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Обсуждаются возможности создания на базе кафедры космических средств и технологии  

Сибирского государственного университета науки и технологий имени М. Ф. Решетнева инноваци-

онного учебно-научного центра мониторинга лесных ресурсов Сибири с целью подготовки инже-

нерных кадров высшей квалификации и проведения перспективных научных исследований в области 

мониторинга, моделирования, прогнозирования и управления лесными ресурсами. Предлагаются 

методические решения и алгоритмы трехмерного моделирования структуры и динамики леса по 

данным лазерного сканирования, цифровой аэро- и космической съемки. Эти методы способству-

ют оперативному мониторингу и позволяют значительно снизить стоимости по контролю со-

стояния и использования лесных ресурсов на огромной территории Сибири. Данные дистанционно-

го зондирования представляются в виде геотрансформированной базы данных и цифровой фото-

карты, совместимых в форматах с системами автоматизированного проектирования и основны-

ми геоинформационными системами – ArcView, ArcINFO, MapINFO. Инновационный центр мони-

торинга будет использован для оперативного государственного контроля и мониторинга лесополь-

зования, состояния лесных земель, лесоустройства и инвентаризации лесов; решения задач эколо-

гии и природопользования, геоэкологии; формирования кадастра лесных ресурсов; аэрокосмических 

методов исследования природных ресурсов и территорий, информационных технологий. Решение 

данных задач позволит осуществлять подготовку специалистов высокой и высшей квалификации. 

Специалистами центра планируется создавать информационные технологии дистанционного зон-

дирования природных объектов с целью импортозамещения зарубежных программных продуктов. 

Основные научные направления создаваемого центра: разработка и исследование методики сис-

темного анализа многомерных данных дистанционного зондирования большого объёма на основе 

непараметрических алгоритмов принятия решений и технологий параллельных вычислений; про-

верка гипотез о распределениях данных дистанционного зондирования большого объёма, основан-

ных на непараметрических алгоритмах распознавания образов ядерного типа; обнаружение ком-

пактных групп данных дистанционного зондирования большого объёма, соответствующих одно-

модальным фрагментам совместной плотности вероятности многомерных случайных величин. 
 

Ключевые слова: инновационные методы дистанционного зондирования лесов, программные 

средства, моделирование, подготовка инженерных кадров высшей квалификации, Сибирь, Красно-

ярский край. 
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The possibilities of creating an innovative educational and scientific center for monitoring forest 

resources in Siberia on the basis of the Department of Space Facilities and Technologies of the Siberian 

State University of Science and Technology named after Mikhail Fedorovich Reshetnev are discussed, with 

the aim of training highly qualified engineering personnel and conducting promising scientific research in 

the field of monitoring, modeling, forecasting and management of forest resources. Methodological solutions 

and algorithms for three-dimensional modeling of forest structure and dynamics based on laser scanning 

data, digital aerial and space photography are proposed. These methods contribute to operational 

monitoring and can significantly reduce the cost of monitoring the condition and use of forest resources over 

the vast territory of Siberia. Remote sensing data is presented in the form of a geotransformed database and 

digital photo map, compatible in formats with computer-aided design systems and with the main geographic 

information systems – ArcView, ArcINFO, MapINFO. The innovative monitoring center will be used for 

operational state control and monitoring of forest management, the state of forest lands, forest management 

and forest inventory, solving problems of ecology and environmental management, geoecology, formation of 

a forest resource inventory, aerospace methods for studying natural resources and territories, information 

technology. Solving these problems will allow for the training of highly qualified specialists. The center's 

specialists plan to create information technologies for remote sensing of natural objects with the aim of 

import substitution of foreign software products. The main scientific directions of the created center: 

development and research of methods for system analysis of large-scale multidimensional remote sensing 

data based on nonparametric decision-making algorithms and parallel computing technologies; testing 

hypotheses about the distributions of large-volume remote sensing data based on nonparametric nuclear-

type pattern recognition algorithms; detection of compact groups of large-volume remote sensing data 

corresponding to unimodal fragments of the joint probability density of multivariate random variables. 

 

Keywords: innovative methods of remote sensing of forests, software, modeling, training of highly 

qualified engineering personnel, Siberia, Krasnoyarsk Krai. 

