снижение температуры радиопередат-

чика на частоте 145 МГц и температуры

бор тового компьютера.

Детальный спектральный анализ выде-

лил в полученных данных характерные пе -

рио дичности. Использование метода усред -

нения ординат в течение пробного периода

позволило надежно исследовать ряды с су -

ще ственными отклонениями от эквидис -

тант ных [4]. Обработка неэк ви дистантных

ря  дов всегда вызывала большие проблемы

[5]. Интервал измерений разбивали на от -

дель ные участки в течение пробного перио-

да. Затем усреднялись ординаты, располо-

женные на одинаковых расстояниях от на -

чала периода, и выбиралась фа за, обеспечи-

вавшая максимальную амп ли туду периодич -

ности. На рис. 3 четко выделяется периодич-

ность A(T) длительностью 103,9 мин, равная

периоду об ра щения спутника вокруг Земли.

Анализ дал возможность вы делить допол-

нительный ряд минутных периодичностей

85,35; 90,74; 96,85; 106,46; 112,00; 121,50;

132,75, в которых основная периодичность

103,89 минуты расширена или даже расчле-

нена на два гор ба более длительными пе ри о -

 дами. Пе рио ды длительностью 85,35 мин

пред став ляют комбинацию с третьей гармо -

ни кой суток, 90,74 мин – с полусуточным пе -

 рио дом, 96,85 мин – с 90-суточным периодом,

106.46 мин – с трехсуточным периодом,

112 мин – с суточным периодом, 121,5 мин –

с полусуточным периодом, 132,75 – с треть -

ей гармоникой суточного периода.

Интерес представляют долгопериодные

ва риации. Отметим периодичности дли-

тельностью 58, 74, 90, 106, 145 суток. Физи -

чески правдоподобное объяснение можно

дать периодичности 90 суток, поскольку она

равна длительности сезона года. Сущность

двух более длительных периодичностей

объяснить трудно. Они могут быть связаны,

в частности, как с конечностью ряда дан-

ных, что ведет к погрешности анализа, так 

и с наличием фликкер-шума, характерного

для любых физических систем. Первые наб -

людения фликкер-шума или 1/f-шума про -

ведены более пятидесяти лет на зад. С тех

пор этот вопрос интенсивно разрабатывает-

ся. Шум 1/f является универсальным типом

флуктуаций. Он проявляется не только при

измерениях в электронике, но и при самых

различных наблюдениях [6]. Физическая

при  чина возникновения l/f-шума не уста-

новлена. Единой теории, описывающей из -

бы точный шум, не существует, так как эти

флуктуации могут иметь совершенно раз-

личные фи зи ческие механизмы возникно -

вения.
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На фоне шумовых процессов (см. рис. 3)

также четко выделяется периодичность дли-

тельностью 103,89 мин. При анализе был

вы делен и дополнительный ряд минутных

периодичностей 85,41, 90.78, 96.95, 106.44,

111.92, 112.09, 121.41, 121.61, 132.58,

132.86. Наибольший интерес представляет

периодичность дли тель ностью 102 суток

(рис. 4). При такой пе рио дичности бортовые

системы КА «Уни вер си тетский» испытыва-

ли колебания температуры в широких пре -

де лах (от –10 до +40 °С). Правдоподобное

объяс не ние дать такой периодичности труд-

но. Она существенно отличается от перио-

дичности в 90 суток, ко то рая могла бы ука-

зывать на сезонную пе риодичность.

Система термостабилизации КА показа-

ла высокую надежность и стабильность в

ра боте, однако в ее задачи не входило удер-

жание колебаний температуры отдельных

бло ков спутника в существенно меньших

пре делах. Высокие температуры неблаго-

приятно сказываются на работе радиоэлект -

роники, минусовые – менее опас ны для

элект ронной аппаратуры, но также неблаго-

приятно влияют на ее работу. Особую опас-

ность низкие температуры представляют

для аккумуляторных батарей. Замерзание

мо жет привести к необратимой потере их

емкости и потере работоспособности всего

спутника. При детальном анализе периодич-

ности изменения температуры выяснилось,

что она устойчива. Следо ва тель но, установ-

ленная периодичность существует объек -

тив но и связана с конкретным физическим

фак тором. Имея значительную амплитуду,

она даже подавляет фликкер-эффект, в дан-

ном случае он уже просматривается не

очень наглядно. Большая амп литуда данной

периодичности обусловлена огромной раз-

ностью температур на освещенной и тене-

вой поверхностях спутника, достигающей

ве личины порядка 200 °С. Поэтому незначи-

тельные повороты спутника вокруг верти-

кальной оси, направленной в сторону Зем -

ли, приведут к заметному изменению темпе-

ратуры в тех точках, в которых проводились

ее измерения. Если бы функционально важ-

ные для работы спутника элементы находи-

лись близко от стенок спутника, могли бы

произойти катастрофические последствия

из-за появления более существенных по

амп литуде колебаний температуры. Одна ко

рассматриваемые блоки были расположены

на расстоянии порядка 20 см от оси враще-

ния, что ограничило колебания их темпера-

туры в указанных пределах.

Медленное вращение спутника во круг

на правленной в сторону Земли оси не по -

влияло на выполнение его основных за дач,

связанных с измерением потоков космиче-

ских частиц высокой энергии (космических

лучей), ультрафиолетового фонового излу -

че ния ночной атмосферы, свечения ат мо -

сфе ры при полярных сияниях, а также ра ди -

а ционной стойкости бортовой электро ни ки.
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ПРИБЛИжЕННАЯ РАСчЕТНАЯ ОцЕНКА СИЛ
НА НЕСУщЕМ ВИНТЕ ВЕРТОЛЕТА
В ПРОцЕССЕ АВТОРОТАцИОННОЙ ПОСАДКИ

Д.В.Неделько, канд. техн. наук; С.А.Алимов;  

М.З.Шакиров (ОАО “КВЗ”, г. Казань)

Приведены результаты расчетов для определения сил, возникающих на несущем винте
легкого многоцелевого вертолета с полозковым шасси при выполнении посадки на режи-
ме авторотации.

Ключевые слова: вертолет, авторотационная посадка, испытания.

the approximate calculation assessment of forces on a helicopter rotor

When lanDing in autorotation. D.V.Nedel’ko, Cand.Techn.Sc;  S.A.Alimov;  

M.Z.Shakirov.

the authors present results of a set of calculations to evaluate forces generated by the main
rotor of a light multipurpose helicopter with skid landing gear, when landing in autorotation.

Keywords: helicopter, landing in autorotation, tests.

В рамках процедуры сертификации на

со ответствие вертолета требова ниям авиа-

ционных правил АП-29 одним из важ ных

пунктов является возможность вы полнения

аварийной (вынужденной) посадки на режи-

ме авторотации. Выполнение ав то ротацион -

ной посадки – достаточно опасный ре жим и

влечет за со бой необходимость определения

наиболее при емлемой методики пи ло -

тирования вертолета. Для это го не об ходимо

определить величины сил, возникающих на

не су щем винте вертолета. При раз работке

ме  тодики определения силы тяги и продоль-

ной силы вертолета были ис пользованы

дан ные летных экспериментов по посадке

мно го целевого вертолета с по лоз ковым ти -

пом шас си.

Рассматривались 2 варианта авторотаци -

он  ной посадки многоцелевого вертолета:

ав  торотационная посадка, при которой в мо -

мент касания ВПП реализована вертикаль-

ная скорость снижения вертолета 1,77 м/с
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при угле тангажа 9,6° (вариант 1) и вер -

тикальная скорость сни жения вертолета

1,25 м/с при угле тан гажа 4,1° (вариант 2).

Выбранные для анализа варианты авто-

ротационных посадок вертолета были вы -

пол нены на заснеженное бетонное покры-

тие, что существенно упрощало процедуру

анализа, по сколь ку позволяло пренебречь

силами трения в зоне контакта полозков с

посадочной поверхностью.

Авторотационные посадки с выключен -

ными двигателями выполнялись по следую-

щей методике. С исходного режима горизон -

тального полета на высоте H = 300 м и ско -

рости Vпр = 110 – 120 км/ч вертолет выво -

дил ся на режим авторотации несущего вин -

та (НВ) путем перевода двигателей на ре -

жим «полетного малого газа», на высоте

200 м двигатели переводили на режим «зем -

ного малого газа». После визуального уточ -

нения условий посадки на высоте 100 –

120 м выключали оба двигателя путем пе  ре -

во да переключателя режимов в поло жение

«СТОП». Далее на высоте 20 – 25 м вы пол -

ня лось энергичное торможение верто лета

до скорости Vпр = 40 – 50 км/ч увели чением

угла тангажа J до 25 – 30° и уве ли чением

об щего шага j ош на 4 – 4,5°. С вы  соты

6 – 8 м начиналось умень шение угла танга-

жа с таким расчетом, чтобы к вы со те

1,5 – 2 м угол тангажа был близким к до -

пустимому посадочному углу, а угловая ско -

 рость вращения вертолета – близкой к ну лю.

С высоты 1,5 – 2 м увеличивали об   щий шаг

с темпом, необходимым для га шения верти-

кальной скорости снижения к мо менту при-

земления.

В качестве основных параметров, изме-

ренных в ходе выполнения летных испыта-

ний, рассмотрены следующие величины:

час тота вращения несущего винта nнв, про -

доль ная путевая скорость Vx, общий шаг

несу щего винта φош, угол наклона тарелки

ав томата перекоса в продольном направ ле -

нии k. Пример процесса изменения пара мет -

ров nнв, φош при выполнении посадки при -

веден на рис. 1. Точкой А обозначен мо мент

касания вертолетом посадочной пло щад ки,

рим скими цифрами i – iV – основ ные этапы

полета: 

зона i – участок горизонтального полета

от времени t0 до времени t1; 

зона ii – участок снижения от времени t1

до времени t2; 

зона iii – участок «подрыва НВ» от вре -

ме ни t2 до времени t3; 

зона iV – участок приземления от време -

ни t3 до времени t4.

В каждый момент времени по полетным

параметрам могут быть вычислены величи-

ны тяги T и продольной силы H не сущего

винта. Для приближенного вычис ления этих

сил была использована класси ческая теория

несущего винта [1]. Опреде ля лось среднее

по дис ку несущего винта зна чение ин дук -

тив ной скорости по формуле Гла уэрта [2]: 

(1)
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Средняя относительная индуктивная ско-

рость найдена по формуле 

(2)

Величины силы тяги Tнв и продольной

си  лы Ннв определяли по формулам: 

(3)

H = T(a1 – φз), (4)

где а1 – коэффициент разложения в ряд

Фурье уравнения махового движения лопас -

ти; φз – угол заклинения НВ; Ст – коэффици-

ент тяги.

Алгоритм вычисления величины тяги T и

продольной силы Н несущего вин та: 

1) берутся значения исходных парамет-

ров в некоторый текущий момент време-

ни ti; 

2) величина силы тяги НВ принимается

соответствующей полетному весу вертоле-

та. Далее по формуле (2) вычисляется зна -

чение средней относительной индуктивной

ско  рости. Затем выполняются необ хо димые

вычисления для определения коэффициен -

та Ст, силы тяги Tнв. Сравнивается новое

зна  че  ние силы тяги с первоначальным. Если

раз ница между ними составляет более 0,1%,

то новое значение силы тяги принимается 

за исходное. Цикл вычислений по вто ряется

до тех пор, пока принятое условие (0,1 %) 

не бу дет выполнено. Так будет получено

зна  чение си лы тяги НВ для момента вре -

мени ti и со ответственно продольной си -

лы Ннв; 

3) пункты 1 и 2 повторяются для каж дого

ша га по времени.

На рис. 2 приведены результаты расчетов

тяги и продольной силы несущего вин  та,

начиная с момента ка са ния шасси взлет но-

посадочной площадки, по разработанной

ме тодике для двух вари ан тов посадки.

Для проверки правильности расчетной

мо  дели полученные значения Tнв и Ннв ис -

пользованы в расчете динамики движения

вертолета после касания им посадочной

поверх ности. Расчет выполнен по методу,

опи санному в ра боте [3]. В качестве исход-

ных данных для вертикальной скорости

сни жения вертоле та Vy в момент касания

по са дочной пло щадки использованы ре -

зуль таты летных из ме рений. Силы Tнв и Ннв

были приложены в цент ре масс вертолета.

Сравнение результатов расчета и летного

экс перимента для пе ре грузки вблизи

центра масс вертолета по ка зано на рис. 3

(1-й вариант), для угла тангажа вертолета

(также для 1-го варианта) – на рис. 4.

Проведенные исследования (см. рис. 3

САмолето-  И  ВеРтолетоСтРоеНИе      17

Рис. 3 

Рис. 4 

Рис. 2 

http://apniat.ru



и 4) подтверждают правильность разрабо-

танной методики вычисления сил, создавае-

мых не су щим винтом вертолета, и пригод-

ности ее для воспроизведения параметров

движения вертолета в процессе выполнения

авторотационной посадки.
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КОНЦЕПЦИЯ СОЗДАНИЯ И ПРИМЕНЕНИЯ
ОБЪЕМНОЦЕНТРИРОВАННОГО НЕРАВНОВЕСНОГО
РАЗРЯДА ДЛЯ ПОДЖИГА И ИНТЕНСИФИКАЦИИ
ГОРЕНИЯ ТОПЛИВ В ВЫСОКОСКОРОСТНЫХ ПОТОКАХ

С.Л.Чернышев, докт. техн. наук;  В.В.Скворцов, докт. техн. наук;  

В.В.Иванов, канд. техн. наук (ФГУП «ЦАГИ»);  
Г.А.Трощиненко, канд. техн. наук

(РНЦ «Прикладная химия», г. Санкт-Петербург) 

Предложена концепция создания продольного неравновесного разряда, канал которого
не привязан к стенкам камеры, в которой течет высокоскоростной поток, и его применения
для решения задач поджига и интенсификации горения в топливовоздушных потоках.

Ключевые слова: неравновесный разряд, высокоскоростной поток, поджиг топлива,
интенсификация горения, время задержки воспламенения.

a concept for generation and application of body-centered non-equilibrium

discharge for initiation and intensification of fuel combustion in high-speed

flows. S.L.Chernyshov, Dr.Techn.Sc;  V.V.Skvortsov, Dr.Techn.Sc;  V.V.Ivanov, Cand.Techn.Sc;  

G.A.Troschinenko, Cand.Techn.Sc.

the authors suggest a concept for generation of the longitudinal non-equilibrium discharge,
the channel of which is not binding to walls of the chamber, where high-speed flow runs, and its
ap plication to solve the problem of initiation and intensification of combustion in aerofuel flows.

Keywords: non-equilibrium discharge, high-speed flow, fuel initiation, combustion intensi -
fication, ignition delay time.

Успех в создании гиперзвукового прямо-
точного воздушно-реактивного двигателя
на прямую зависит от решения проблемы
эффективности рабочего процесса в камере
сгорания двигателя при сверхзвуковых ско-
ростях потока на входе в камеру, от вида
используемого топлива и разных значений
числа Маха. При переходе от водорода в ка -
че стве топлива к жидким углеводородным
топливам, в первую очередь к керосину, воз-
никают дополнительные трудности, связан-
ные с различным временем, необходимым

для распыла и испарения топлива, а также 
с увеличением более чем на два порядка,
если не принимать специальных мер, вре -
мени задержки воспламенения. При числе
по лета М, равном или меньшем пяти, стати-
ческая температура в камере сгорания ока-
зывается ниже температуры воспламене-
ния. Поэтому су ще ствует проблема мини-
мальных значений числа М, начиная с ко -
торых может быть запущен гиперзвуковой
ле та тельный аппарат. Эти проблемы осо -
бенно про являются при низких начальных
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статических давлениях в камере сгорания.
Важным направлением исследований яв -

ля ется разработка методов, обеспечиваю-
щих надежное воспламенение и стабилиза-
цию горения углеводородных топлив в пря-
моточных сверхзвуковых камерах сгорания
в условиях, когда обычные газодинамичес -
кие методы не позволяют этого сделать
(низ кие статические температуры и давле-
ния).

Для решения этой задачи за рубежом и в
нашей стране ведутся исследования по при-
менению дуговых и неравновесных элект -
ри ческих разрядов.

Исследования, выполненные в США и
Япо нии [1–3], показывают, что дуговые раз-
ряды, выдуваемые через стенку камеры сго-
рания, не обладают скоростным напором,
достаточным для вы но са зоны плазмохи -
мических реакций в основ ную область по -
то ка [1]. Кроме того, для ду го вых разрядов
ха рактерна термическая ионизация, то есть
близость температур элект ронов и нейт -
раль ных молекул. А это сравнительно низ-
кие температуры, при ко то рых слабо задей-
ствованы механизмы ин тен сификации плаз-
мохимических реакций из-за возбуждения
вы соко расположенных энергетических
уров ней молекул при столкновении электро-
нов с интенсивно взаимодействующими мо -
ле кулами.