 

Введение 

Важнейшим компонентом биосферы и источником ресурсов являются леса, своевременная 

обеспеченность информацией о состоянии которых позволяет осуществлять устойчивое управ-

ление лесами, контроль и охрану окружающей среды, исследования в области глобальных  

изменений биосферы и климата. Необходимость мониторинга обширных лесных территорий 

Сибири позволяет рассматривать дистанционные методы в качестве приоритетных источников 

информации о состоянии и динамике лесов, что определяет актуальность развития соответст-

вующих методов обработки получаемых данных. Использование методов дистанционного зон-

дирования Земли (ДЗЗ) обеспечивает достаточный уровень достоверности данных о состоянии 

лесного покрова, в том числе для измерения ключевых характеристик лесной биомассы. Нахо-

дят применение такие методы ДЗЗ, как наземное (TLiDAR) и воздушное лазерное сканирование 

(LiDAR), цифровая аэросъемка с воздушных летательных аппаратов, в том числе беспилотных 

авиационных систем (БАС), спутниковые снимки. Использование инновационных аэрокосми-
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ческих методов зондирования земных покровов (лазерной, микроволновой аэро- и космической 

съемки, спутникового геопозиционирования) обеспечивают принципиально новые возможно-

сти для мониторинга лесных ресурсов на обширных просторах Сибири. Высокая эффектив-

ность импульсной лазерной локации в сочетании с субметровым пространственным разреше-

нием микроволновой аэро- и космической съемки, непараметрические методы распознавания 

образов позволяют разработать эффективную систему оценки фактического состояния лесов. 

Трехмерное моделирование лесной растительности является первоочередной задачей при по-

строении лесных ландшафтных сцен, так как именно качественные модели растительности от-

вечают за реалистичную визуализацию трехмерных сцен участков леса. Кроме того, математи-

ческое моделирование растительности по данным лазерного сканирования позволяет рассчиты-

вать достоверные и высокоточные параметры биомассы и морфометрические показатели 

структуры насаждений [1–11]. 

Современные методы комплексного анализа данных дистанционного зондирования являют-

ся основой создания региональных геоинформационных систем, обеспечивающих оператив-

ность получения требуемой информации и поддержку принятия управленческих решений.  

Повышение эффективности обработки больших массивов данных дистанционного зондирова-

ния на основе непараметрических систем обработки информации является актуальной задачей 

и обеспечивает импортозамещение зарубежных программных продуктов. Их применение по-

зволит значительно повысить точность и оперативность решения задач поддержки принятия 

решений по данным дистанционного зондирования. Предполагается создать методы комплекс-

ного анализа данных дистанционного зондирования, которые станут основой решения важней-

ших задач освоения природных ресурсов Севера и Сибири, связанных с исследованием про-

странственно-временной динамики состояний лесных массивов [12–17]. 

 

1. Обоснование создания центра 

Разработка и внедрение в практику такого высокоэффективного комплекса мониторинга лесов 

и лесопользования на территории Сибири является крайне актуальной задачей, поскольку ин-

формация данных лесоустройства в значительной степени устарела (30 и более лет) и не отражает 

реального состояния лесов в связи с вырубками и пожарами. Традиционные методы инвентари-

зации лесных ресурсов на сегодняшний день не эффективны и не обеспечивают требуемой точ-

ности, а также высокозатратны по стоимости и времени выполнения [2–5; 9; 18] (рис. 1, 2).  

 

 
 

Рис. 1. Вырубки арендной территории Лесосибирского ЛДК № 1  

(Богучанский и Кежемский районы Красноярского края). Спутниковый снимок Landsat-8TM, 2022 г. 
 

Fig. 1. Deforestation of the leased territory of Lesosibirsk LDK No. 1 (Boguchansky  

and Kezhemsky districts of Krasnoyarsk Krai). Landsat-8TM satellite image, 2022 
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Рис. 2. Нарушенность лесов Сибири лесными пожарами и вспышками  

массового размножения насекомых-вредителей 
 

Fig. 2. Disturbance of Siberian forests by forest fires and outbreaks of insect pests’ mass reproduction 

 

Целью проекта является создание инновационного учебно-научного центра для подготовки 

инженерных кадров высшей квалификации, проведение перспективных научных исследований 

в области разработки новых методов дистанционного зондирования лесов и других природных 

ресурсов, разработка комплекса объективного и высокоточного контроля и мониторинга со-

стояния лесных ресурсов и лесопользования в Сибири на основе интегрирования лазерной и 

микроволновой аэро- и космической съемки и спутникового геопозиционирования, которые 

являются основой принципиально новой системы мониторинга, моделирования, прогнозирова-

ния и управления лесными ресурсами [19; 20]. 

Предлагаемый интегрированный мультисенсорный подход, инновационный математический 

и программный аппарат позволяют быстро и точно определять количественные и качественные 

характеристики лесов. 

Предлагаемые методические решения и алгоритмы трехмерного моделирования структуры  

и динамики леса по данным лазерного сканирования, цифровой аэро- и космической съемки  

являются пионерными, способствующими более эффективному оперативному и значительно  

(в 2 и более раза) менее затратному по стоимости и ресурсам контролю и мониторингу состоя-

ния и использования лесных ресурсов на огромной территории Сибири [21–24].  

При использовании метода достигается гораздо более высокая точность лазерных и микро-

волновых определений биометрических и таксационных показателей деревьев и древостоев, 

чем при традиционных наземных лесоинвентаризационных работах. Данные лазерной локации 

и микроволнового сканирования представляются в виде геотрансформированной (введенной  

в систему реальных географических координат) базы данных и цифровой фотокарты, совмес-

тимых в форматах с системами автоматизированного проектирования (САПР) и основными 

геоинформационными системами – ArcView, ArcINFO, MapINFO (рис. 3). 