Необходимые достаточно высокие значе-
ния средних энергий электронов реализу -
ются в неравновесных разрядах, то есть в
разрядах, температура электронов которых
значительно выше температуры нейтраль-
ных молекул и ионов. Исследования по при-
менению указанных разрядов проводились
в России в 1997 – 2000 гг. [2–6]. Альтерна -
тив ным направлением обеспечения надеж-
ного воспламенения и стабилизации горе-
ния в интересующих условиях предполага-
ется использование наработок синглетного
кислорода [7].

Наиболее высокие значения температур

электроны достигают в так называемых на -
но секундных разрядах, СВЧ разрядах и в
вы  со  кочастотных (ВЧ) разрядах. Однако по
технологическим причинам эти разряды
трудно совместимы с камерами сгорания.
Так, для создания наносекундных разрядов
с требуемыми параметрами необходимы на -
пря жения 40 – 50 кВ.

Для ввода СВЧ излучения в камеру сгора-
ния, чтобы создать разряд, требуются полу-
прозрачные диэлектрические окна, темпера-
тура разрушения которых значительно ниже
температуры стенки камеры сгорания.

Чтобы получить ВЧ разряды, требуется
из  лу чение, у которого длина волны значи-
тельно боль   ше, чем характерные размеры
ка меры сгорания, что создает трудности в
соз дании таких разрядов в металлических
камерах из-за из ве стного скин-эффекта.
Пред ставляет ин терес ис сле дование воз -
можности применения не рав но весных
элект родных разрядов, то есть разрядов, ко -
то рые создаются между элект родами, вво-
димыми внутрь камер сгорания. Значитель -
ные наработки в методике соз дания таких
раз рядов для камеры сго рания, реализуемых
первоначально около стен ки, а затем с неко-
торой задержкой воспламенения постепен-
но сносимых в основную область потока,
име ются в ОИВТ РАН [8, 9].

В ЦАГИ проводятся исследования воз-
можности использования неравновесных
разрядов для создания модулей пилотного
пламени, в которых значительные по протя-
женности зоны плазмохимических реакций
реализуются непосредственно в централь-
ной области высокоскоростного потока при
приемлемых затратах электрической мощ -
но сти [10, 11]. Ключевыми требованиями
яв   ля ются необходимость обеспечения низ-
кого аэродинамического сопротивления ос -
нов  ному топливовоздушному потоку в ка -
ме ре сгорания и возможности ввода до пол -
нительного топлива и ускорителей хи ми -
 ческих процессов (газофазных каталитиче-
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ских добавок) непосредственно в зону раз-
ряда. Это необходимо для интенсификации
энерговыделения в ней и его окрестности, а
также сокращения времени задержки вос-
пламенения основного потока. Идея исполь-
зования для прямоточных камер сгорания
каталитических добавок, нейтральных при
низкой температуре потока, но распадаю-
щихся на активные стимулирующие горе-
ние компоненты при ее повышении только
вслед ствие самоподдерживающихся хими-
ческих реакций, принадлежит д-ру физ-мат.
наук Г.К. Васильеву (ИПХФ РАН, г. Чер но -
головка). Применение электрических разря-
дов позволяет в некоторых случаях более
чем на порядок уменьшить время нараста-
ния концентрации активных компонентов
по сравнению с чисто химическими вариан-
тами. Модуль с указанными свойствами раз-
работан. Создаваемый с его помощью раз-
ряд про исходит в потоке воздуха при М = 2,
статиче ском давлении 2,67104 Па (200 Тор),
статической температуре основного по то ка
160 K. Напряжение на разряде составля-
ло 1,8 кВ, ток разряда 1 А. Ла тун ный анод 
кон  струкции имеет ромбовидный профиль,
фор ма ко то рого в силу особенностей его об -
те кания набегающим потоком обуславлива-
ет расположение разряда в центре камеры и
стягивание в зону разряда компонент, перво-
начально распределенных по длине ано да.
На катод из дюралюминия или меди за мы -
кается анодная ветвь разряда. Внизу анода
имеется выступ, благодаря которому обес -
пе  чивается зазор 3 – 3,5 мм между системой
анод – катод и пластиной, моделирующей
стенку камеры сгорания, для надежного
про боя разрядного промежутка. На поверх-
ности вертикального уча стка анода вблизи
линии излома ромбовидного профиля имел -
ся ряд отверстий диаметром 0,4 мм, распо -
ло женных с шагом 2 мм, для ввода струек
про пана или других вспомогательных ком -
по нентов в сверхзву ко вой поток воздуха.

На рис. 1 показана конструкция анода мо -

ду ля, предназначенного для использования
в модельной камере сгорания, в котором
реализована возможность одновременной
по да чи двух различных компонентов в зону
плазмохимических реакций. Понимание не -
об ходимости использования такой не обыч -
ной формы анода было получено в результа-
те серии предварительных экспериментов и
численных исследований. Опытным путем
бы ло установлено, что, если анод выполнен
в форме вертикально расположенного пря -
мого крыла, разряд локализуется между тор-
цевой частью внизу анода и вертикальным
выступом катода и практически не изме-
няет своего положения при увеличении то-
ка до 1 А. Необходима комбинация прямого
и на клонного участков анода, причем угол
при вершине между ними направлен на -
встре чу по току. При этом в следе за анодом
воз ник ли газодинамические условия, при
ко то рых возможно устойчивое расположе-
ние раз рядного канала в интересующей об -
ласти потока.

Были проведены экспериментальные ис -
сле дования различных конструкций анода
(рис. 2). Для этого он изготовлялся из листо-
вого дюралюминия толщиной 2 мм и кре-
пился через изолятор к верхней стенке ра -
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Рис. 1. Конструкция анода модуля 

http://apniat.ru



бочей части аэродинамической трубы. Наи -
большее число экспериментов было про ве -
дено с конструкцией анода, по ка занного на
рис. 2,б. При этом варьировался угол среза
нижнего края анода на его тыльной стороне.
Чтобы обеспечить пробой, на плас  тине раз-
мещались небольшие ребра различной гео-
метрии. Варьировалась также высота задней
стойки катода. Во всех вариантах прианод-
ная область разряда сохраня ла привязку к
ниж нему торцу анода (рис. 3).

Выполненные исследования показали,
что для обеспечения скольжения прианод-
ного конца разряда по поверхности анода и

затем его привязки к определенной точке
анода конструкция нижней части анода
долж на быть выполнена, например, как по -
ка зано на рис. 2,в. На нижнем срезе анода,
который состоит из двух расположенных
под углом друг к другу пластин 1, 2 с низ-
ким аэродинамическим сопротивлением,
имеется выступ 4, передняя часть выступа
яв ляется прямоугольной по отношению к
на бе гающему потоку, а задняя С1 имеет ско-
шенную к середине электрода и скруглен-
ную форму для обеспечения надежного про-
боя на стенку камеры сгорания 5 и скольже-
ния разряда по нижней кромке электрода
под действием сверхзвукового потока.
Тыль ная часть электрода 2 имеет в области
ее сопряжения с нижним срезом скругление
С2 для обеспечения скольжения канала раз-
ряда от места пробоя до зубца 3, на который
или вблизи которого происходит оконча-
тельная привязка разряда при увеличении
разрядного тока до за да ваемого значения.
Все боковые края ано да должны быть мак-
симально тщательно за шли фованы.

Проведено математическое моделирова-
ние газодинамической структуры течения,
возникающей при обтекании модифици -
рованного модуля сверхзвуковым потоком
воздуха при М = 2, статическом давлении
р = 3,5104 Па, статической температуре
Т = 163 K. Задача решена путем численно-
го интегрирования уравне ний Навье–Сток -
са, усредненных по Рей нольд су, с исполь -
зованием k–w sst-модели турбулентности
[12] и программного пакета ansys cfX. 
За анодом в плоскости симметрии течения
(z = 0) возникают локальные минимумы
плот ности и статического давления, отстоя-
щие от нижнего торца анода на расстоянии
12 – 14 мм. Численное моделирование про-
водилось в отсутствие электрического раз-
ряда. Были учтены все особенности геомет-
рии модифицированного модуля и его рас-
положение относительно стенок в составе
предполагаемой к использованию в экс -
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Рис. 2. Конструкции анода с плоским нижним 
торцом (а), со скошенным нижним торцом (б) 
и конструкция, обеспечивающая перемещение

разряда на середину прямоугольного участка (в): 
1 – наклонный участок; 2 – прямой участок; 3 – зу -

бец; 4 – профилированный выступ; 5 – пластина 

Рис. 3. Привязка разряда к торцу анода: 
1 – анод; 2 – катод; 3 – пластина; 4 – разряд 
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периментах камеры сгорания. Плоскость
симметрии системы анод–катод совпадает 
с плоскостью симметрии канала. Поэтому
при численном моделировании рассмат -
ривалась половина зоны течения. Сеточная
мо дель содержала 43106 узлов и имела сгу -
щение в окрестности твердых поверхностей
и скачков уплотнения. Максимальное зна -
чение параметра Y+, характеризующего от -
но шение величины пристеночной ячейки к
тол щине ламинарного подслоя, не превыша-
ло 2. Интенсивность турбулентности на вхо -
 де в расчетную область принималась рав ной
1 % от скорости набегающего потока.

Общая структура течения в канале и по -
ло жение наиболее интенсивных скачков
уплот нения представлены на рис. 4, где при-
ведены два сечения поля чисел Маха как 
в плоскости симметрии (рис. 4,а), так и в
гори зонтальном сечении канала (рис. 4,б).

Свет лая зона – об ласть заторможенного те -
че ния в сле де за ано дом (рис. 4,а), которая
также является зоной пониженной плотно-
сти и повышенной температуры. Именно
эту вытянутую область пониженной плотно-
сти выбирает разрядный ка нал, поскольку в
ней реализуются более вы со кие значения
отношения напряженности электрического
поля к концентрации нейт ральных частиц и
создаются более благоприятные условия
для развития процессов ионизации. На
рис. 4,в показано более детальное распре -
деление плотности r и статического дав -
ления p по координате y в плос ко сти сим-
метрии течения на различных расстояниях
от анода (y отсчитывается от точки излома
передней кромки анода (см. рис. 1), х – от
его задней кромки). В модуле распределе-
ние дав ления и плотности в ближней зоне за
ано дом ха рак теризуется наличием областей
с минимумами их вблизи середины верти-
кального участка анода, которые могут 
быть благоприятными для локализации ка -
на ла раз ряда, так как здесь минимальна кон-
центрация нейтральных молекул газа N. Это
влечет увеличение здесь так называемого
при веденного поля E/N (E – напряженность
электрического по ля). Как следствие, в дан-
ной области уве личиваются скорость иони-
зации и проводимость газа. В силу особен-
ностей распределения статического дав -
ления в указанную область стягиваются
струй  ки топлива, подаваемого из от верстий
в аноде. Результаты визуализации возника -
ющего течения за анодом с помощью потока
мелкодисперсных капель керосина в отсут-
ствие разряда при числе М на бе гающего по -
то ка, равного двум, показаны на рис. 5. Та -
ким образом, становятся понятны физиче-
ские причины, обуславливающие устойчи-
вое расположение электрического разряда и
сгорание в его канале подаваемого топлива.

На рис. 6 представлено распределение
тем пературы газа в следе за рязрядом на
рас стоянии 16 мм от задней кромки верти-
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Рис. 4. Результаты численных исследований 
поля числа М за анодом (а, б); распределения

плотности и статического давления (в)
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кального участка катода в области, где раз-
ряд уже отсутствовал, при инжекции пропа-
на с поверхности анода. Расход пропана был
равен 1 г/с. Данные возможного влияния ге -
те рогенных эффектов на поверхности тер-
мопары использовались для качественной
оцен ки эффективности протекания плазмо-
химических реакций в разрядном канале
раз   ра ботанного мо ду ля. Установлено, что
мак   симальные зна че ния температуры тор-
можения находятся на уровне 1400 – 1800 K.

На рис. 7 показано распределение темпе-
ратуры электронов по сечению канала раз-
ряда на расстоянии 20 мм от кромки катода
вверх по потоку при отсутствии подачи про-
пана. Экспери мен ты выполнены при М = 2

и статических давлениях в набегающем по -
то ке 2,67104 и 4104 Па, токе разряда 1 А,
на пря жении на разряде 2,9 и 2,65 кВ соот -
вет ственно. Координата y отсчитывается от
верх  ней кромки катода. Для определения
тем   пературы электронов использовался ме -
тод сравнения относительной интенсивнос -
ти излучения в линиях атомарного кисло -
рода [10]. Эти результаты показывают, что
тем  пе ратура электронов находится на уров -
не 0,8 – 1 эВ (9300 – 11600 K) и значительно
превышает температуру газа в потоке.
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АНАЛИЗ ВОЗМОЖНОСТИ РАСШИРЕНИЯ ДИАПАЗОНА
РЕГУЛИРОВАНИЯ ПРОПУСКНОЙ СПОСОБНОСТЬЮ
КАНАЛОВ СЛОЖНОЙ КОНФИГУРАЦИИ
ТЕПЛОНАПРЯЖЕННЫХ КОНСТРУКЦИЙ

В.Г.Попов, докт. техн. наук;  А.В.Викулин, канд. техн. наук;  

В.А.Чеснова; М.С.Маркелов (“МАТИ – Российский государственный

технологический университет имени К.Э. Циолковского”)

Определены возможности расширения пропускной способности каналов систем 
охлаждения лопаток газовых турбин путем изменения геометрии турбулизаторов потока
воздуха.

Ключевые слова: турбина, лопатка, щелевой канал, интенсификация теплообмена,
штырьковое оребрение.

analysis of the possibility to eXpand the control range of compleX-shaped

channel capacity of heat-stresses structures. V.G.Popov, Dr.Techn.Sc;  

A.V.Vikulin, Cand.Techn.Sc;  V.A.Chesnova;  M.S.Markelov.

the possibilities to expand the channel capacity of the cooling system for the gas turbine
blades by changing geometry of the air flow turbulators have been determined.

Keywords: turbine, blade, slot channel, intensification of heat exchange, pin fins.

В целях интенсификации теплообмена в
зоне выходных кромок охлаждаемых лопа-
ток газовых турбин чаще всего применяют
штырьковое оребрение, системы компла-
нарных каналов (вихревые матрицы) и в

ряде случаев системы прерывистых ребер 
различной геометрической конфигурации.
Малый размер щели в зоне выходной
кромки (0,5 – 0,7 мм) практически исклю -
чает возможности использования многих
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из ве стных способов интенсификации теп -
ло обмена.

При использовании штырькового оребре-
ния обеспечение площади проходного сече-
ния осуществляется за счет изменения шага
штырьков (рис. 1). При заданном размере
выходной щели и при одном и том же значе-
нии отношения шага штырьков к их диамет-
ру коэффициент внутреннего оребрения
стенок лопатки может быть несколько уве-
личен при уменьшении диаметра штырьков.
Однако вследствие ограничений технологи-
ческого характера используемое на прак -
тике минимальное значение относительного
шага штырьков t/d » 2,0, а абсолютное
значение минимального диаметра штырьков
d » 1 мм.

В этих условиях минимальное значение
отношения S̀ – площади проходного сечения
ряда штырьков к площади сечения незагро-
можденного канала – составляет ~ 0,5, что

во многих случаях является слишком боль-
шим значением для заданного значения рас-
хода охлаждающего воздуха.

Экспериментальные исследования пока-
зывают, что в охлаждаемых лопатках с сис -
темой компланарных каналов (вихревыми
матрицами) максимальное значение коэф-
фициента теплоотдачи при одном и том же
значении числа re достигается при угле
скрещивания ребер 2β » 90. При этом зна -
чении угла и при расстоянии между ребра-
ми d, равном толщине ребра dр, параметр S̀

составляет » 0,35 (без уче та радиусов за -
круг ления у основания ре бер). Дальнейшее
увеличение угла 2β приводит к некоторому
снижению коэффициента интенсификации
теплообмена.

Системы параллельных ребер, представ-
ляющих собой перемычки, соединяющие
про тивоположные стенки лопатки в зоне
выходной кромки, достаточно широко ис -
поль зуются в охлаждаемых лопатках. При
установке таких ребер под углом к направ -
ле нию потока (рис. 2), кроме шага и толщи-

Рис. 1. Схемы щелевого канала со штырьковым
оребрением и вихревой матрицей 
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Рис. 2. Схема щелевого канала с системой ребер,
установленных под углом к направлению 

потока воздуха (β = 0°) 
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ны ребер, появляется дополнительный пара -
метр (угол β), позволяющий управлять гео-
метрическими характеристиками щелевого
канала.