 

2. Перспективы центра 

Разработка и внедрение комплекса в практику дистанционного мониторинга лесопользова-

ния на региональном уровне позволит обеспечить оперативное получение актуальных досто-

верных и высокоточных данных о состоянии лесных ресурсов, обеспечит надежную информа-

ционную основу для контроля результатов хозяйственной деятельности в использовании лесов, 

существенно повысит экономическую и экологическую эффективность управления в сфере  

лесопользования [25–27].  
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Создание и работу инновационного учебно-научного центра предлагается осуществлять  

в рамках направлений региональной технологической платформы Красноярского края «Иннова-

ционные технологии комплексного использования лесных ресурсов» при тесном сотрудничестве 

и кооперации с институтами Федерального исследовательского центра «Красноярский научный 

центр СО РАН», Министерством природных ресурсов и экологии Красноярского края, Мини-

стерством лесного хозяйства Красноярского края, предприятиями лесного комплекса Сибири.  

Проект соответствует приоритетным направлениям развития науки, технологий и техники  

в РФ, критическим технологиям (согласно Перечню, в Указе Президента РФ от 7 июля 2011 г.  

№ 899): 04 – Информационно-телекоммуникационные системы; 06 – Рациональное природополь-

зование. Технологии оценки ресурсов и прогнозирования состояния литосферы и биосферы. Тех-

нологии мониторинга и прогнозирования состояния природной среды. Коды и наименования 

рубрик ГРНТИ: 25.00.34; 36.23.25; 36.29.33; 68.00.00; 68.47.31; 68.47.33; 89.57.15; 89.57.45. 

Области коммерческого использования результатов проекта: оперативный государствен-

ный контроль и мониторинг лесопользования и состояния лесных земель, лесное хозяйство, 

лесоустройство и инвентаризация лесов, экология и природопользование, геоэкология, форми-

рование кадастра лесных ресурсов, аэрокосмические методы исследования природных ресурсов 

и территорий, информационные технологии, образование и подготовка специалистов высокой и 

высшей квалификации. 

Научный задел, уровень практической реализации. Разработан приборный комплекс и тех-

нологии дистанционного зондирования леса на основе импульсных лазерных и микроволновых 

аэро- и космических сенсоров высокого разрешения: DJI Matrice 300 RTK, RIEGL RiCOPTER 

VUX-1, Leica ALS 60+RCD 30 (60 MP 6 мкм) + NovAtel OEM 5 GPS/ГЛОНАСС, WorldView-2, 

GeoEye-2, Radarsat II. 

 

 
 

Рис. 3. Метод инвентаризации и мониторинга лесов на основе лазерного сканирования,  

цифровой аэрокосмической съемки и спутникового геопозиционирования 
 

Fig. 3. Method of forest inventory and monitoring based on laser scanning,  

digital aerospace photography and satellite geopositioning 

 

Разработаны методы и программные продукты для оценки структуры леса по данным лазер-

ной, микроволновой и цифровой аэро- и космической съемки, цифровые модели земной по-

верхности и лесного покрова районов Красноярского края. Выполнено трехмерное цифровое 

картографирование лесных территорий Красноярского края в масштабах М 1:200000 и крупнее 
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для целей государственного контроля, детальной инвентаризации и мониторинга лесных ресур-

сов, в том числе с использованием беспилотных авиационных систем (рис. 4). 

 

 
 

Рис. 4. Беспилотные авиационные системы лазерного сканирования и аэросъемки, используемые в проекте 
 

Fig. 4. Unmanned aircraft laser scanning and aerial photography systems used in the project 

 

Качественный и количественный состав исполнителей проекта. В составе исполнителей 

проекта 5 докторов наук, профессоров, 5 кандидатов наук, 3 аспиранта (СибГУ, ФИЦ КНЦ  

СО РАН), 2 инженера-испытателя, 5 магистров и 5 бакалавров кафедры КСТ СибГУ им.  

М. Ф. Решетнева. 

Основные ожидаемые результаты. По теме проекта осуществляется подготовка кадров 

высшей квалификации (магистры, кандидаты и доктора наук), опубликовано более 30 научных 

статей в рецензируемых российских и международных журналах, 5 монографий, 3 учебных по-

собия, получено 3 патента РФ. Реализация проекта позволит внедрить технологический и про-

граммный комплекс в системе мониторинга лесных ресурсов и лесного хозяйства Красноярско-

го края и других регионов Сибири, подготовить высококвалифицированные кадры, создать не 

менее 30 дополнительных высокотехнологичных рабочих мест, привлечь инвестиции в объеме 

не менее 150 млн рублей в год, за счет средств арендаторов лесных участков, лесо- и природо-

пользователей. 