Заметное увеличение зазоров Δ между
ребрами и торцевыми стенками, по сравне-
нию с расстоянием d между ребрами, неце-
лесообразно, так как меняет распределение
расхода воздуха по высоте h щелевого ка на -
ла. В связи с этим обеспечить заданный раз -
мер t(n – 1), где n – число ребер и t – шаг
ребер, и условие Δ » d можно за счет подбо-
ра длины l крайнего реб ра с одной стороны
щелевого канала: 

Отношение площади проходного сечения
щелевого канала в зоне ребер к площади

гладкого (незагроможденного) канала 

Шаг t = (d + dр)/cos β и связанное с ним
число n является функцией угла β.

В качестве примера на рис. 3 показано
изменение параметра S̀ в зависимости от
угла β для щелевого канала, имеющего раз -
меры: h = 60 мм; d = 1 мм; Δ = 1 мм. Изме -
нение угла в диапазоне от 0 до 60 позволя-
ет уменьшить площадь проходного сечения
ка нала почти в два раза при одних и тех 
же значениях d и Δ. При β = 0° величина за -
зо ра Δ обеспечена за счет толщины край не -
го ребра (dр = 210–3 м вместо dр = 110–3 м).

Необходимо подчеркнуть, что от угла β
зависит не только площадь проходного сече-
ния, но и коэффициент гидравлического со -
противления щелевого канала. Кроме то го, 
в многорядной системе прерывистых ребер
мож  но изменять направление наклона ребер
в соседнем ряду в противоположную сторо-
ну, что дает дополнительные возможности
для управления гидравлическими характе-
ристиками.

Рис. 3. Изменение относительной величины 
площади S̀ проходного сечения щелевого 

канала в зависимости от угла наклона ребер β 
к направлению потока воздуха 

Параметры
Значение угла β, град.

0 30 45 60 

t, м10–3 2 2,31 2,83 4 

l, м10–3 6 2,90 4,36 4,62 

t(n – 1),
м10–3 56 55,41 53,77 52 

`S 0,466 0,433 0,35 0,25 

Рис. 4. Схема щелевого канала с системой ребер,
установленных перпендикулярно потоку воздуха 
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Для ребер, расположенных под углом 90
к направлению потока (рис. 4), при обеспе -
чении заданного зазора Δ между торцевыми
стенками щелевого канала и крайними реб-
рами длина ребра l определяется выраже -
нием 

Отношение площади проходного сечения
оребренного канала к площади незагромож-
денного канала имеет вид 

На рис. 5 показано изменение пара мет -
ра S̀ в зависимости от длины ребра l для 

ще левого канала высотой h = 60 мм. Вели -
чи ны b, d и D приняты равными 1 мм. Сис -
тема по перечных ребер позволяет значи-
тельно рас ширить диапазон регулирования
пло щади про ходного сечения по сравнению
со штырь ковой системой и с вихревыми
матрицами. В связи с этим данная много-
рядная система каналов может оказаться
целесообразной, например, при малых
физических рас  ходах воздуха в конструк-
циях малоразмерных охлаждаемых лопаток
газовых тур бин.

Итак, теоретический анализ показывает,
что значительно расширить диапазон регу-
лирования пропускной способностью кана-
лов сложной конфигурации позволяет изме-
нение относительной площади проходного
сечения канала, определяемой геометриче-
скими параметрами установленных турбу-
лизаторов потока воздуха: числом ребер
тур булизатора, расстоянием между ребрами,
толщиной ребра, шагом ребер, длиной реб -
ра, зазором между ребром и торцевой стен -
кой, углом наклона ребра к направлению по -
тока воздуха.
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Рис. 5. Изменение относительной величины 
площади S̀ проходного сечения щелевого 

канала в зависимости от длины ребра 

Параметры
оребренно-
го канала 

Длина ребра, м10–3

1 2 4 6 8 

t, м10–3 2 3 5 7 9 

l, м10–3 2 1 3 2 4 

n 29 20 12 9 7 

t(n – 1),
м10–3 56 57 55 56 54 

`S 0,5 0,35 0,217 0,166 0,133
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МИКРОВОЛНОВЫЕ СИСТЕМЫ ИЗМЕРЕНИЯ
РАДИАЛЬНЫХ ЗАЗОРОВ ГТД

А.А.Иноземцев, докт. техн. наук;  М.А.Снитко;  
В.К.Сычев (ОАО “Авиадвигатель”);  М.Г.Бакулин, канд. техн. наук;
А.В.Масловский, канд. техн. наук; И.С.Табачук, канд. воен. наук

(ООО “Радарные технологии – 2Т”)

Представлены результаты измерения радиальных зазоров над торцами первой рабочей
лопатки турбины высокого давления газотурбинного двигателя ПС-90А2 при проведении
стендовых испытаний.

Ключевые слова: микроволновая система измерения, рабочие (роторные) лопатки, ра -
диальный зазор, торец рабочей ло пат ки.

microwaVe systems for measuring tip clearance in gas turbine engines.
A.A.Inozemtsev, Dr.Techn.Sc;  M.A.Snitko;  V.K.Sychev;  M.G.Bakulin, Cand.Techn.Sc;  

A.V.Maslovsky, Cand.Techn.Sc;  I.S.Tabachuk, Cand.Mil.Sc.

results of measuring tip clearance above the tips of the first rotor blade of the high-pressure
turbine in pc-90a2 gas turbine engine during block tests are presented.

Keywords: microwave measuring system, rotor blades, tip clearance, rotor blade tip.
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Основу конструкции микроволновой
системы измерения радиальных зазоров
(МСИРЗ) составляет микроволновый мо -
дуль, который генерирует радиоволны и ре -
ги стрирует параметры отраженного сигна-
ла. При обеспечении ком форт ных условий
для электроники (температура менее 200 С)
расположение микроволнового модуля ни -
чем не ограничивается. Антенная система
при этом должна монтироваться в специаль -
ном отверстии в корпусе турбины. Антенна
и линия передачи сигналов могут быть вол-
новодного или коаксиального типов. Основ -
ным преимуществом коаксиальных линий
связи является возможность передачи сиг -
на лов длиной волны более 1,57(D + d), где 
D и d – диаметры внешнего и внутреннего
про водников соответственно, а также отно-
сительная простота прокладки коаксиаль -
ного кабеля по трассе сложной формы.
Недоста ток их – сложность качественной

изо ляции центрального проводника, находя-
щегося под воздействием высоких темпера-
тур и отвода тепла от центрального провод-
ника, относительно высокое затухание сиг-
нала на высоких частотах, изменение ди -
элект рической проницаемости при высоких
температурах. Преимуществами волновод-
ных линий связи (полых трубок прямоуголь-
ного или круглого сечения) являются прос -
тота их охлаждения, относительно низкое
затухание сигнала на высоких частотах, его
стабильность и одномодовость при пе ре -
даче, а так же возможность использования в
качестве антенны открытого конца волново-
да. Однако эти линии имеют сложный из гиб
волноводов и по ним невозможно рас -
пространять сигналы длиной волны бо лее
3,2R, где R – диаметр круглого волновода. 
В эксплуатации линия передачи, которая в
общем случае может содержать различные
изгибы и вспомогательные элементы, под -
вергается воздействию температур и вибра-
ций, что приводит к изменению ее длины и
формы. Так, например, при нагревании вол-

                       
* Измерения проводились на полноразмерном дви-

гателе.
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новода из молибденового, титанового или
мед ного сплава длиной 500 мм на 300 С аб -
солютное изменение его длины составляет
со от ветственно 0,9; 1,35 и 2,7 мм.

Поскольку МСИРЗ обеспечивает относи-
тельные измерения, необходимо перед нача-
лом эксплуатации производить ее калибров-
ку. При калибровке полученное на конкрет -
ном рабочем колесе конкретного двигателя
значение фазового сдвига сравнивается с
дей  ствительной величиной радиальных за -
зо ров (РЗ), измеренных, например, механи-
ческим способом в месте установки антен-
ны. Для осуществления калибровки МСИРЗ
должна быть обеспечена возможность про-
ведения измерений в статических условиях.

С учетом перечисленных требований бы -
ла спроектирована МСИРЗ для измерения
РЗ над торцами рабочих лопаток в ГТД. 
В системе имеются измерительный канал и
опорный канал, конструктивно идентичный
измерительному. Микроволновый модуль
работает на фиксированной частоте 34,4
ГГц, имеет выходную мощность 20 мВт,
уровень фазовых шумов при отстройке на
1000 Гц не более 50 дБ, нестабильность
частоты не более 210–6. Потребляемая мощ-
ность блока не более 30 Вт, масса – 2,5 кг,
объем – 3 дм3. В измерительной системе ис -
пользуются волноводные линии связи и ан -
тенна, представленная открытым концом
вол новода. Микроволновый модуль уста -
навливается в контейнере на расстоянии 
250 мм от поверхности корпуса ТВД и
охлаж дается стендовым воздухом. Антен -

ная система монтируется вместо пирометра
в специальном лючке. Для герметизации ан -
тенной системы используются радиопро -
зрачные керамические заглушки давления.
Внешний вид МСИРЗ, размещение ее и ан -
тен ной системы на газогенераторе приведе -
ны на рис. 1.

При проведении измерений РЗ использо-
валась МСИРЗ, обеспечивающая измерение
над торцами рабочих лопаток (РЛ) 1-й сту -
пени ТВД газогенератора авиационного
ГТД ПС-90А2 в реальном масштабе време-
ни. Измерительная система полностью авто-
номна и не связана с двигательной или стен-
довой измерительной аппаратурой. Помимо
РЗ, определялась частота вращения ротора,
которая использовалась при обработке и со -
поставлении результатов МСИРЗ и стендо-
вых систем.

Исследовали изменение зазоров при раз-
ных режимах работы двигателя для каждой
1-й РЛ ТВД и определяли среднее для всех
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Рис. 1. Микроволновый модуль и его размещение на газогенераторе 

Рис. 2. Изменение РЗ (пунктир) и оборотов
(сплошная линия) ротора ВД 
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исследуемых лопаток значение зазора. Из -
ме рения выполнены при стендовых испы -
таниях газогенератора авиационного ГТД
ПС-90А2. На рис. 2 показана зависимость
сред него значения зазора и оборотов ротора
в момент пуска двигателя и набора оборотов
до режима «малого газа». На графике хоро-
шо видны этапы влияния прогрева различ-
ных элементов двигателя (лопаток, корпуса,
ротора) на величину среднего зазора.

На рис. 3 представлены РЗ над торцом
каж дой 1-й РЛ ТВД (три лопатки укороче -
ны на 0,4 мм), полученные непосредственно
при запуске газогенератора, в процессе про-
грева двигателя и при его работе на номи -
нальном режиме.

Возможность МСИРЗ проводить измере-
ния в реальном времени позволяет контро-
лировать и управлять величиной радиаль -
ных зазоров. Установлена зависимость от
вре мени ве ли чины РЗ над торцом каждой 
из рабочих лопаток и частоты вращения 
при вы ключении обдува корпуса (рис. 4).

Другой пример возможностей МСИРЗ
ил люстрирует рис. 5, на котором приведен
профиль зазора 1-й РЛ ТВД в некоторые
моменты времени при снятии дроссельной
характеристики.

Анализ показывает, что форма рабочего
колеса отличается от окружности и может

быть аппроксимирована эллипсом, разность
длин большой и малой осей которого 0,15
мм. Кроме того, при небольших изменениях
частоты вращения ротора РЗ части ротор-
ных лопаток (область А) практически не из -
ме няется, в то время как  РЗ другой части
ро торных лопаток (область В) изменяется 
на 0,09 мм. Это может объясняться особен-
ностями работы системы охлаждения лопа-
ток турбины.

Итак, микроволновая система измерения
радиальных зазоров обеспечивает измере-
ние в реальном масштабе времени радиаль-
ных зазоров над торцом каждой рабочей
лопатки во всем диапазоне частот враще-
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Рис. 3. Профиль зазора 1-й РЛ ТВД 
при запуске генератора 

Рис. 4. Зависимости РЗ над торцом каждой 
лопатки и частоты вращения от времени 

при выключении обдува корпуса ТВД 

Рис. 5. Профиль зазора 1-й РЛ ТВД 
в различные моменты времени 
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ния ро торов при воздействии высоких тем -
пе ратур, давлений и вибраций. Высокая точ-
ность, устойчивость к повышенным темпе-
ратурам, давлениям и вибрациям дают воз-
можность использования МСИРЗ в каче-
стве измерителя и в качестве штатной под -
сис темы САУРЗ авиационного двигателя.
МСИРЗ предоставляет информацию об из -
ме  нении РЗ над торцами РЛ ТВД при лю-
бых режимах эксплуатации. Эксплуатация
МСИРЗ в системе двигателя или подсисте-
ме САУРЗ может обеспечить не только до -
пол нительные диагностические параметры
состояния проточной части, но и своевре-

менную корректировку РЗ для повышения
КПД авиа ционного двигателя непосред-
ственно в эксплуатации.

Созданная МСИРЗ имеет и ряд недостат-
ков: высокая стоимость, относительно боль-
шие габаритные размеры, измерение за зо ра
в одной точке, малая устойчивость  электро-
ники к внешним воздействующим факто-
рам, сложность коммуникаций и длительно-
го процесса настройки. Однако по стро енная
на сегодня МСИРЗ уже сейчас мо жет быть
ис пользована для измерения ра диальных за -
зо ров в компрессорах и турбинах при про ве -
дении стендовых испытаний и доводке ГТД.
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ИССЛЕДОВАНИЕ ПРОЦЕССА ФОРМОВКИ ПОЛУТОРОВ�
ИЗ ЛИСТОВЫХ ЗАГОТОВОК

А.С.Чумадин, докт. техн. наук;  В.И.Ершов, докт. техн. наук;  

Е.С.Шемонаева (“МАТИ – Российский государственный 

технологический университет имени К.Э. Циолковского”)

Приведены результаты теоретических и экспериментальных работ по исследованию
процесса формовки полуторов в деталях из листовых заготовок.

Ключевые слова: листовая штамповка, формовка, полуторы.

investigation in forming half-torus of sheet billets. A.S.Chumadin, Dr.Techn.Sc;  

V.I.Ershov, Dr.Techn.Sc;  E.S.Shemonaeva .

results of theoretical and experimental investigation on the process of forming half-torus in
parts made of sheet billets are presented.

Keywords: sheet-metal stamping, forming, half-torus.

Полуторовые тонкостенные детали ис -

поль зуются в качестве элементов конструк-

ции днищ баков, крутоизогнутых патрубков

и других элементов гидрогазовых систем

ле та тельных аппаратов.

Известны различные способы их изготов-

ления, начиная от штамповки в свинцово-

цинковых штампах на падающих молотах и

заканчивая процессами обтяжки, токарно-

давильной обработки и ротационной вытяж-

ки [1, 2]. Для малогабаритных деталей опти-

мальным является процесс их формовки по

жесткой матрице давлением газа, жидкости

или эластичной среды [3]. Однако некото-

рые вопросы, связанные с распределением

толщины стенки по образующей получае-

мой торообразной части детали, предельны-

ми возможностями деформирования, про ме -

жуточной формой детали до соприкос но -

вения с матрицей, до настоящего времени

изучены недостаточно. 

Авторами проведены теоретические и

экс периментальные исследования процесса

формовки полутора на деталях из раз -

личных ма рок материалов и в различных

условиях штамповки: в холодном состоянии

и с на гре вом материала.

Схема процесса формовки полутора в ви -

де кольцевого рифта с минимальным радиу -

сом R0 приведена на рис. 1. Деформиро ва -

ние листовой заготовки осуществлялось

дав   лением q, создаваемым жидкостью, га -

зом или эластичной средой в рабочую по -

лость матрицы с радиусом r0. В зависимо-

сти от условий прижима фланца листовой

заготовки процесс формовки может проис -

хо дить с некоторыми элементами вытяжки,

которая определяется величиной утяжки D

фланца заготовки в полость матрицы.

Расчет процесса формовки реализован

чис ленно с использованием дифференциа -

льного уравнения распределения толщины

вопросы технологии 
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стенки получаемой детали, которое без уче -

та сил контактного трения имеет вид [5]

где D = 2sm – sq + 

+ B(2sq – sm);

В уравнении (1) приняты следующие

обо значения: S, r – соответственно текущие

значения толщины стенки и радиуса эле-

мента-детали; rс, Sс – то же для элемента-

заготовки; sm, sq – меридиональные и

окруж ные напряжения; en, eq – деформации,

соответственно по толщине стенки и в

окруж ном направлении; А, n – константы

ма териала в аппроксимирующей зависи мо -

сти sS = Aen, где sS – напряжение текучести

материала, ei – интенсивность деформации.

Выражение (1) дает возможность рассчи-

тывать монотонные процессы с деформа-

ционным упрочнением материала, что соот-

ветствует «холодной» штамповке.