Формы внедрения и защиты интеллектуальной собственности: технология – 1; опытный 

образец – 1; авторские свидетельства – 3; патенты – 3; свидетельства о государственной регист-

рации программ для ЭВМ – 5; учебно-методические издания – 3; статьи в рецензируемых науч-

ных журналах из Перечня ВАК, РИНЦ, RSCI, Scopus, WoS (Q 1–3) – 15. 

Планируемый бюджет проекта: ~ 50 млн руб. в год (2024–2028 гг.). Научные руководители 

проекта: Лапко Василий Александрович, доктор технических наук, профессор, заведующий 

кафедрой космических систем и технологий СибГУ имени академика М. Ф. Решетнева; Дани-

лин Игорь Михайлович, доктор сельскохозяйственных наук, ведущий научный сотрудник ла-

боратории таксации и лесопользования Института леса им. В. Н. Сукачева СО РАН, профессор 

кафедры космических систем и технологий СибГУ имени М. Ф. Решетнева.  

 

Заключение 

В результате реализации проекта будет достигнута значительная экономия бюджетных 

средств за счет снижения затрат на проведение работ по государственному контролю лесополь-

зования и инвентаризации лесов. Будет гарантированно обеспечены более высокая точность 

определения запасов древесины, снижение ошибки результатов определений в 3–4 раза, увели-

чение поступлений в местные и региональные бюджеты за пользование лесом на 20–25 % за 

счет получения актуальных и достоверных учетных данных о состоянии лесов. 
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Использование статистического энергетического метода для анализа динамических систем 

предполагает, что коэффициенты энергетической связи подсистем должны быть известны. Ко-

эффициенты энергетической связи показывают, какая часть энергии переходит из одной подсис-

темы в другую. Они входят в систему уравнений энергетического баланса и предварительно долж-

ны быть определены аналитически, экспериментально или численно. Наиболее перспективным из 

перечисленных методов является численный. В частности, в данной статье использован метод 

конечных элементов.  

 Целью настоящего исследования является определение коэффициентов энергетической связи 

двух подсистем в двух вариантах их относительного положения. За основу принята модель  

Г-образного соединения двух балок, которая довольно часто встречается в подобных исследовани-

ях. Г-образное соединение частей конструкции часто встречается в строительных сооружениях, 

однако в других отраслях, таких как разработка космической и авиационной техники, зачастую 

элементы конструкции соединяются под углом, отличным от прямого. А поскольку энергетические 

методы могут применяться и для аэрокосмической отрасли, при разработке подходов к анализу 

конструкций с помощью таких методов будет полезным знание о том, как меняются энергетиче-

ские параметры системы, в частности коэффициенты энергетической связи, в зависимости от 

того, под каким углом выполнено сопряжение их составных частей.  

Рассмотрены две конфигурации системы: в первой – балки соединены под прямым углом,  

во второй – под углом 45°. Вычислены коэффициенты энергетической связи балок для обеих конфи-

гураций системы. Сделаны выводы о возможности распространения полученного результата  

на более сложные конструкции, а именно конструкции космической техники. 

 

Ключевые слова: энергетический метод, коэффициент энергетической связи, уравнение энерге-

тического баланса, космический аппарат, колебания. 
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The use of the statistical energy method for the analysis of dynamic systems assumes knowing coupling 

loss factors of the subsystems. Coupling loss factors show how much energy transfers from one subsystem 

to another. They are included in the system of power-balance equations and must first be determined 

analytically, experimentally or numerically. The most promising of the listed methods is numerical. In 

particular, this article uses the finite element method. 

 The purpose of this study is to determine the coupling loss factors of two subsystems in two versions of 

their relative position. The basis is the model of an L-shaped connection of two beams, which is quite 

common in such studies. L-shaped connections of structural parts are prevalent in building structures, but 

in other areas, such as the development of space and aviation technology, structural elements with an 

angle other than 90° between them. Since energy methods can also be applied to the aerospace industry, 

when developing approaches to structural analysis using such methods, it will be useful to know how the 

energy system parameters, in particular the coupling loss factors, depend on the coupled angle. 

The paper considered two configurations of the system: in the first, the beams connected at a right 

angle, in the second, at an angle of 45°. We calculate the coupling loss factors of the beams for both system 

configurations. Conclusions of this paper draw about the possibility of extending the result to more 

complex structures, namely the spacecraft structures. 

 

Keywords: energy method, coupling loss factor, power-balance equation, spacecraft, oscillation. 

 

Введение 

В современной практике для анализа сложных конструкций наравне с широко известным 

методом конечных элементов (МКЭ) также используются и чуть менее распространенный ста-

тистический энергетический метод (СЭМ) или как чаще его можно встретить в зарубежной ли-

тературе SEA – Statistical Energy Analysis. Статистический – поскольку предполагается, что ис-

следуемые системы принадлежат статистическим совокупностям с известным распределением 

динамических параметров [1–4].  

Анализ системы с помощью СЭМ, как и с помощью МКЭ, предполагает разбиение системы 

на более простые подсистемы. Однако СЭМ допускает значительно более крупное разбиение, 

что экономит временные и вычислительные ресурсы, т. е. достаточно получить такую состав-

ную единицу системы, чтобы в ней распространялись колебательные волны одного типа.  

В то время, как для анализа сложной системы с помощью МКЭ (особенно на высоких часто-

тах), требуется сильно уменьшать размер конечного элемента, и тем самым увеличивать раз-

мерность всей системы с целью получения достоверного результата [5].  

В основу СЭМ положен закон сохранения энергии, согласно которому полная энергия замк-

нутой системы сохраняется [6]. Для решения составляется баланс энергий, вводимых в систему 

и поглощенных ею, а также переходящих из одной подсистемы в другую [7]. 

Процесс перетекания энергии между подсистемами математически описывается так назы-

ваемыми коэффициентами энергетической связи подсистем. Они могут быть найдены аналити-

чески, экспериментально или численно. Аналитические зависимости далеко не всегда приме-

нимы в силу сложности моделируемых реальных конструкций, экспериментальные – зачастую 

слишком трудоемки. Наиболее перспективными для этих целей являются численные методы. 

 

Постановка задачи 

В СЭМ система разделяется на несколько связанных подсистем, объединяющих моды одного 

типа (изгибные, крутильные или продольные). Метод является статистическим в том смысле, что 

рассматриваемые подсистемы условно должны объединять группы идентичных объектов, которые 

должны обладать аналогичными динамическими свойствами [1]. Метод основан на вычислении 

энергии, передающейся от одной подсистемы к другой. Энергия каждой подсистемы может рассеи-

ваться посредством демпфирования, которое выражается величиной коэффициента потерь, или пе-

реходить в смежные подсистемы [8]. Коэффициент энергетической связи показывает, какая часть 

энергии переходит из одной подсистемы в другую. Таким образом, переменной в анализе выступа-
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ет энергия. Предполагается, что энергия сконцентрирована только на резонансных модах. При этом 

полная энергия каждой подсистемы представляет собой сумму энергий каждой моды. 

Основу СЭМ составляет система уравнений энергетического баланса (СУЭБ), которая имеет 

вид 
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Здесь ηi – коэффициенты внутренних потерь подсистем; ηij – коэффициенты энергетической 

связи подсистем; Ei – колебательные энергии подсистем; Пi – мощности, вводимые в подсисте-

мы; ω – круговая частота; n – количество подсистем. 

Правая часть СУЭБ определяет вводимые в подсистемы энергии, в то время как левая часть 

определяет колебательные энергии системы. Количество уравнений, входящих в СУЭБ, должно 

быть равно количеству подсистем. В вектор-столбце правой части СУЭБ не равны нулю только 

компоненты тех подсистем, в которые вводится энергия. 

Колебательная энергия, используемая в расчете, – полная механическая энергия, которая 

представляет собой сумму кинетической и потенциальной энергий каждой подсистемы и явля-

ется неизвестной в уравнениях. Предполагается, что вводимые мощности предварительно вы-

числены, а коэффициенты потерь и коэффициенты связи подсистем приняты по аналогии с уже 

проведенными расчетами идентичных конструкций и известны при составлении СУЭБ. 

Как было отмечено выше, аналитические и экспериментальные способы определения коэф-

фициентов энергетической связи не являются универсальными, и предпочтение в данном слу-

чае следует отдать численным методам. Использование для этих целей МКЭ является перспек-

тивным и удобным подходом [9–13]. 

Так, в статье [14] рассмотрено Г-образное соединение двух балок, на примере которого  

с помощью МКЭ были найдены коэффициенты энергетической связи при переходе энергии  

из первой балки во вторую.  

Г-образное соединение частей конструкции действительно часто встречается в строитель-

ных сооружениях, однако в других отраслях, таких как разработка космической и авиационной 

техники, зачастую элементы конструкции соединяются под углом, отличным от прямого.  

А поскольку ЭМ может применяться и для аэрокосмической отрасли, при разработке подходов 

к анализу конструкций с помощью ЭМ будет полезным знание о том, как меняются энергетиче-

ские параметры системы, в частности коэффициенты энергетической связи, в зависимости  

от того, под каким углом выполнено сопряжение их составных частей.  

Так, например, ячейка сетчатой изогридной (или анизогридной) структуры силовой конст-

рукции космического аппарата подразумевает соединение ребер под произвольными углами. 

В настоящем исследовании для контроля расчетных параметров возьмем за основу балоч-

ную модель из статьи [14], но изменим некоторые условия под задачи анализа. 

Рассмотрим систему, представленную двумя шарнирно опертыми балками, жестко соединен-

ными между собой (рис. 1). Для удобства исследования граничные условия выбраны таким обра-
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зом, чтобы в балках возникали только изгибные колебания. Длина первой балки 1,1 м, длина вто-

рой балки 0,9 м. Моделирование производилось двумерными конечными элементами одинаковой 

длины (1 см). Сечения балок 0,001×0,005 м. Балки соединены между собой вдоль длинной сторо-

ны сечения. Материал – сталь. Коэффициент внутренних потерь для обеих балок 0,01. 