Для учета одновременно как деформаци -

онного, так и скоростного упрочнений (на -

при мер, при сверхпластическом дефор -

мировании) напряжение текучести можно 

записать в виде где – интен-

сивность скорости деформации, m – показа-

тель скоростного упрочнения. В этом случае

уравнение (1) преобразуется к виду

где Dt – время формоизменения заготовки

на расчетном этапе, с.

Таким образом, приведенные уравнения

(1) и (2) дают возможность рассчитывать

про цессы осесимметричного деформирова-

ния различных материалов как в «холод-

ном» состоянии, так и с нагревом, в том чис -

ле и в режиме скоростного упрочнения.

Согласно работе [5] выражения (1) и (2)

являются одновременно и моделями пре-

дельного деформирования по критерию об-

разования трещины, когда 

Решение уравнений (1) и (2) были реали-

зованы численным интегрированием мето-

дами Эйлера и Адамса применительно к де -

формированию листовых заготовок со стен -

кой ис ход ной толщи ны S0 = 0,4 – 1,0 мм, с

па  ра  метрами «хо лодного» упрочнения ма -

териала n0 = 0,2 – 0,4 и в режиме штамповки

с нагревом в условиях скоростного упроч -

нения, где n + m = 0,4 – 0,6. Геометрические

па раметры рабочей поверхности жесткой
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Рис. 1.�Схема�процесса�формовки�полутора�
из�листовой�заготовки�
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мат рицы варьировались в диапазоне:

R0 = 20 – 2000 мм, r0 = 27,5 мм. Форма про-

межуточной детали принималась в допу ще -

нии, что она образована вращением дуги

окруж ности.

Для расчета уточненной формы проме-

жуточной торообразной детали до момента

ее полного соприкосновения с матрицей ре -

ше ние уравнения (1) или (2) осуществля-

лось совместно с уравнением Лапласа 

(3)

где q – давление деформирующей среды;

Rm, Rq – соответственно меридиональный и

окружной радиусы элемента детали.

Связь меридионального и окружного ра -

диусов осуществлялась с использованием

урав нений Кодацци [6]: 

(4)

где a – угол между касательной к элементу

детали и ее осью симметрии.

Расчеты (3) и (4) осуществлялись итера-

циями до обеспечения требуемого подбора

значений величин Rm, Rq, обеспечивающих

по стоянство деформирующей нагрузки q

вдоль образующей от одного расчетного

эле мента детали к другому элементу. Рас -

четы показали (рис. 2–5), что получить по -

лу тор (h = r0) за один переход можно только

с использованием высокопластичных мате -

ри алов (n + m = 0,5 – 0,6) и со значительной

утяжкой D фланца в полость матрицы.

Низкие предельные возможности фор-

мовки полутора связаны с неблагоприятным

напряженно-деформированным состоянием

за готовки в полости матрицы (рис. 2), где

раз вивается плоское деформированное со -

стоя ние (eq » 0), при этом наибольшее уто-

нение стенки заготовки возникает на внут -

реннем радиусе гофра R0, а получаемая де -

таль может иметь значительную разно тол -

щинность (рис. 3).
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Рис. 2.�Распределение�деформаций�
по�относительному�радиусу�гофра�

(n = 0,4; h/r0 = 0,61; Δ/r0 = 10 %): 

1 – en ; 2 – eq ; 3 – em

Рис. 3.�Типовые�распределения�толщины�стенки
по�текущему�радиусу�торообразной�детали

(n = 0,4): 1 – h/r0 = 0,47; Δ/2r0 = 0 %; 2 – h/r0 = 0,61;

Δ/2r0 = 10 %; 3 – h/r0 = 0,76; Δ/2r0 = 20 %

Рис. 4.�Предельная�высота�получаемого�гофра�
в�зависимости�от�его�положения�относительно�
оси�симметрии�и�утяжки�фланца�(n + m = 0,4):

1 – Δ/2r0 = 0 %; 2 – Δ/2r0 = 10 %; 3 – Δ/2r0 = 20 % 
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На рис. 4 приведены кривые предельной

высоты получаемого гофра в зависимости

от его геометрических параметров. Расче та -

ми установлено, что чем дальше гофр рас-

положен от оси симметрии матрицы, тем

мень ше его разнотолщинность и больше

пре  дельная высота, которая ограничивается

максимально возможным утонением стенки

заготовки, величина которого определяется 

зависимостью

Что касается формы промежуточной то -

рообразной детали до момента ее полного

соприкосновения с матрицей, то, как показа-

ли расчеты, она отличается от «простой»

формы, образованной дугой окружности, и

зависит от закона распределения напряже-

ния текучести материала по образующей,

высоты детали и величины утяжки фланца 

в полость матрицы. Для сверхпластического

деформирования без утяжки фланца заго-

товки характер изменения формы детали

при   веден на рис. 5.

Экспериментальные исследования про -

цесса формовки полуторов были проведены

в «холодном» состоянии на меди М1 (лист

толщиной 0,47 мм) и стали 12Х18Н10Т 

(лист толщиной 0,47 мм) и в горячем со -

стоя нии в ре жиме сверхпластичности на

алюминиевом сплаве АМг6 (лист толщиной

0,77 мм). В первом случае деформирование

осуществлялось резиной по жесткой мат ри -

це размерами R0 = 45 мм; 2r0 = 55 мм, во

вто ром – воздухом по матрице размерами

R0 = 30 мм; 2r0 = 55 мм.

Проведенные авторами эксперименты в

целом подтвердили теоретические расчеты.

Погрешность в расчетах деформаций не

пре  вышала 10 – 15 %, в расчетах силовых

па раметров – 20 %.

Проведенные теоретические и экспери-

ментальные исследования процесса фор-

мовки полуторов для деталей из листовых

заготовок позволили определить технологи-

ческие возможности исследуемого процесса

и параметры получаемых деталей.

ЛИТеРАТуРА 

1. Горбунов� М.Н.� Технология заготовительно-

штамповочных работ в производстве самолетов.

учебник для вузов. 2-е изд. перераб. и доп. М.: Ма ши -

ностроение, 1981. 224 с.

2. Грошиков�А.И.,�Малафеев�В.А.�Заготови тель -

но-штамповочные работы в самолетостроении. М.:

Ма  шиностроение, 1976. 440 с.

3. Исаченков�Е.И.�Штамповка резиной и жидко -

стью. М.: Машиностроение, 1967. 367 с.

4. Пашкевич�А.Г.,�Орехов�А.В.,�Кондратьев�М.В.
Пневмотермическая формовка ячеистых конст рук -

ций // Авиационная промышленность. 1981. № 1.

С. 46–47.

5. Чумадин�А.С.�Теория и расчеты процессов лис -

товой штамповки (для инженеров). М.: «Экспо сер вис

“ВИП”», 2012. 196 с.

6. Филин� А.П.� Элементы теории оболочек. Л.:

Стройиздат, 1975. 256 с.

36 Авиационная промышленность № 2 – 2013 г.

Рис. 5.�Форма�получаемой�детали�при�свободной
формовке�(1)�и�в�жесткой�матрице,�образованной

вращением�дуги�окружности�(2) (n + m = 0,6;

Δ/2r0 = 0 %; R 0 = 30 мм; 2r0 = 55 мм) 
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О НОВОМ ПОДХОДЕ К ФОРМООБРАЗОВАНИЮ
ТОНКОСТЕННЫХ ТРОЙНИКОВ

В.Д.Маслов, канд. техн. наук;  Ю.О.Петров;  А.Ю.Севериненко (Самарский

государственный аэрокосмический университет им. академика С.П. Королева)

Описаны новая схема штамповой оснастки для формообразования тонкостенных трой-

ников и методика проектирования технологического процесса штамповки деталей с мини-

мальной разнотолщинностью.

Ключевые слова: холодная штамповка, тонкостенные тройники, ansYs-ls/DYna.

on a new approach to forming thin-walleD t-tubes. V.D.Maslov, Cand.Techn.Sc;  

Yu.O.Petrov;  A.Yu.Severinenko.

a new scheme of die tooling for forming thin-walled t-tubes and a new process design tech-

nique for forming parts with minimal polythickness are described.

Keywords: cold forming, thin-walled t-tubes, ansYs-ls/DYna.
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Изготовление высокоресурсных и надеж-

ных трубопроводов, ра ботающих в услови -

ях высоких пульсирующих нагрузок, – важ -

ная проблема в самолетостроении.

В систему трубопроводов входят тонко-

стенные тройники для разделения потока

рабочей среды, со стенкой толщиной 0,8 мм

и выше и диаметрами 40 – 100 мм, изготав-

ливаемые из титановых, алюминиевых

спла вов и коррозионно-стойких сталей. При

изготовлении таких деталей из цельнотяну-

тых либо прямошовных сварных труб ных

заготовок циклическая долговечность тру-

бопровода приближается к ресурсу основ -

но го изделия [1].

Наиболее рациональным процессом фор-

мообразования тонкостенных тройников из

трубной заготовки является одновременное

сочетание формовки отвода внутренним

дав лением на боковой поверхности трубы 

с осевым сжатием трубной заготовки [2].

Для успешного протекания процесса фор-

мообразования тройника необходимо ра -

цио   нальное соотношение величины осевого

сжатия заготовки и внутреннего давления, 

с помощью которого осуществляется фор-

мовка отвода.

Повысить эффективность технологиче-

ского процесса формообразования тонко-

стенных тройников позволяет использова-

ние в качестве деформирующего оборудова-

ния универсальных гидравлических листо-

штамповочных прессов, что позволяет отка-

заться от специализированного оборудова-

ния, имеющего ограниченное применение.

Формовку отвода на боковой поверхности

заготовки целесообразно осуществлять с

по  мощью давления внутреннего эластично-

го наполнителя (полиуретан СКу-7Л). При

этом отказ от гидроформовки упрощает гер-

метизацию наполнителя и повышает пре-

дельные технологические параметры фор-

мообразования.

Для формообразования тонкостенных

тройников предложена новая схема штам -

повой оснастки [3], которая приведена на

рис. 1.

Предлагаемая штамповая оснастка для

формообразования тройников обеспечивает

встречное движение пуансонов 2 осевого

сжа тия трубы навстречу друг другу с одина-

ковыми величинами перемещения. Для это -

го штамп оснащен двумя клиньями 8, распо-

ложенными на верхней плите. В процессе
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рабочего хода штампа клинья перемещают

осевые пуансоны 2 вдоль оси заготовки,

сжимая эластичный элемент 4 и создавая

внутреннее давление в деформируемой за -

го товке. На цилиндрической поверхности

пуансонов 2 имеется проточка, в ко торую

упирается кромка исходной трубной заго-

товки 5. При перемещении осевых пу ан со -

нов 2 происходит осевое сжатие трубной за -

го товки.

Таким образом, при формообразовании

тройника в штампе предлагаемой конструк-

ции происходят два противоположно на -

прав ленных процесса – растяжение металла

в полюсе формуемого отвода и осевое сжа-

тие (подача) металла в результате осевой

осад  ки трубы. Первый процесс со провож да -

ется растяжением и утонением материала на

формуемом отводе тройника, второй обес-

печивает сжатие и утолщение деформиру -

емой трубной заготовки. Наиболее рацио-

нальным соотношением технологических

параметров процесса можно считать такие,

которые бы обеспечили минимальное от -

клонение толщины готовой штампованной

детали от толщины исходной заготовки из

трубы по всей ее образующей.

если деформируемую заготовку разбить

на достаточно мелкие элементы по ее обра-

зующей, то в качестве количественной меры

разнотолщинности, возникающей в процес-

се формообразования тройника, можно ис -

поль зовать интегрированный показатель 

где Sк и S0 – конечная и начальная толщина

рассматриваемого элемента на образующей

деформируемой заготовки соответственно.

Чем меньше величина этого интегрального

показателя, тем более рационально заданы

технологические параметры процесса фор-

мообразования, тем меньше разнотолщин-

ность и металлоемкость штампованной де -

та ли.

Определение изменения толщины заго-

товки в процессе формообразования дета-

ли – довольно сложная задача. Очаг дефор-

мации имеет нестационарный характер. Из -

ме няются его границы и граничные усло-

вия. Напряженно-деформированное состоя-

ние изменяется как во времени, так и при

переходе от точки к точке. Существующие

до настоящего времени методики анализа

про цессов формообразования тройников на -

правлены (в основном) на определение

энер госиловых параметров процесса [1],

что не позволяют установить особенности

деформирования заготовки и разработать

методику проектирования процесса.

Определить напряженно-деформирован-

ное состояние заготовки в процессе изго -

товления тройника в любой точке заготовки

и в любой момент деформирования можно 

с помощью конечно-элементного моделиро-

вания процесса формообразования. Для

этой цели в выполняемых исследованиях

использован конечно-элементный програм -

мный продукт ansYs-ls/DYna [4].

Для моделирования деформируемой за -

готовки был выбран элемент shell 163 –

обо лочечный элемент с четырьмя узлами,

имеющий возможность изгиба и пружине-

ния. Элемент имеет 12 степеней свободы в
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Рис. 1.�Устройство�для�формообразования�
тройника:�

1 – полуматрицы; 2 – пуансоны осевого сжатия; 

3 – жесткая вставка; 4 – эластичный элемент; 

5 – деформируемая заготовка; 6 – основание; 

7 – упор; 8 – клинья 
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каждом узле. Модель деформируемого ме -

талла – упрочняемый трансверсально ани-

зотропный. Деформационное упрочнение

материала в процессе формообразования

описывается кривой упрочнения, получен-

ной при испытании образца на одноосное

растяжение. Геометрия оснастки построена

в caD-системе «КОМПАС-3D v8» с после-

дующим импортированием в конечно-эле-

ментный программный продукт ansYs/

ls-DYna.

Результаты моделирования процесса ил -

люстрируются на рис. 2. Чтобы сократить

вре мя расчета, моделирование процесса

фор мообразования тройника осуществля-

лось на половине заготовки, симметрично

разрезанной по оси симметрии тройника.

С по мощью цвета показано изменение тол-

щины в различных элементах заготовки в

процессе формообразования детали тройни-

ка из коррозионно-стойкой ста  ли Х18Н10Т

диаметром 50 мм со стенкой толщиной

1,5 мм.

Одна из задач исследования – опреде-

лить, какие участки заготовки наиболее ве -

со мо влияют на изменение общей разно -

толщинности и металлоемкости детали в

це  лом. Для этого на рассматриваемой де -

тали выбраны три наиболее характерных

сече ния, которые показаны на рис. 3. Сече -

ние i–i – вертикальное, проходит через верх -

 нюю образующую заготовки, включая фор -

му емый отросток и его полюс. Сечение ii–

ii – горизонтальное, проходит через средин-

ную образующую трубной заготовки; сече-

ние iii–iii охватывает образующую за готов -

ки, расположенную на противоположной от

формуемого отростка стенке. На этих участ-

ках выбраны 12 равномерно расположенных

по образующей заготовки элементов.

Анализ результатов моделирования пока-

зал, что если в качестве исходной заготовки

использовать трубную заготовку со скошен-

ными торцами [2], то наибольший вклад в

образование разнотолщинности готового

тройника вносят изменение толщины эле-

ментов, расположенных в сечении  i–i де -

фор мируемой заготовки. Сечения ii–ii и

iii–iii практически не деформируются по

толщине и мало влияют на суммарную раз-

нотолщинность готовой детали.

После процесса формообразования трой-

ника в каждом из рассматриваемых сечений

определялся интегрированный показатель

Рис. 2.�Стадии�моделирования�процесса�
формообразования�тройника:�

а – исходное состояние заготовки; 

б – завершающая стадия формообразования 
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Рис. 3.�Сечения,�выбранные�на�моделируемой
заготовке,�и�расположение�элементов�

на�ее�образующей�
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разнотолщинности SSs
. Пример этого опре-

деления в сечении i–i приведен в таблице.

В результате анализа величины показате-

лей разнотолщинности установлено, что в

сечении i–i коэффициент разнотолщиннос -

ти имеет максимальную величину из всех

рассматриваемых сечений (SSs
= 0,05136).

ес ли эту величину принять за 100 %, то в се -

че ниях ii и iii эти показатели будут соответ -

ственно равны 9 и 1,6 %. Наибольший вклад

в образование разнотолщинности готового

тройника вносят элементы, расположенные

в сечении i деформируемой заготовки.

Именно воздействие на это сечение и позво-

ляет регулировать разнотолщинность и из -

го тавливать деталь с минимальной величи-

ной металлоемкости. Регулирование изме-

нением толщины заготовки в двух остав-

шихся сечениях нецелесообразно.

Деформация элементов сечения i–i пока-

зала, что длина образующей при задании ра -

циональных технологических параметров в

этом сечении с точностью до 10 % остается

неизменной. Исходя из этого результата и

задается величина осевого сжатия заготовки

при формовке отростка, а также величина

внутреннего давления для формовки отвода.

Использование результатов моделирова-

ния процесса формообразования тройника

позволило разработать методику проектиро-

вания технологического процесса штампов-

ки и изготовить деталь с минимальной раз-

нотолщинностью. Процесс формообразо -

вания тройника включает две формоизме -

няющих операции: формовка отростка на

боковой поверхности трубы (рис. 4) и после

изго товления в дне отростка отверстия ли-

бо отрезки дна отбортовка с од но временной

калибровкой тройника (рис. 5).

Рис. 4.�Партия�деталей�после�операции�
формовки�отвода�

Рис. 5.�Готовый�тройник�после�отбортовки�
отверстия�в�дне�отвода�
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Значение�показателя�разнотолщинности�
деформируемой�заготовки�в�сечении�I–I

Номера 
эле -

ментов

Sк, мм S0, мм

1 1,59592 1,5 0,0041 

2 1,58783 1,5 0,0034

3 1,58224 1,5 0,0030

4 1,56905 1,5 0,0021

5 1,54644 1,5 0,0010

6 1,51345 1,5 0,0008

7 1,50668 1,5 0,0002

8 1,50507 1,5 0,0002

9 1,44818 1,5 0,0012

10 1,39278 1,5 0,0051

11 1,34674 1,5 0,01044 

12 1,28886 1,5 0,01982 

Сумма по образующей              0,05136 
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АЛГОРИТМИЗАЦИя ЦИФРОВОЙ ОБРАБОТКИ�ДАННЫХ
В СИСТЕМЕ БЕСКОНТАКТНОЙ ОЦЕНКИ шЕРОХОВАТОСТИ

А.В.Коваленко, канд. техн. наук;  О.М.Орешкин

(ОАО «Национальный институт авиационных технологий»);  
В.С.Белолапотков (МГТУ имени Н.Э. Баумана)

Приведены основные шаги алгоритма цифровой обработки данных и результаты рабо-
ты алгоритма по оценке шероховатости поверхности.

Ключевые слова: бесконтактное измерение шероховатости, цифровая обработка изоб-
ражения.

an algorithmic Digital Data processing in a non-contact surface roughness

evaluation. A.V.Kovalenko, Cand.Techn.Sc;  O.M.Oreshkin;  V.S.Belolapotkov.

main stages of the digital data processing algorithm and results of algorithm operation in sur-
face roughness evaluation are presented.

Keywords: non-contact measurement of surface roughness, digital image processing.

При поверхностной обработке деталей

конт роль качества обработки является необ -

ходимой технологической операцией. Тра -

ди ционно параметры структуры поверхнос -

ти (шероховатость в соответствии с ГОСТ

2789–73) оцениваются контактным профи-

лометрическим способом. Однако низ  кое

быстродействие данного способа и нежела-

тельное изменение структуры поверхности

при финишной обработке требуют альтер-

нативных бесконтактных способов измере-

ния шероховатости [1, 2].

Проведенный ранее анализ современных

способов оценки шероховатости (СОШ) в

про изводственном цикле [3] показал, что

скат терометрический СОШ перс пек тивен

для быстрой бесконтактной оцен ки шеро -

ховатости. В основе данного СОШ лежит

прин цип параметрической зависимости

дис пер сии рассеянного исследуемой по -

верх ностью коллимированного луча света

от шероховатости данной поверхности [3].

Система, основанная на скаттерометри-

ческом СОШ, должна обеспечивать высо -

коскоростную бесконтактную оценку пара-

метра шероховатости поверхности Ra, яв ля -

ю щегося выходной переменной объекта

управления – технологического процесса.

Для проведения такой оценки специалис -

тами ОАО НИАТ соз дан измерительный

стенд (рис. 1). На под ложке 1 располагается

исследуемый образец 2 – плос кая металли-

ческая пластина. Над плас тиной закрепля -

ется лазерный излучатель 3 так, чтобы опти -

че ская ось ла зер ного луча бы ла располо же -

на под углом θ1 = 15º к нормали поверхнос -
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ти и расстояние от излуча теля до поверхно-

сти по оптической оси со ставляло 400 мм.

Характеристики излучателя: лазерный диод

непрерывного излучения, длина волны рав -

на 635 нм, мощность излучения 42 мВт.

Луч 4, испускаемый лазером, отражаясь от

пластины под углом θ2 = θ1 = 15º к нормали

поверхности и частично рассеиваясь на ней,

попадает на экран 5 диаметром 120 мм. Рас -

стоя ние от поверхности детали до экрана

со став  ляет 150 мм. угол φ, определяющий

угол, на котором регистрируется рассеянное

лазерное излучение, должен быть достато-

чен для регистрации зеркальной и диффуз-

ной компоненты. Для данного эксперимен -

таль ного стенда угол φ = 16º. Полученное на

экра не изображение регистрируется цифро-

вым фо тоаппаратом 6, располагающимся на

расстоянии 250 мм от экрана.

При разработке программного обеспече-

ния для работы стенда необходимо было

реа  лизовать алгоритм вычисления парамет-

ров светорассеяния по получаемому изобра-

жению и определить точность оценки ше -

роховатости при использовании данного

алгоритма.

В алгоритме расчета параметров свето-

рассеяния можно вы де лить 3 этапа: 

1) обработка изображения; 

2) выделение линии светорассеяния; 

3) вычисление параметров светорассея-

ния.

На этапе обработки осуществляется

фильт  рация шума камеры и понижение раз-

решения исходного изображения. Фильтра -

ция необходима для уменьшения собствен-

ного шума цифровой камеры. Для этого изо -

бра жение обрабатывается простым усред -

 няю щим фильтром с маской 5´5 пик селей.

Исходное изображение, получаемое циф-

ровой камерой, имеет разрешение 3888´

´2592 точек. Поскольку для обеспечения

точ ности вычисления параметров светорас-

сеяния не требуется высокой детализации

изображения, выполняется операция по ни -

жения разрешения методом билинейной

интерполяции для ускорения дальнейшей

обработки изображения.

Поскольку при извлечении параметров

све  то рассеяния имеет значение интенсив-

ность, а не цветовая составляющая, то все

изображения получены в монохромном ре -

жиме съемки.

На следующем этапе работы алгоритма

происходит поиск линии светорассеяния,

для чего, в первую очередь, выполняется по -

иск центральной точки (пикселя) рассеянно-

го излучения. ее координаты вычисляются

как среднее арифметическое значение коор-

динат пикселей, интенсивность которых

пре вышает пороговое значение, рав ное по -

ло вине от максимального зна че ния: 

(1)

где xi, yi – координаты i-го пикселя, интен-

сивность которого превышает пороговое

зна  чение; Xc, Yc – координаты найденной

цент  ральной точки; Ii – интенсивность i-го

пикселя; Imax – максимальное значение ин -

тен сивности для изображения; N – общее

число пикселей, удовлетворяющих условию

Ii > 0,5Imax.

С физической точки зрения использова-

ние таких выражений не совсем корректно,

поскольку необходимо учитывать значение

интенсивности каждого пикселя. Однако в

хо де работы экспериментально установле-

но, что для исследуемых изображений по -

ложение центральной точки, вычисляемой 
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Рис. 1.�Схема�измерительного�стенда�
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с ис  пользованием выражения 

(2)

отличаются не более чем на 1–2 пикселя от

положения центральной точки, найденной 

с помощью уравнения (1). Поэтому для

умень шения объема вычислений исполь -

зуем упрощенные выражения.

Линия светорассеяния проходит через

центральную точку, но не всегда направле-

ние рассеяния совпадает с горизонтальной

осью изображения. Этим объясняется необ -

ходимость поиска линии, который осуще -

ств ляется из найденной центральной точки

в горизонтальном направлении. При поиске

вправо на каждом шагу рассматриваются

зна  чения интенсивности трех соседних пик -

селей справа (рис. 2). К линии светорассея-

ния добавляется соседний пиксель, интен -

сивность которого наибольшая из трех зна -

чений. Пример найденной линии макси -

маль ного рассеянного изображения пред -

став лен на рис. 3.

На третьем этапе производится расчет

па раметров светорассеяния. Основной па ра -

метр регистрируемого сигнала, связанный 

с шероховатостью соответствующего образ-

ца поверхности, – дисперсия ин тен сив ности

све  то рассеяния. Авторы ра бот [4, 5] счи та -

ют, что имеется выраженная корреляция

меж ду распределением интенсивности рас-

сеянного света и параметром шероховатос -

ти Ra. Поэтому для оцен ки ше ро ховатости

по верхности должны быть введены величи-

ны, характеризующие распределение интен-

сивности рассеяния. По сколь ку распределе-

ние рассеянного из лу чения мож но считать

приближенно нормальным [5], была прове -

дена оценка соответствия ше ро ховатости

по верхности по сле  дующим параметрам: 

– взвешенная дисперсия [5]:

(3)

где i – номер пикселя; N – общее число пик- 

селей в выбранной линии; – функ-

ция плотности вероятности распределения

рассеяния для дискретных величин, где Ii –

нормализованное значение яркости i-го пик- 

селя; – математическое ожидание

функции плотности вероятнос ти Pi; 

– дисперсия нормального распределения,

являющегося аппроксимацией реального

рассеяния по методу наименьших квадра-

тов ; 
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Рис. 2.�Поиск�линии�

максимального�рассеяния�
�������������������������������������������������

Рис. 3.�Линия�максимального�рассеяния�

Рис. 4.�Параметры�ширины�рассеяния,�
определяемые�по�пороговому�значению�

интенсивности,�определенному�на�уровне�1/e2
(FWe2)�и�0,5�(FWHM)�от�максимального�уровня�
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– ширина изображения рассеянного луча,

определяемая по пороговому значению ин -

тен сивности, определенному на уровне 

1/e2 (FWe2) и 0,5 (FWHM) от максимально-

 го (рис. 4).

Обработка изображений и вычисление

па  ра  метров распределения интенсивности

рас сеянного излучения проводилась в паке -

те программ matlab. Зависимость вычис-

ленных параметров рассеяния лазерного из -

лу чения от шероховатости, измеренной эта-

лонным способом с помощью контактного

профилометра, показана на рис. 5. Аппрок -

си мирование зависимости по методу наи-

меньших квадратов показало, что наимень -

шая ошибка возникает при линейной ап -

прок симации. Нахождение коэффициентов

регрессии позволяет оценить шероховатость

поверхности, основываясь на данных по

све   то рассеянию, что и является конечной

целью работы алгоритма. Определение точ-

ности оценки шероховатости показало, что

относительная погрешность измерения при

доверительном интервале 0,95 составляет

не бо лее 20 %.

Результаты проведенных экспериментов

показали, что разработанный алгоритм вы -

чис ления параметров светорассеяния об ла -

дает высоким быстродействием и может

быть использован в системе бесконтактной

оценки шероховатости.
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Рис. 5.�Зависимость�взвешенной�дисперсии�
от�шероховатости�Ra 
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С.Д.Кугультинов, докт. техн. наук;  С.В. Жиляев, канд. техн. наук

(Ижевский государственный технический университет);  
И.В.Попов (ОАО «Воткинский завод»)

Приведены результаты исследований по обеспечению заданной стойкости режущего
инструмента при растачивании крупногабаритных деталей из титанового сплава ВТ6.

Ключевые слова: титановые сплавы, режимы резания, стойкость режущего инстру -
мента.
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ensuring specifieD DurabilitY of cutting tools for boring large-sizeD parts

of vt6 titanium alloY. S.D.Kugultinov, Dr.Techn.Sc;  S.V.Zhilyaev, Cand.Techn.Sc;  I.V.Popov.

the article presents results of investigation on ensuring specified durability of cutting tools,
when boring large-sized parts of vt6 titanium alloy.

Keywords: titanium alloys, cutting modes, cutting tool durability.
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Механическая обработка титановых

спла   вов сопряжена с рядом проблем (их

склон ность к налипанию и задирам, низкая

теплопроводность). cледует отметить высо-

кую химическую активность титановых

спла вов, приводящую к активному взаимо-

действию с кислородом, азотом, водородом

и угле родом, в результате чего образуются

твер дые растворы, резко снижающие плас -

тичность титанового сплава [1, 2].

Особенно большие проблемы возникают

при обработке крупногабаритных деталей,

когда продолжительность обработки только

одной поверхности может достигать десяти

и более часов. При растачивании от верс тий

в таких сплавах стойкости режущего инст -

ру мента недостаточно для обработки всей

поверхности, что ведет к увеличению тру -

доемкости обработки. Кроме того, в мес-

тах остановки процесса резания для заме-

ны рез ца наблю дается неровность высотой

0,2 – 0,5 мм. На ли чие такого дефекта на об -

работанной поверхности недопустимо, по -

это му требуется дополнительная обработка

для его устранения, то есть увеличивается

трудоемкость.

Для совершенствования технологии об -

ра ботки резанием крупногабаритных дета-

лей из титанового сплава ВТ6 целесообраз-

но назначать рациональные режимы реза-

ния, позволяющие производить обработку

всей поверхности детали за время, соответ-

ствующее периоду стойкости режущего

инструмента и обеспечивающее требуемые

точ  ность и качество. При этом назначение

режимов резания, как показывает производ-

ственная практика, сводится к выбору ра -

цио  нальной скорости резания, так как глу -

бина резания обычно равна припуску на об -

ра ботку, а подача определяется исходя из

тре  буемой шероховатости обработанной по -

верх  ности и жесткости системы СПИД.

Кро ме того, глубина резания, как и подача,

может ограничиваться мощностью привода

главного движения.

Для выбора рациональной скорости реза-

ния, позволяющей обеспечить заданную

стойкость режущего инструмента, авторами

были проведены в лабораторных условиях

экспериментальные исследования зависи-

мости стойкости инструмента от скорости

резания. Исследование проводилось путем

то чения заготовок (прутки с первоначаль-

ным диаметром 150 мм и длиной 680 мм) 

из титанового сплава ВТ6 на токарно-вин -

торезном станке 16К40. Режущим инст -

рументом служил проходной резец (дер жав

ка psDnn 4040s25) со сменной мно го -

гранной пластиной snmm 250724 r1 про-

изводства Кировоградского завода твердых

сплавов.

Критерием затупления был принят допу-

стимый износ режущей кромки по задней

гра ни hз, равный 0,5 мм, в соответствии с

ре ко мендациями работы [1], а также в целях

экономии дорогостоящего материала заго -

товки. Величина износа hз измерялась на

мик    роскопе БМИ-1.

При проведении исследований использо-

валась методика однофакторного экспери-

мента [3], то есть варьировался только тот

фактор процесса резания, влияние которого

нужно было определить. Таким образом, по -

да ча и глубина резания сохранялись неиз -

мен  ными (t = 4 мм; S0 = 0,22 мм/об), а ско -

рость резания последовательно изменялась
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(v » 10,2; 15; 20; 26 м/мин). Были ис поль зо -

ва ны три сменные многогранные пластины.

В результате для каждого режима скорости

резания получалось по три результата из -

мерений. После математической обработки

экс периментальных данных получили зави -

си мость T = f(v) (см. рисунок).

если зависимость T = f(v) монотонна, то

ее удобнее описывать степенной функцией 

T = Ст/vх, (1)

где v – скорость резания; Ст – постоянный

ко эффициент, зависящий от условий обра-

ботки и обрабатываемого материала; х – по -

ка затель степени.

Показатель степени х и постоянный коэф-

фициент Ст определяли по методике, приве-

денной в работе [3]. В результате зависи -

мость (1) приняла вид 

T = 159504/v2,3. (2)

Определить рациональное значение час -

то ты вращения шпинделя станка n, обеспе -

чивающей обработку всей поверхности де -

та ли за период стойкости режущего инстру-

мента, можно из соотношения 

T = kt0, (3)

где k – коэффициент, гарантирующий обра-

ботку всей поверхности, равный 1,1; t0 –

вре мя на обработку поверхности заданной

дли ны, мин.

Частоту вращения шпинделя можно

опре  делить из уравнения [3] 

(4)

где D – диаметр обрабатываемой заготов-

ки, мм.

Время, затрачиваемое на обработку по -

верх ности заданной длины L, определяется

выражением [3] 

(5)

где S0 – осевая подача, мм/об, L – длина об -

рабатываемой поверхности, мм.