Проведем расчет коэффициентов энергетической связи для двух вариантов соединения  

балок (рис. 1). Для каждого варианта расчета гармоническая нагрузка 1 Н прикладывалась по-

очередно к каждой балке на расстоянии 0,1 м от края, всегда перпендикулярно к балке. 

 

           
                                                                      а                                                      б 

 

Рис. 1. Варианты соединения двух балок:  

а – угол равен 90°; б – угол равен 45° 
 

Fig. 1. Variation of two beams coupling:  

a – 90° angle; b – 45° angle 

 

Составим СУЭБ для этой системы. Для удобства при E введем второй индекс так, что запись 

E12 будет означать энергию первой подсистемы при введении энергии во вторую [15]. Анало-

гично – для оставшихся E11, E21, E22. После чего СУЭБ в матричном виде будет выглядеть так: 
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а уравнения системы примут вид 
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Зная коэффициенты внутренних потерь балок, из расчета по МКЭ найдем полные энергии 

колебаний подсистем. Для этого необходимо провести два расчета, поочередно вводя энергию 

в каждую балку. 

Таким образом, коэффициенты энергетической связи η12 и η21 могут быть вычислены из сле-

дующих выражений: 
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Результаты расчета коэффициентов энергетической связи для двух вариантов соединения 

балок представлены на рис. 2 и 3. 
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Рис. 2. Коэффициент энергетической связи в зависимости от частоты: а – η12; б – η21 

 

Fig. 2. Coupling loss factor depending on the frequency: a – η12; b – η21 

 

 
а 
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Рис. 3. Коэффициенты энергетической связи по третьоктавным частотным диапазонам: а – η12; б – η21 

 

Fig. 3. Coupling loss factors in 1/3 octave frequency bands: a – η12; b – η21 
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Результаты 

Из графиков, приведенных на рис. 2 видно, что значения коэффициентов энергетической 

связи двух балок при переходе энергии из первой во вторую η12 и, наоборот, из второй в пер-

вую η21, незначительно возрастают при уменьшении угла между балками. В то же время разни-

ца в значениях η21 для случаев соединения балок под углами 90° и 45° более заметна на опреде-

ленных собственных частотах. 

Однако если просуммировать значения коэффициентов энергетической связи в третьоктав-

ных полосах частот, то подобные выводы становится сделать сложнее. Это говорит о том,  

что к осреднению результатов следует подходить с осторожностью и не ограничиваться анали-

зом осредненных значений. 
 

Заключение 

Получены значения коэффициентов энергетической связи двух балок по результатам двух 

вариантов расчета. В первом варианте балки соединялись под прямым углом, во втором – угол, 

образуемый двумя балками был равен 45°. Сравнительный анализ проведенных расчетов пока-

зал, что уменьшение угла между балками незначительно влияет на значения коэффициентов 

энергетической связи двух балок. Полученные результаты позволяют предположить, что для 

более сложных систем, таких как изогридные (или анизогридные) силовые конструкции косми-

ческих аппаратов, образованные пересечением ребер под определенным углом, коэффициенты 

энергетической связи также будут меняться незначительно при изменении угла сопряжения 

ребер. Это позволило бы не проводить дополнительные расчеты и измерения за счет использо-

вания в расчетах уже известных коэффициентов энергетической связи. Данное предположение 

требует дальнейшего подтверждения на примере анализа более сложных систем. 
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Композиционные материалы широко используются практически во всех сферах науки, техники, 

без них современная жизнь не мыслима. Механика деформируемого твердого тела сформировалась 

и окрепла как наука на изучении материалов, используемых в 19 и 20 вв. Композиционные материа-

лы потребовали новых способов как теоретического, так и экспериментального изучения. Особой 

проблемой стало определение напряжений и деформаций, возникающих в местах контакта мат-

рицы с волокнами. Большую роль в современной технике играют композиты с пластической мат-

рицей. Эти материалы успешно справляются с трещинообразованием и существенно замедляют 

рост трещин. В настоящей статье решена задача о напряженном состоянии композиционного 

бруса с упруго-пластической матрицей и упругими волокнами, расположенными вдоль оси бруса. 

Предполагается, что в зоне контакта матрицы с волокнами, по модели Ю. Н. Работнова, реализу-

ется постоянное касательное напряжение, меньшее, чем предел текучести волокна. Один конец 

бруса закреплен, а на второй – действует постоянная сила, приложенная к центру тяжести, сов-

падающему с началом координат. Предполагается, что на свободной границе бруса и в местах 

контакта бруса с волокнами напряжения достигают предела пластичности. Задача решена с по-

мощью законов сохранения. Это позволяет свести нахождение напряженного состояния в произ-

вольной точке сечения к вычислению интегралов по внешней границе бруса и границам матрицы и 

волокон. 