Подставим в выражение (3) зависимости

(1), (4), (5) и получим 

(6)

Из выражения (6) определяем рациональ-

ную частоту вращения шпинделя: 

После подстановки коэффициентов из

вы  ражения (2) получим 

Промышленная апробация проводилась в

производственных условиях при точении и

растачивании заготовок детали типа фланца

диаметром 2180 мм и высотой 110 мм из ти -

та нового сплава ВТ6 на токарно-карусель-

ном станке модели 1525Ф1 с частотой вра-

щения, рассчитанной по предлагаемой ме -

тодике. Износ по задней грани неперета -

чиваемой пластины резца на протяжении

всей дли ны режущей кромки не превышал

0,5 мм, что обеспечивало получение разме-

ра обработанной поверхности в пределах

до пуска. Аналогичный результат был полу-

чен и при растачивании отверстия диамет-

ром 1950 мм на этой же детали. Результат

промышленной апробации – снижение тру-

доемкости выполняемой операции в 1,8 ра -

за. Таким образом, можно сделать вывод о

том, что определение рациональной частоты

вращения шпинделя станка по предлагае-

мой методике позволит обеспечить гаран ти -
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Зависимость�стойкости�многогранной�пластины
от�скорости�резания�при�точении�без�охлаждения

сплава�ВТ6�(S = 0,22 мм/об;�t = 4 мм)�
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рованную обработку всей поверхности де -

 та ли без смены грани неперетачиваемой

пластины. Производственная апробация 

ме  то дики показала, что она справедлива 

как для точения, так и для рас тачи вания.
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ТЕХНОЛОГИя И ОБОРУДОВАНИЕ
ДЛя ИЗГОТОВЛЕНИя КОРПУСНЫХ И РОТОРНЫХ
ДЕТАЛЕЙ ГТД МЕТОДОМ НАМОТКИ ИЗ ПКМ

А.М.Ахметов,  С.В.Кондратец,  С.В.Перлов

(ОАО «Институт технологии и организации производства»)

Описан способ получения роторных и корпусных деталей авиационного двигателя ме -
тодом намотки из ПКМ и оборудование для его изготовления.

Ключевые слова: композиционные материалы, технология намотки, намоточный ста-
нок, облегченные лопатки.

technologY anD equipment for manufacturing case anD rotor parts of

a gas turbine engine bY winDing pcm. A.M.Akhmetov,  S.V.Kondratets ,  S.V.Perlov. 

technique for production of case and rotor parts of an aircraft engine by winding polymeric
composite materials and equipment for its manufacture is described.

Keywords: composite materials, winding technology, winding machine-tool, light-weight
blades.

Обеспечение высокого уровня эксплуа -

тационных характеристик образцов новой

тех ники – одна из важнейших проблем в

авиа ционно-космической промышленности.

Применяемые металлы имеют большую

удель ную массу, высокую теплопровод-

ность, малую теплоемкость и трудоемки.

При ме нение конструкционных материалов,

и в первую очередь, композиционных мате-

риалов (КМ) на основе полимерных матриц

позволяет создавать конструкции с уникаль-

ными свойствами и снижать массу деталей

и уз лов без потери прочности [1].

Существует ряд формообразующих мето-

дов изготовления изделий из КМ [2]. Наи -

более высокие и стабильные деформатив -

но-прочностные, теплофизические и массо-

вые (физико-механические) характеристики

дос ти гаются в конструкциях из КМ, изго -

товленных по технологии автоматизирован-

ной намотки.

В корпусных и роторных деталях ГТД на -

прав ление действующих напряжений может

быть разнообразным. Изготовление этих де -

талей из КМ методом намотки позволяет ис -

поль зовать материал с большой степенью
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эф фективности. Волокна можно ориентиро-

вать в направлении действующих напряже-

ний, обеспечивая необходимую прочность.

Процесс намотки поддается высокой сте-

пени механизации и автоматизации при вы -

со ком коэффициенте использования мате -

риа лов, что экономически выгодно в произ -

вод стве. Оборудование для изготовления из -

делий методом намотки менее громоздко,

ме нее сложно, чем оборудование, использу -

е мое для изготовления аналогичных изде-

лий из металла.

Разработана и изготовлена эксперимен-

тальная установка 4уНК-1 для отработки

тех нологии изготовления корпусных и ро -

тор ных деталей ГТД методом намотки

(рис. 1). устройства, входящие в установку,

обеспе чи вают в автоматическом режиме

раз мотку волокна с бобины, обмотку волок-

на либо ком бинацию волокон, обезжирива-

ние либо травление жгута, пропитку жгута

связующим, суш ку жгута либо нагрев пре-

прега, намотку жгута на технологическую

ос на ст ку с за дан ным натяжением и рас клад -

ку на соот ветствующей технологичес кой

осна стке. Система управления установки

4уНК-1 обеспечивает широкий диапазон

ре    гу   ли рования параметров намотки в авто-

матическом режиме по заданной программе.

При комбинации по модульной схеме уз -

лов и устройств на установке возможно из -

го товление деталей как препрегами, так и

спо  собом «мокрой» намотки. установка

поз во ляет отрабатывать технологические

про цессы изготовления 

– деталей типа кольца или корпуса комп -

рес сора (рис. 2), изготавливаемых ради аль -

ной намоткой; 

– деталей типа кока и обтекателя (рис. 3),

из готавливаемых орбитальной намоткой; 

– деталей типа лопаток, изготавливаемых

намоткой с последующим прессованием:

вен    ти ляторные, рабочие, спрямляющие и на   -

 правляющие лопатки компрессора (рис.4,5).

Пакеты заготовок лопаток изготавливают

намоткой жгута, пропитанного связующим,

на плоскую оправку – пресс-форму. В каж-

дый ручей плоской пресс-формы уклады -

 вается расчетное число прядей жгута. По -

 следующее прессование проводят в той же

плос кой оправке пресс-форме.

Заготовку лопатки с хвостовиком произ -

во дят намоткой препрега (армирующий

жгут, пропитанный связующим) на техно -

логическую оснастку по разработанной

прог рам ме. В процессе намотки (при тех но -
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Рис. 1.�Кинематическая�схема�установки�4УНК-1�

Рис. 2.�Корпусная�����������Рис. 3.�Обтекатель�
деталь��������������������������������(кок)�

Рис. 4.�Лопатки�спрям-�������Рис. 5.�Лопатка�
ляющего�аппарата��������������������ВНА�
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логических остановках) в заготовку вкла -

дывают дополнительные слои препрега: 

в хвос товую часть в направлении волокон

пер   пендикулярно плоскости намотки, в пе -

ро  вую – под углом ±45° к плоскости намот -

ки (рис. 6).

Такой метод изготовления позволяет по -

лу чать заготовки лопатки с упорядоченным

расположением натянутых волокон в пере 

и хвостовике. Прочностные характеристики

по лучаемой детали близки характеристикам

цилиндрических намоточных изделий.

На установке можно формировать не -

сколь ко заготовок, в последующем отделяя

их друг от друга.

Применение этого метода позволяет ме -

ха низировать технологический процесс на

70–80 %.

Разработана технология усиления кор-

пусных конструкций методом намотки на

уста новке 4уНК-1. Также разрабатываются

технологии изготовления закрылка входно-

го направляющего аппарата, элементов мо -

но колес и корпусных конструкций ме тодом

намотки. Результаты проведенных работ

поз воляют рекомендовать применение мето-

да намотки при изготовлении заготовок ло -

па ток из КМ и могут служить основой при

про  ектировании серийного оборудования

для автоматизированного процесса их из го -

товления.
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НОВЫЕ КОНСТРУКЦИОННЫЕ И ФУНКЦИОНАЛЬНЫЕ
ПКМ НА ОСНОВЕ ТЕРМОПЛАСТОВ И ТЕХНОЛОГИИ
ИХ ФОРМОВАНИЯ

Ю.В.Сытый, канд. техн. наук;  В.А.Сагомонова;  

Г.Ю.Юрков, докт. техн. наук;  В.В.Целикин (ФГУП “ВИАМ” ГНЦ РФ)

Описаны свойства фторопластовых пленок Ф-4ПН, Ф-4МБ, Ф-2М, Ф-10 и многослой-
ных уплотнительных материалов ПМФ-Л на основе полиимидных пленок с фторопласто-
вым покрытием ПМФ-351, полиимидных пленок с фторопластовым покрытием ПМФ-351
и ПМФ-352 и материала ВТП-2П на основе стеклоткани и фторопласта Ф-4Д. Приведены
примеры применения указанных материалов в авиационной технике.

Ключевые слова: политетрафторэтилен (ПТФЭ), фторполимерные пленки, много-
слойные уплотнительные материалы, рабочая температура.

new structural and operational pcm based on thermoplastics and

technology of their moulding. Yu.V.Sytyi, Cand.Techn.Sc;  V.A.Sagomonova;  

G.Yu.Yurkov, Dr.Techn.Sc;  V.V.Tselikin. 

the article describes properties of fluoroplastic films f-4pn, f-4mb, f-2m, f-10 and multi-
layer sealing materials pmf-l based on polyimide films with fluoroplastic coating pmf-351,
polyimide films with fluoroplastic coatings pmf-351 and pmf-352 and Vtp-2p material based
on fiberglass and f-4d fluoroplastic. examples of application of the above mentioned materials
in aviation are considered.

Keywords: polytetrafluorethylene (ptfe), polymericfluorine films, multilayer sealing mate-
rials, operating temperature.

МАТЕРИАЛы И МЕТАЛЛУРГИЯ

Фторполимерные материалы широко

при меняются в различных отраслях про-

мышленности благодаря комплексу уни-

кальных свойств: широкому диапазону

рабочих температур, химической стойкости,

высоким диэлектрическим, антиадгезион-

ным и другим характеристикам [1].

Пленки из плавких фторопластов полу-

чают методом экструзии, пленки из фторо -

плас та Ф-4 – методом строгания заготовок.

Плен ки из фторопласта Ф-4 поставляются в

ориентированном и неориентированном

состоянии в зависимости от назначения. 

В авиа ционной технике фторопластовые

плен   ки применяются в качестве материалов

электроизоляционного, антиадгезионного,

уплот нительного и другого назначения [2-4].

Фторопластовая лента Ф-4ПН приме ня ет -

 ся для изготовления уплотнительных прокла -

док, работающих на воздухе и в авиаци он ных

топливах, маслах и жидкостях для гидро -

сис тем в диапазоне темпе ра тур –60¸260 °С.

Пленки из фторопласта Ф-МБ использу -

ются для изготовления топливных емкостей,

не испытывающих сложноизгибающих де -

фор маций в эксплуатации и предназна чен -

ных для работы при –60¸150 °С, а также в

качестве антиадгезионного разделительного
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слоя при автоклавном формовании изделий

из композиционных материалов одинарной

и двойной кривизны при максимальной тем -

пе ратуре формования до 200 °С.

Пленки из фторопласта Ф-2М использу -

ют ся в качестве основы в защитном по -

крытии ЗППК с клеевым слоем, применя -

емым для оперативного ремонта повреж-

денных уча стков лакокрасочного покрытия

на внешней поверхности планера и могут 

эксплуатироваться в диа па зоне темпе ра -

тур –60¸80 °С.

Пленки из фторопласта Ф-10 применяют-

ся для изготовления эластичных компенса-

ционных емкостей топливных баков изде-

лий специального назначения, работающих

при температуре от –40 до 50 °С. Эти плен-

ки имеют высокую стойкость к изгибам (вы -

дер живают 2500 циклов сложных перегибов

до потери герметичности).

Фторопластовые пленки не обладают

высокими механическими свойствами. Для

повышения механических свойств изделий

при меняются полиимидные пленки или

стек лоткани с фторопластовым покрытием.

На основе этих покрытий разработаны 

многослойные уплотнительные материалы

ПМФ-Л и ВТП-2П (см. табл.).

Полиимидофторопласт ПМФ-Л – много-

слойный материал, состоящий из термосва-

ренных полиимидных пленок с односто -

ронним и двухсторонним фторопластовым

по кры тием марок ПМФ-351 и ПМФ-352. 

В этом многослойном материале полиимид-

ные пленки ПМ обеспечивают высокую

проч ность и сопротивление ползучести, а

фто ропластовые слои Ф-4МБ (сополимер

тетрафторэтилена с гексафторпропиле-

ном) – эластичность и межслоевую адгезию.

Материал ВТП-2П состоит из термосва-

ренных слоев фторлакоткани Ф-4Д-Э01 на

основе стеклоткани Э01 и фторопластового

покрытия Ф-4Д.

На рис. 1 представлена температурная за -

ви симость напряжения сжатия при дефор -

ма ции 10 % многослойных уплотнительных

материалов ПМФ-Л и ВТП-2П. Много слой -

ный уплотнительный материал ВТП-2П

име ет более высокие прочностные характе-

ристики при кратковременном воздействии

сжимающей нагрузки по сравнению с мате-

риалом ПМФ-Л. Иная картина наблюдается

при длительном воздействии сжимающей

на грузки. Величина деформации при воз-

действии сжимающей нагрузки 28 МПа за
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Рис. 1. Температурная зависимость напряжения
сжатия при деформации 10 % многослойных

уплотнительных материалов ПМФ-Л и ВТП-2П 

Свойства
Материал 

ПМФ-Л ВТП-2П 

Прочность при растяжении,

МПа 110 140 

Относительное удлинение 

при разрыве, % 50 4 

Модуль упругости при сжа -

тии, ГПа 1,1 1,9 

Напряжение сжатия при де -

фор мации 10 %, МПа 70 190 

Деформация при сжатии под

нагрузкой 28 МПа за 24 ч, % 4,1 7,1 

Остаточная деформация через

24 ч после воздействия сжи-

мающей нагрузки 28 Па, % 1,5 1,0 

Максимальная рабочая темпе-

ратура, °С 150 260 

Водопоглощение за 24 ч, % 0,2 0,04 

Категория горючести Трудносгорающий 

Свойства многослойных уплотнительных 
материалов ПМФ-Л и ВТП-2П 
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24 ч составляет 7,1 % и 4,1 % для материа-

лов ВТП-2П и ПМФ-Л соответственно. По -

лу ченные результаты испытания на ползу-

честь можно объяснить тем, что в много-

слойном уплотнительном материале вели -

чи на деформации при длительном воздей-

ствии сжимающей нагрузки зависит от тол-

щины фторопластового слоя, расположен-

ного между армирующими слоями. Так, тол-

щина фторопластового слоя Ф-4Д в мате ри -

а ле ВТП-2П, расположенного между слоями

стеклоткани, составляет 100 мкм, в то время

как в материале ПМФ-Л толщина фторопла-

стового слоя Ф-4МД, расположенного меж -

ду слоями полиимидной пленки, составляет

20 мкм (то есть в 5 раз меньше), что хорошо

видно на сколе материала ПМФ-Л (рис. 2).

Микрофотография получена на сканирую-

щем электронном микроскопе Jeol Jsm-

6380 la.

Материал ПМФ-Л имеет хорошие дефор -

ма ционные свойства (εр ≥ 50 %) и работо-

способен в условиях воздействия значитель-

ных изгибающих нагрузок и деформаций, 

а материал ВТП-2П имеет низкое относи -

тель ное удлинение при разрыве (εр = 4 %) и

не работоспособен в указанных условиях.

Полиимидофторопласт ПМФ-Л рекомен-

дуется для применения в качестве уплот -

нительных элементов клапанов и защит-

ных шайб в комбинированных уплотнени-

ях пнев мо-, гидро- и топливных агрегатов

высо кого давления (более 28 МПа) с мак -

сималь ной рабочей температурой 150 °С. 

При ме нение материала ПМФ-Л для уплот -

нительных элементов клапанов пневмоагре-

гатов позволило по сравнению с ре зи нами 

и фторопластом Ф-4 аналогичного на значе -

ния повысить надежность и ресурс ра бо ты

клапанов в 3 – 5 раз.

Материал ВТП-2П предназначен для

изготовления уплотнительных прокладок

неподвижных фланцевых соединений пнев-

мо, гидро- и топливных агрегатов высокого

давления с максимальной рабочей темпера -

ту рой до 260 °С [5].

Применение фторполимерных пленок и

ком позиционных многослойных материа-

лов на их основе позволяет повысить на -

деж ность и ресурс работы изделий авиаци -

он ной техники.
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ПЕРСПЕКТИВЫ ПРИМЕНЕНИЯ
НАНОКОМПОЗИТОВ В АВИАЦИИ

О.С.Сироткин, докт. техн. наук;  М.А.Андрюнина

(ОАО “Национальный институт авиационных технологий”)

рассматриваются перспективы применения нанокомпозитов в авиации и судостроении,
проблемы, связанные с разработкой технологий изготовления из наноструктурированных
композиционных материалов деталей различного назначения.

Ключевые слова: нанотехнологии, нанокомпозиты, углеродные нанотрубки, наномо-
дифицированные ПКМ.

prospects for application of nanocomposites in aViation.
O.S.Sirotkin, Dr.Techn.Sc;  M.A.Andriunina. 

the prospects of application of nanocomposites in aviation and shipbuilding, the problems
associated with development of manufacturing technologies for different-purpose structural parts
made of nanostructured composite materials are considered. also the advantages of properties of
nanostructured composites are examined.

Keywords: nanotechnologies, nanocomposites, carbon nanotubes, nanomodified pcm.