 

Ключевые слова: композитный брус, напряженное состояние, законы сохранения дифференци-

альных уравнений. 
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Technologies and production widely use composite materials now. “Mechanics of deformable solids” 

was formed as a science based on the study of materials used in the 19th and 20th centuries. Modern com-

posite materials require new theoretical and experimental studies. Determining the stresses and deforma-
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tions that occur at the points of contact of the matrix with the fibers is a special problem. Composites with 

a plastic matrix play an important role in modern technology. These materials successfully cope with 

cracking and significantly slow down the growth of cracks. In this article, the problem of the stress state of 

a composite beam with an elastic-plastic matrix and elastic fibers located along the axis of the beam is 

solved. It is assumed that in the zone of contact of the matrix with the fibers, according to the model of Yu. 

N. Worknov, a constant tangential stress is realized, less than the yield strength of the fiber. One end of the 

beam is fixed, and a constant force applied to the center of gravity coinciding with the origin of coordinates 

acts on the second. It is assumed that at the free boundary of the beam and at the points of contact of the 

beam with the fibers, the stresses reach the plasticity limit. The problem is solved with the help of conserva-

tion laws. This makes it possible to find the stress state at an arbitrary point of the section as a calculation 

of integrals along the outer boundary of the beam and the boundaries of the matrix and fibers. 

 

Keywords: composite beam, stress state, conservation laws of differential equations. 

 

Введение 

В настоящее время большое внимание уделяется всестороннему исследованию композитных 

материалов. Так, в [1] разработана многослойная броня – алюмооксидная керамика (тканый 

материал), армированная эпоксидной смолой и алюминиевым сплавом. В [2] исследованы ко-

лебания композитной балки из функционально-градиентного в двух направлениях материала, 

армированного углеродными нанотрубками. В работе [3] определена и сопоставлена эффектив-

ность различных схем облицовки пластины композитными покрытиями. В [4] исследована ус-

тойчивость подкрепленного отсека фюзеляжа самолета, выполненного из композиционного 

материала, при чистом изгибе и нагружении внутренним давлением. В [5] проведены исследо-

вания стойкости формируемого композитного материала при высокоскоростном соударении.  

В [6] приводится математическая постановка задачи о вынужденных установившихся и собст-

венных колебаниях рассматриваемых смарт-систем, а также результаты численных расчетов, из 

которых следует, что графеновые композиты могут быть использованы для дополнительного 

демпфирования колебаний смарт-структур на основе пьезоэлементов. В работе [7] на основе 

метода конечных элементов разработан вычислительный алгоритм для решения ограниченного 

класса задач об изгибе композитных пластин, армированных системами однонаправленных вы-

сокопрочных волокон. Разработана модель динамического деформирования и разрушения ком-

позитных материалов, в которой учитывается нелинейность диаграмм ударного нагружения  

с упрочнением, зависящего от скорости деформирования [8]. 

В [9] Ю. Н. Работнов предложил модель композитного материала с упруго-пластическим 

связующим и упругими волокнами. При этом между волокнами и связующим, при нагружении, 

действует постоянное касательное напряжение. На основе этой модели в предлагаемой статье 

рассмотрено напряженное состояние бруса, изготовленного из композиционных материалов. 

Задача решена с помощью законов сохранения, построенных для системы дифференциальных 

уравнений, описывающих напряженное состояние бруса. Методику построения законов сохра-

нения можно найти в [10; 11]. Законы сохранения позволяют эффективно решать краевые зада-

чи для ряда уравнений механики деформируемого твердого тела. Примеры решения таких  

задач можно найти в [12–15]. 

 

Постановка задачи 

Рассмотрим брус, изготовленный из упруго пластического материала, армированный n упру-

гими волокнами. Один конец бруса закреплен в точке 0z  , на втором конце бруса при z l  под-

вешен груз весом Р в начале координат, который совпадает с центром тяжести сечения (рис. 1).  

Матрица бруса имеет модуль упругости G  и предел текучести при чистом сдвиге .sk   

Волокна расположены вдоль оси бруса в произвольном порядке параллельно оси z . Каждое 

волокно имеет круглое сечение, центр волокна располагается в точке с координатами ( , )i ix y , 
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радиус волокна равен R , модуль упругости iG . Пределы текучести волокон превосходят пре-

дел текучести матрицы. Касательное напряжение между волокном и матрицей равно .sk   

 

 

 

 

 

 

 

 
 

Рис. 1. Брус с волокнами с подвешенным грузом 
 

Fig. 1. A fiber beam with a suspended load 

   

Заданный процесс описывается уравнением равновесия и уравнениями совместности де-

формаций [13]:  
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Из двух последних уравнений (1), с учетом первого получаем 

             2 ,
(1 )

yzxz P
y K

y x I

 
  

   
 (2) 

где K  – постоянная, являющаяся углом поворота объемного элемента бруса относительно оси 

z ; , ,xz yz z    – компоненты тензора напряжений; S
 
– поперечное сечение бруса; I  – момент 

инерции относительно оси y ;   – коэффициент Пуассона.  