Нанокомпозиты – это материалы, в кото-

рых в качестве армирующих наполнителей

ис пользуются частицы наноразмерного мас-

штаба. Применение нанонаполнителей поз -

во ляет значительно повысить проч ность,

твер дость, жесткость, износостойкость,

элект ропроводность, термостойкость, стой-

кость к химическим воздействиям и др.

свой ства материалов.

В настоящее время происходит переход

от научных исследований нанокомпозитов 

к их применению в различных отраслях

про изводства (от космоса и авиации до бы -

то вого применения).  Широкое применение

получили композиты, армированные угле -

род ными нанотрубками (уНТ). Идея при -

менения нанотрубок в качестве наполни -

телей для авиационных композитов воз -

никла прак тически с момента их открытия 

в 1991 г. Композиты, армированные уНТ с

ве совым содержанием менее 1 %, в несколь-

ко раз прочнее ПКМ, армированных угле -

род ным волокном, легче на 25 – 30 %, обла-

дают антистатическими свойствами и защи-

щают самолет от ударов молний.

Наномодифицированные ПКМ могут в

бу дущем полностью заменить алюминий и

железо в основных элементах конструкции

самолетов.

Следует отметить, что пока нанокомпози-

ты не применяются в нагруженных элемен-

тах конструкций. Это связано только с тем,

что для применения нанонаполнителей сле-

дует проходить более сложные процедуры

сер тификации, а значит нужны новые сис -

темы стандартов. Ограничение по примене-

нию уНТ в авиационных материалах объяс -

ня ется высокой стоимостью и сложностью

их производства.

Представители компании lockheed сооб -

щили, что им удалось значительно снизить

стоимость производства нанокомпозитов. 

В частности, стоимость новых обтекателей

из наномодифицированных ПКМ будет со -

ставлять 10 % от стоимости обтекателей из

углепластика. Снижение стоимости связано

не только с применением экономичных тех-

нологий для создания нанокомпозитов, но и

с разработанными компанией новыми типа-

ми связующих, которые могут отверждаться

вне автоклава, что позволило исключить наи -

 более дорогостоящие этапы производства.
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Созданный новый наноматериал для об те -

кателей крыльев, по мнению специалис тов

Компании, является «лучшим в классе ульт-

ралегких и дешевых термопластиков, арми -

ро ванных наночастицами, имеет повышен-

ные механические свойства, термостабиль-

ность, электропроводность и технологичес -

кие ха рак  теристики». Нанокомпозиты, упроч   -

ненные нановключениями, более перс пек -

тив ны для получения материалов с управ  ля -

е мыми свойствами, так как облада ют зна чи -

тельной внутренней поверхностью контакта.

ОаО НИаТ разрабатывает инновацион-

ные технологии изготовления из наноком -

позитов авиационных деталей конструкций 

и нормативно-техническую документацию

для сертификации изделий из нанокомпо -

зитов.

Использование наноразмерных наполни-

телей и возможность управления адгезией

позволит создать новые материалы с повы-

шенным демпфированием (сопротивляемо -

стью вибрациям). Колоссальная внутренняя

поверхность раздела фаз в нанокомпозитах

позволит создать материалы с повышенной

ударной прочностью за счет адгезионных

свойств и внутренних барьеров, препятству -

ю щих росту микро- и макротрещин. Добав -

ле ние нанонаполнителей повышает способ-

ность материала к поглощению энергии, что

делает применение нанокомпозитов в кон-

струкциях военного назначения очень перс -

пек тивным.

Применение нанокомпозитных материа-

лов возможно в деталях, подвергающихся

трению. Наномодификация материалов для

тру щихся деталей либо использование су -

хой смазки из наночастиц позволит снизить

коэффициент трения контактирующих по -

верх ностей. Например, известно положи-

тельное влияние добавок наночастиц суль-

фида вольфрама на контакт материалов,

выполненных из эпоксидной смолы.

В настоящее время ведутся разработки

клеев, наполненных различными нановклю -

че ниями. Наноклеи обладают повышенной

соб ственной и адгезионной прочностью и

при этом их применение не требует суще-

ственного изменения имеющихся ремонт-

ных технологий. Они будут применяться

для ремонта элементов конструкций, а так -

же для обработки вырезов в композитах и

для создания клееных соединений.

В ОаО НИаТ ведутся работы по созда-

нию и расширению возможностей исполь-

зования наноструктурированных материа-

лов, име ющих свойства, значительно отли-

чающиеся от свойств традиционных мате-

риалов.

Внедрение нанотехнологий может ре -

шить проблему старения полимерных ком-

позитов при воздействии ультрафиолетово-

го излучения, в результате которого пласти-

ки становятся хрупкими. Добавление нано-

частиц диоксида титана в углепластики по -

вы шает устойчивость к воздействию ульт -

ра фиолета в два раза и на 80 % сдвиговую

прочность.

Одним из существенных недостатков

ПКМ по сравнению с металлами являются

низкие температуры горения. Для повыше-

ния термостойкости в ПКМ добавляют

«наноглины» (силикаты), углеродные нано-

трубки и гибридные структуры типа микро-

силицированного графита, на котором выра-

щены уНТ. Наночастицы обладают высо -

кими характеристиками теплопроводности,

они создают «температурные мостики» в

ма те риале и обеспечивают равномерный от -

вод и распределение тепла при нагреве ком -

позита, что в итоге повышает рабочие тем-

пературы материала. Подобные техниче-

ские решения, понижающие риск возник -

новения пожаров, являются чрезвычайно

важ ными для самолетов, космических аппа-

ратов, кораблей, подводных лодок, автомо-

билей. Поэтому в будущем наномодифици-

рование позволит расширить области при-

менения полимерных композитов и заме-

нить металлические материалы. Наноком -
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по зиты обладают повышенным коэффици-

ентом соотношения прочности (жесткости)

и удельного веса, что особенно важно в

авиа- и судостроении, их применение позво-

лит создавать новые энергоэффективные ма -

териалы и конструкции.

ОаО НИаТ совместно с ООО «Нано Тех -

Центр» разрабатывает высокоэффективный

технологический процесс серийного произ -

вод ства функциональных углеродных нано-

трубок. Применяемый в процессе реактор

име ет производительность до 400 кг на но -

тру бок в год.

Для получения наиболее высоких эксплу -

а тационных характеристик при равномер-

ном диспергировании нановключений в

мат рице композита без образований агломе-

ратов в НИаТе ведутся работы по подбору

оптимального размера и объемного содер -

жания нановключений в композите. разра -

бо таны методики диспергирования нано-

объектов в состав эпоксидных, фенольных 

и полиэфирных связующих конструкцион-

ного назначения. Для обеспечения адгезии

на но включений с матрицей произ во дится

об ра ботка и функционализация на но вклю -

чений. В идеале, требуется ориентировать

нановключения в заданном направлении

(на пример, с помощью электромагнитного

поля или путем направленного выращива-

ния нановключений на макроскопических

на полнителях). решение проблемы меж -

слойных усталостных трещин в сло истых

ПКМ связано с созданием «объемно-ар -

мированных» композитов, в которых слои

сши ты направленными нановолокнами,

выра щенными перпендикулярно к слоям

армирующих тканей.

ОЦЕНКА ПОжАРНОй БЕЗОПАСНОСТИ 
ПОЛИМЕРНЫХ КОМПОЗИЦИОННЫХ МАТЕРИАЛОВ 
АВИАЦИОННОГО НАЗНАЧЕНИЯ

С.Л.Барботько, канд. техн. наук;  В.Н.Кириллов, канд. техн. наук;  

Е.Н.Шуркова (ФГУП “ВИАМ” ГНЦ РФ)

рассмотрены методы оценки пожарной опасности полимерных материалов, используе-
мых в интерьере пассажирских салонов, багажно-грузовых отсеках и в других пожаро-
опасных зонах самолетов.

Ключевые слова: полимерные композиционные материалы, пожарная безопасность.

eValuation of the fire safety of the polymeric composite materials for aViation

purposes. S.L.Barbot’ko, Cand.Techn.Sc;  V.N.Kirillov, Cand.Techn.Sc;  E.N.Shurkova. 

procedures for evaluation of flammability risk of polymeric materials used in the passenger
compartment interior, baggage-and-cargo compartments and other fire risk areas of aircrafts are
considered.

Keywords: polymeric composite materials, fire safety.
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Широкое использование полимерных

ком позиционных материалов (ПКМ) взамен

традиционно применяемых металлических

сплавов в авиастроении позволяет снизить

мас су конструкции, а следовательно и рас-

ход топлива [1]. Основные классы компози-

тов, предназначенные для применения в са -

мо летах, – угле- и стеклопластики. Они ис -

поль зуются при изготовлении и оформле-

нии интерьера салона, па не лей стен пере -
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городок багажных и пасса жирских от се ков,

пола, радиопрозрачных обтекателей.

Не менее важной задачей при эксплуата-

ции авиатехники является обеспе чение без-

аварийности полетов и максимальной без-

опасности пассажиров в случае воз ник нове -

ния пожара на борту или вокруг са мо лета.

Пожары на самолетах происходят край не

ред  ко, однако вероятностью их возникнове-

ния нельзя пренебрегать.

Требования по пожарной безопасности

ма те риалов, узлов и элементов конструкций

пассажирских самолетов изложены в авиа -

ци онных правилах [2] или аналогичных за -

рубежных нормах (far, cs). Для оценки

по жарной опасности полимерных материа-

лов разработано большое число методов. 

В настоящее время в соответствии с требо-

ваниями аП-25 для оценки пожарной опас-

ности материалов пассажирских салонов 

и багажно-грузовых отсеков самолетов ис -

поль зуются методы определения горючести,

тепловыделения, дымообразования, сопро-

тивления сквозному прогоранию (огнестой-

кости и огненепроницаемости).

Композиционные материалы, применяе-

мые для изготовления конструкций и узлов

внешнего контура (фюзеляжа и крыла) са -

мо лета, должны совмещать высокие меха-

нические свойства и быть пожаробезопас-

ными, а требований к их пожаробезопасно-

сти в авиационных правилах нет. В послед-

ние годы за рубежом проводятся работы [3,

4] по исследованию пожароопасных свойств

полимерных композиционных материалов,

перспективных для изготовления фюзеляжа

самолетов, и совершенствованию методов

оценки. В ряде работ отмечается опасность

ис пользования ПКМ для конструкций фю -

зеляжа из-за возможности распространения

пламени по поверхности и выделения боль-

шого количества дыма и токсичных веществ

[1, 5].

рассмотрим основные методы, использу -

е мые в настоящее время для оценки пожа -

робезопасности материалов внутренней от -

дел ки внешнего контура самолета.

Методы оп ределен и я  горюче сти ,

в о с п л а м е н я е м о с т и  и  р а с п р о с т р а -

н ен и я  п л амен и  п о  п оверхн о сти. Для

оцен ки горючести авиационных материалов

используются методы, изложенные в аП-25

или far, cs [2, 5]. Эти методы применяют-

ся для определения горючести при воз дей -

ст вии малокалорийного источника огня

(ими тация горящей спички, сигареты, ко -

рот кое замыкание электропроводки и т.п.).

Крите рии оценки – скорость распростране-

ния пла мени по горизонтальной поверхно-

сти образца, продолжительность самостоя-

тельного горения и длина прогорания для

вер тикально расположенного образца. При -

ме  не ние этих методов как регламентирую-

щих воз можность использования материала

на внеш нем контуре явно недостаточно, так

как необходимо, чтобы материалы внешне-

го контура не распространяли пламя по по -

верх   ности в более жестких условиях. Мето -

дом, описанным в части Vi аП-25, оценива -

ют горючесть (продолжительность остаточ-

ного горения и длину выгорания) при воз -

действии внешнего теплового потока, ини -

циирующего пламя. Использование это го

метода представляется более целесообраз-

ным, так как с его помощью определяется

поведение материала (распространение пла -

 мени, условия затухания) при воздейст вии

теплового потока.

При исследовании перспективных поли-

мерных композиционных материалов спе-

циалисты Технического центра faa СШа

ис пользовали, кроме вышеперечисленных

ме тодик, и стандарт astm e1321, в котором

изложен метод определения воспламеняе-

мости и распространения пламени по всей

вертикальной поверхности образца в гори-

зонтальном направлении. Этот метод при-

меняется при оценке горючести материалов

в судостроении [6], но может быть перспек-

тивным и при оценке горючести материалов
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широкофюзеляжной авиационной техники

из композитов.

В качестве дополнения к выбранным ме -

то дам оценки горючести материалов внеш-

него контура желательно также использо-

вать метод определения критического теп-

лового потока, под действием которого про-

исходит воспламенение материала (ГОСТ

30402). Использование данного метода пре -

ду смотрено нормами пожарной безопаснос -

ти рФ. Метод применяется при сертифика-

ционных испытаниях строительных мате ри -

а  лов, широко используется за рубежом при

оценке пожаробезопасности материалов

раз личного функционального назначения.

Методы определения  огне стойко-

сти. Для оценки огнестойкости авиа цион -

ных материалов и элементов конструкций

ис пользуются методы, описанные в аП-25,

far, cs [7]. Как правило, испытания эти -

ми методами предусматривают воздействие

пла менем мощной керосиновой горелки

(тем  пера тура 950 – 1100 °c). Методы да-

ют воз  можность контролировать наличие

сквоз  ного прогорания по температуре воз-

духа за образцом, величине проходящего

теп лового потока, сохранению работоспо-

собности. Использование метода оценки ог -

не стойкости для материалов внешнего кон-

тура необходимо, так как именно эта ха рак -

теристика определяет время проникновения

огня внутрь фюзеляжа после начала пожара.

Представляется целесообразным примене-

ние метода описанного в аП-25, Прило же -

ние f, Ч. iii.

Методы оп ределен и я  коли че ства

т е п л а, в ы  д е л я ю щ е го с я  п р и  го р е -

н и и . Методы определения количества вы -

де ля е мого тепла позволяют рассчитать теп-

ловой ба  ланс и изменение очага по жара.

Для этих целей возможно использование

как ме то дов определения теплоты сгорания,

так и ме тодов измерения кинетических па -

раметров теп ловыделения при горе нии.

Теплота сгорания (ГОСТ 147, ГОСТ 10062,

ГОСТ 21261) определяется с помощью бом-

бового калориметра и показывает потенци-

альную способность ве ще ства к выделению

тепла, но не характе ризует интенсивность

горения материала в усло виях пожара. Для

регистрации кинетической кривой интен-

сивности тепловыделения в процессе горе-

ния материала применяются проточные ка -

ло риметры типа osu или cone calori me ter.

Метод определения теп ловыделения при го -

рении, включенный в авиационные прави-

ла, предполагает ис поль зование калоримет-

ра типа osu (аП-25, Приложение f, Ч. iV) 

и позволяет определять кинетичес кую кри-

вую интенсивности выделения теп ла при го -

ре нии материала под воздействием внеш -

него теплового потока за данной интенсив-

ности.

Метод  оп ределен и я  дымообразу  -

ю  щей  сп о собн о сти. Определять интен-

сивность дымообразования при загорании

де коративно-от делочных полимерных мате-

риалов авиаци он ного назначения в россии

следует в соответствии с ГОСТ 24632. Ис -

пы тания проводятся в режимах пиролиза и

горения при па да ющем тепловом потоке

мощ ностью 25 кВт/м2 на испытываемый об -

разец. Имеются мо ди фикации оборудова-

ния, позволяющие про водить ис пы тания

при воздействии теплового потока мощно -

стью до 50 кВт/м2.

Методы оп ределен и я  токси чн о с  -

ти  п родуктов  горен и я. В настоящее

вре мя в Федеральных (государственных)

авиа ционных нормах как отечественных,

так и зарубежных отсутствуют требования

по оценке токсичности продуктов горения,

хо тя нормы по ограничению токсичности

ма териалов действуют в большинстве от -

рас лей промышленности. ранее в авиацион-

ные требования СССр (Нормы летной год-

ности) в качестве обязательной характерис -

тики было включено определение токсично-

сти продуктов горения полимерных матери -

а лов. Эти испытания проводили с использо-
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ванием живых организмов (лабораторные

мы ши). Относительно близким к данной

про цедуре является определение токсично-

сти по методу, рекомендуемому ГОСТ

12.1.044 (п. 4.20), где наряду с определе -

нием смертельной токсичности материалов

на примере гибели лабораторных мышей

мо жет производиться и определение кон -

цент раций основных токсических газов.

В добровольном порядке нормы, огра ни -

чи вающие допустимость использования по -

ли мерных материалов авиационного назна -

че ния в зависимости от концентраций вы -

деляющихся при горении токсичных газов,

сей час введены рядом зарубежных авиа -

строи тельных ком паний.

В ФГуП ВИаМ имеется уникальный

испытательный комплекс, состоящий из оте -

че ственного и импортного оборудования

для исследования горючести, огнестойкос -

ти, тепловыделения, дымообразующей спо -

собности авиационных материалов, а также

для определения концентраций токсичных

га зов по методике, аналогичной исполь зу -

емой airbus [8, 9]. В настоящее вре мя в

ВИаМе накоплен большой объем данных

по характеристикам пожарной безопасности

различных классов материалов [10], исполь-

зуемых при изготовлении интерьера и от -

дель  ных конструктивных узлов отечествен-

ных изделий авиационной техники. Данные

сведения могут быть использованы при 

разработке ПКМ, перспективных для изго-

товления внешнего контура авиационной

техники.
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Влияние ВОзникающих пРи сбОРке 
мОнтажных напРяжений на усталОстную 
дОлгОВечнОсть сОединений

А.А.Калюта;  Г.Ф.Рудзей, докт. техн. наук

(ФГУП “СибНИА им. С.А. Чаплыгина”)

Исследовано влияние монтажных напряжений, возникающих при сборке элементов
кон   струкций, и экспозиции при комнатной температуре длительностью до 10 лет на долго -
вечность болтового соединения. Установлены зависимости изменения параметров уравне-
ния кривой усталости, позволяющие осуществлять прогноз изменения долговечности со -
еди нений с течением времени.

ключевые слова: усталостная долговечность, уравнения регрессии, болтовое соедине-
ние, нагружение с переменными амплитудными и средними напряжениями цикла.

the influence of the mounting stresses arising in assembly on fatigue

life of connection joints. A.A.Kalyuta;  G.F.Rudzey, Dr.Techn.Sc.

the influence of the mounting stresses arising in assembly of structural elements and expo-
sure at room temperature for up to 10 years on fatigue life of a bolted joint has been examined.
Dependences of parameters variation in equation of fatigue curve, which enable to forecast
changes in service life of the joints with time, have been established.

Keywords: fatigue life, regression equation, bolted joint, loading with alternating amplitude
and average cycle stresses.

КАЧЕСТВО, НАДЕЖНОСТЬ,

РЕСУРС 

При сборке соединений элементов кон-

струкций вследствие неизбежных погреш-

ностей увязки и базирования между сопря-

женными элементами возникают местные

зазоры, которые часто устраняют путем под-

тяжки элементов пакета (упругой компен -

сации). Упругая компенсация приводит к

по  яв лению в конструкциях монтажных

(оста точ ных технологических) напряжений.

Авторами исследовано влияние мон тажных

напряжений и экспозиции при комнатной

тем пературе длительностью до 10 лет на

дол говечность болтового соединения. Ис -

сле до вания проводили на образцах из спла -

ва Д16АТ (рис. 1). Каждый образец состоит

их двух пластин разной толщины, соединен-

ных продольным болтовым швом. Пласти-

на имитирует подкрепление, накладка – об -

шив ку. С помощью прокладки моделирует-

ся зазор между элементами конструкции.

Цент ральный болт, служащий для крепле-

ния прокладки, заменен заклепкой, что на -

Рис. 1. Образцы продольного болтового 
соединения: 

1 – пластина, 2 – накладка, 3 – прокладка 
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деж но фиксирует элементы пакета при

сбор  ке образца и значительно усиливает не -

рас четное (вне зоны упругой компенсации)

сечение образца за счет радиального натяга

в отверстии. Моделирование зазора в пре де -

лах 0,05 – 0,8 мм.

Монтажные напряжения в образцах ис -

сле довали методом фотоупругих покрытий

[1]. Экстремальные значения монтажные

напряжения принимали в зонах больших из -

гиб ных деформаций (контуры отверстия

под заклепку и болты). Установлены зави -

симости величины наибольших монтажных

напряжений от упругой компенсации зазора

hk в области отверстий под заклепку в плас -

тине и накладке: при hk = 0,3 мм – 40 и

65 МПа, при hk = 0,8 мм – 90 и 210 МПа.

Оче видно, что монтажные напряжения та -

кой величины при эксплуатационных на -

груз ках будут способствовать снижению со -

про тивления усталости соединений.

Разрушение образцов при статическом

на  гружении происходило по отверстиям под

болты при напряжении σр » 406,3 МПа. При

разной толщине прокладки и, следовательно

разной величине зазоров, упругая компен -

сация не оказала влияния на статическую

проч ность исследуемых объектов.

Образцы на усталость испытаны на гид-

ропульсаторе МУП-50. Частота нагружения

11 Гц. При обработке результатов испыта-

ний принята гипотеза о логарифмически

нор маль ном законе распределения долго-

вечности. Кривые усталости исходных об -

раз цов (без зазора) при разных значениях

амплитудного σа и среднего напряжения

цик    ла σm в двойных логарифмических ко -

орди натах показаны на рис. 2. При зазоре

0,3 мм в среднем произошло снижение

долго веч ности (по сравнению с исходными

об раз цами) в 1,3 раза, при зазоре 0,8 мм –

в 1,7 раза. Поскольку графики функции

lg N = f (lg σа) практически линейны, урав-

нения кривых усталости в двойных лога-

рифмических координатах запишем как 

log Ni = a + b log σаi или yi = a + bxi, 

где yi = log Ni, xi = log σаi.

Для определения коэффициентов a и b

ис  пользован линейный регрессионный ана-

лиз [2], согласно которому 

где – средние значения изучаемых 

вели чин;

На основании полученных зависимостей

(табл. 1) можно вычислить значения уста -

лостной долговечности при промежуточных

значениях σа.

Важным аспектом для прогнозирования

срока службы элементов авиационных кон -

 струкций с монтажными напряжениями яв -

ля ется оценка влияния длительной экспози-
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Рис. 2. кривые усталости исходных образцов 
при σm = 120 (1), 100 (2) и 80 (3) мпа и образцов 

с зазором 0, 8 мм при σm = 100 мпа (4) 

Рис. 3. усталостная долговечность 
после выдержки в течение 10 лет образцов 
без зазора (1, 2) и с зазором 0,3 мм (3, 4) 
при σm = 100 (1, 3) и 80 (2, 4) мпа 
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ции при комнатной температуре на сопро-

тивление усталости образцов. С этой целью

группа образцов, хра нив шаяся в складских

условиях в течение 10 лет, испытана 

на уста лость на уров нях нагружения:

σm = 80 и 100 МПа; 50 ≤ σа ≤ 80 МПа.

Кри вые уста  ло с ти в двойных логариф-

мических координатах после выдержки

показаны на рис. 3.

За 10 лет произошло снижение уста -

ло стных характеристик образцов без

за зора в 1,5 – 2 раза по сравнению с ис -

ход ными, что можно объяснить релак -

са цией благо приятных осевых натягов

в болтовом соединении. Снижение долго-

вечности образцов с мон тажными напря -

 жениями оказалось ме нее существенным 
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Таблица 1

уравнения регрессий образцов 

Величина зазора 

(длительность экспозиции) 
Диапазон σa , МПа σm , МПа Уравнение регрессии 

Без зазора 

(0 лет) 

40 – 80

50 – 80

50 – 70

120 

100 

80 

lg N = 10,39 – 3,0179 lg σa

lg N = 10,776 – 3,1843 lg σa 

lg N = 11,464 – 3,5023 lg σa

0,3 мм 

(0 лет) 

40 – 80

50 – 80

50 – 70

120 

100 

80 

lg N = 10,398 – 3,0752 lg σa

lg N = 10,498 – 3,0786 lg σa

lg N = 11,72 – 3,7397 lg σa 

0,8 мм 

(0 лет) 

40 – 80

50 – 80

50 – 70

120 

100 

80 

lg N = 10,617 – 3,2948 lg σa

lg N = 10,872 – 3,3285 lg σa 

lg N = 10,948 – 3,377 lg σa 

Без зазора 

(10 лет) 
50 – 80 

100 

80 

lg N = 9,469 – 2,592 lg σa

lg N = 9,090 – 2,297 lg σa

0,3 мм 

(10 лет) 
50 – 80 

100 

80 

lg N = 8,249 – 1,947 lg σa 

lg N = 8,158 – 1,811 lg σa 

Рис. 4. зависимость параметров уравнений регрессии (a – темные точки, b – светлые) 
от длительности выдержек при σm = 100 (а) и 80 (б) мпа: 

1, 2 – без зазора; 3, 4 – зазор 0,3 мм 

Таблица 2

уравнения, характеризующие изменение параметров 
уравнений регрессии при выдержке образцов 

соединений длительностью до 10 лет 

σm ,

МПа 

hk , 

мм 
a b

100 
0 

0,3 

a = 10,776 – 0,1307τ 

a = 10,498 – 0,2248τ 

b = 0,0592τ – 3,1843 

b = 0,1131τ – 3,0786 

80 
0 

0,3 

a = 11,464 – 0,2374τ 

a = 11,72 – 0,3562τ 

b = 0,1205τ – 3,5023 

b = 0,1929τ – 3,7397 
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(в 1,25 – 1,65 раза) за счет одновременного 

с ре лаксацией на тягов снижения (на 20 %)

влияния уровня монтажных напряжений.

Приняв допущение о линейном измене-

нии параметров уравнений регрессии от

вре мени выдержки τ (рис. 4), построены

графики a = f(τ) и b = f(τ) при σm = 100 и 

80 МПа соответственно.

Уравнения функций a = f(τ) и b = f(τ) 

при σm = 100 МПа и σm = 80 МПа записа-

ны в табл. 2.

Установленные зависимости изменения

параметров кривой усталости позволяют

осуществлять прогноз изменения долговеч-

ности соединений с течением времени.
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пОВышение нагРузОчнОй спОсОбнОсти 
стальных деталей метОдОм 
кОмбиниРОВаннОй ОбРабОтки

А.П.Яковлева, канд. техн. наук (МГТУ имени Н.Э. Баумана);  
И.С.Омельченко, докт. техн. наук (ОАО “Национальный институт 

авиационных технологий”)

Описан техпроцесс комбинированной обработки (электромеханическая обработка и ал -
мазное выглаживание), увеличивающей ресурс работы ответственных деталей в 2 раза.

ключевые слова: качество поверхностных слоев, комбинированные методы обработ-
ки, электромеханическая обработка, алмазное выглаживание.

enhancement of loaD-carrying capacity of steel parts by combineD

processing. A.P.Yakovleva, Cand.Techn.Sc;  I.S.Omelchenko, Dr.Techn.Sc. 

a combined manufacturing process (electro-machining and diamond smoothing) increasing
endurance of critical parts 2 times is described.

Keywords: quality of surface layers, combined methods of processing, electro-machining,
diamond smoothing.

Одной из проблем современного авиа-

строения является повышение надежности

ответственных деталей машин, которая в

зна чительной мере определяется их эксплу -

а тационными свойствами и качеством по -

верх ностного слоя.

Практика эксплуатации деталей показы-

вает, что наиболее нагруженными являются

валы, стаканы подшипников, валы-шестер-

ни и др. Ограниченный ресурс этих деталей

обусловлен интенсивным износом рабочих

поверхностей, что связано с высокими ско-

ростями скольжения, неравномерным рас-

пределением нагрузок, дефектами сборки и

другими причинами.

По существующим технологиям нагру -

жен ные детали изготавливают из легиро-

ванных сталей с последующей химико-тер-

мической обработкой (ХТО) для упрочне-

ния. ХТО – длительный, энергоемкий и не -
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ста бильный процесс, труден в управлении и

вредно влияет на экологию. Помимо этого,

при ХТО происходит коробление деталей,

что требует дополнительных затрат на по -

сле дующую механическую обработку.

Наибольшая эффективность в повыше-

нии нагрузочной способности для ответ -

ственных деталей машин, работающих при

вы соких скоростях, обеспечивается приме -

не нием комбинированной обработки (КО),

вы полняемой в различных структурных со -

стояниях материала. Имеются различные

ме тоды проведения КО.

Так, в Институте физики металлов

УрОРАН раз работан метод комбинирован-

ной обработки – лазерная закалка + ППД

(тре ние абразивными частицами). После

при менения КО существенно повысились

мик ротвердость, теплостойкость, коррози -

он ная стойкость. Метод применялся для ста-

лей ШХ15 и У8.

Для дальнейшего применения в произ -

вод  стве необходима разработка новых ме то -

дов, обобщение и систематизация извест-

ных методов КО. Для дальнейшего со  вер -

шенствования комбинированной обработки

применительно к высоконагруженным дета-

лям машин типа тел вращения авто рами

исследовалось влияние комбинированной

обработки на нагрузочную спо соб ность

ответственных деталей, применяемых в

авиационной промышленности.

Для определения эффективности приме-

нения КО различными способами были из -

го товлены образцы из стали 20Х3МВФ, ко -

то рые обрабатывали по заводской техно ло -

гии – механообработка, ХТО (цементация,

за калка, отпуск), шлифование и по предло-

женному авторами техпроцессу – механо -

обработка, КО, шлифование. КО представ -

ля ет со бой электромеханическую обработ-

ку (ЭМО) и последующее ее алмазное вы -

гла  живание.

ЭМО, основанная на электроконтактном

нагреве поверхности, в наибольшей степе-

ни эффективна, так как дает возможность

упроч нения отдельных, в том числе трудно-

доступных, участков поверхности при ми -

ни  мальном короблении деталей [1]. Приме -

не ние алмазного выглаживания позволяет

оп ти мизировать микрогеометрию с образо-

ванием регулярного микрорельефа и таким

образом технологически обеспечить управ-

ление функциональными параметрами

поверхностного слоя (микротвердостью,

шероховатостью, остаточным напряжением

и т.д.).

Комбинированную обработку [3, 4] про -

из во дили на установке, состоящей из базо-

вого стан ка (типа 16К20), источника пита-

ния и то коподводящих устройств к ролику-

элект роду (рис. 1). При упрочнении деталь 1

устанавливается и закрепляется в 3-кулачко-

вый патрон токарного станка 2, на планшай-

бе которого установлен токоприемник 3 для

подвода тока к обрабатываемой детали. Ток

к ролику-электроду от источника питания 4

подводится по медным проводам 7 через

мед нографитовые щетки 8 и полый бронзо-

вый валик 9, установленный в корпусе дер-

жавки 13 на подшипниках качения. Для под-

держания непрерывного контакта между

деталью и роликом-электродом и создания

требуемого усилия при обработке корпус

дер жавки выполнен с упругой перемычкой.

Державка изолируется от корпуса станка

про кладками 12. Усилие деформирования
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Рис. 1. схема установки для комбинированной
обработки
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конт  ролируется индикатором 6, который

фик  си рует упругие перемещения ролика-

элект рода. Охлаждающая жидкость в зону

за калки подводится через штуцер 10 к тру-

бопроводу 11. Для создания регулярного

мик ро рельефа используется алмазный нако-

нечник 14, усилие которого контролируется

по степени сжатия пружины 15. Регуляр-

ный микрорельеф облегчает оптимизацию

мик рогеометрии рабочих поверхностей 

де та лей, улучшает их эксплуатационные

свойства, а также служебные свойства ма-

шин, приборов и аппаратов [2, 3].

Формирование упрочненного слоя глуби-

ной h (в поперечном сечении) зависит от по -

да чи S (рис. 2,а). На фотографиях попереч-

ных шлифов видно, что упрочненная по -

верх ность при ЭМО фор мируется как сле ды

ленточной обра бот ки (рис. 2,б,в). Поэтому,

имея одинаковую твердость и структуру

вдоль каждого витка, в прослойках между

эти ми витками однородности нет [1, 2]. ес -

ли поперечный к оси вала микрошлиф пока-

зывает од но родную по глубине термиче-

скую обра бот ку в любой из лент (рис. 2,г),

по пав шей в разрез, на продольном макро-

шлифе упроч ненная поверхность имеет 

вид сегментов с неоднородной структурой 

и твердостью.

Получить «пятнистую твердость»

(рис. 2,б) и тем самым обеспечить условия

по лучения регулярного микрорельефа после

алмазного выглаживания можно, включив 

в первичную цепь управления обмоткой ти -

ристор (см. рис. 1, поз. 4) [4].

Алмазное выглаживание поверхности с

«пят нистой твердостью» позволяет создать

на поверхности трущихся де та лей систему

канавок для размещения смаз ки, повысив

этим износостойкость пар трения.

Наибольший ресурс показали вал-шес -

тер ни, обработанные по схеме ЭМО с по -

сле дующей вибронакаткой [2]. Износостой -

кость этих деталей, по сравнению со шли -

фо ванными, выше в 2,5 – 3 ра за.

Проведенные исследования показали, что

можно технологически обеспечить изменя -

ю щиеся режимы упрочнения тяжелонагру-

женных пар трения и путем создания регу-

лярного микрорельефа повысить ресурс ра -

боты ответственных деталей, применяемых

в авиационной промышленности.
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Рис. 2. Регулярные микрорельефы 
на поверхности образцов после кО
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