Граничные условия на боковой поверхности бруса, свободной от напряжений и находящей-

ся в пластическом состоянии, имеют вид 

2 2 2 2 2
0 0 0, 1/ 3 ,xz yz xz yz s zn m k k            

где 0 0,n m
 
– компоненты вектора нормали к боковой поверхности, которые можно записать  

в виде 

                 , .xz yzmk nk    m  (3) 

На границе между волокном и матрицей выполняются условия 

2 2 2, ,xz i yz i xz yzm n k          

где ,i in m  – компоненты вектора нормали к боковой поверхности i-го волокна, которые запи-

шем в виде 

                     
2 2 2 2, .xz i i yz i im n k n m k          m  (4) 

Далее в формулах (3)–(4) выбирается верхний знак. 
 

Законы сохранения уравнений (1)–(2) 

Для удобства дальнейших вычислений введем следующие обозначения: 

, .xz yzu v   
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Тогда задача (1)–(4) запишется так:  

                      1 / 0,x yF u v Px I   
 

                    2 2 0,
(1 )

y x

P
F u v y K


    

   

(5)
 

на боковой поверхности: 

, ,u mk v nk  
 

на границе волокна и матрицы: 

2 2 2 2, .i i i iu m n k v n m k         
 

Определение. Законом сохранения для системы уравнений (5) назовем выражение вида 

                  1 1 2 2( , , , ) ( , , , ) ,x yA x y u v B x y u v F F  
 

(6)
 

где 1 2,   – некоторые линейные операторы, одновременно не равные тождественно нулю. 

Более подробно с техникой вычисления законов сохранения и их использования можно оз-

накомиться в [3–5]. 

Пусть 

                        1 1 1,A u v     2 2 2 ,B u v      (7) 

где , ,i i i    – функции только от , .x y  

Подставляя (7) в (6) получаем 

1 2
0,x y    1 2

0,x y   1
1 ,   1

2 ,   2
2 ,   2

1 ,  
 

1 2 1 1
/ [2 / ( (1 ))].x y Px I K P y I            

Отсюда следует 

                    
1 1

0,x y  
  

1 1
0,x y     

                  
1 2 1 1

/ [2 / ( (1 ))].x y Px I K P y I            
(8) 

Рассмотрим для системы уравнений (8) два решения, имеющие особенности в произвольной 

точке 0 0,x y  сечения: 

1) 1 0

2 2
0 0

,
( ) ( )

x x

x x y y


 

  
1 0

2 2
0 0

,
( ) ( )

y y

x x y y


  

  
  

1 2 0 0 0
0 0

0 0 0

2 2 2 2
0 0 0 0

0, arctg ( ( )arctg
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1
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2

y y y y yPx P
y y x x

I x x I x x x x

x x y y K x x y y
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          

    

       

 

(9) 

 
2) 1 0

* 2 2
0 0

,
( ) ( )

y y

x x y y


 

  
1 0
* 2 2

0 0

,
( ) ( )

x x

x x y y


 

  
  

1 2 2 20 0 0
* * 0 0 0

0 0

2
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0 0

0, 2 arctg [ arctg ln(( ) ( ) )]
(1 ) 2
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2

y y y y x xP
K y x x y y

x x I x x
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x x y y

I
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(10) 

где 0 0,x y – постоянные.
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Вычисление напряженного состояния в точке 00 , yx
 

Пусть 0 0( , )x y  – произвольная точка, принадлежащая связующему, и пусть в этой точке со-

храняющийся ток имеет особенность вида (9) или (10). Тогда из (6) следует 

                  0
1

( ) 0,

i

n

x y

iS Г Г

A B dxdy Аdy Bdx Ady Bdx Ady Bdx
 

              (11) 

где   окружность 2 2 2
0 0( ) ( )x x y y      (рис. 2). 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рис. 2. Вычисление напряженного состояния в точке 0 0,x y  

Fig. 2. Calculation of the stress state at a point 0 0,x y  

 

Рассмотрим решение (9), полагая 0 0сos , sinx x y y        , тогда из (11) с учетом (9), 

при 0 , получаем 
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(12) 

 

Рассмотрим другое решение уравнений (8) вида (9). 

Почти дословно повторяя предыдущие рассуждения с решением (12), получаем  
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0 0 0 0
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Заключение 

Полученные формулы позволяют вычислить напряженное состояние в любой точке свя-

зующего материала. Те точки, где 
2 2 2
xz yz k    ,

 
будут находиться в пластическом состоянии, 

остальные точки среды, а также волокна, будут оставаться упругими. Предложенный метод 

решения позволяет построить упруго-пластическую границу в изгибаемом композитном брусе 

и тем самым оценить его несущую способность. Многообразие композитов [14 – 16] и их ог-

ромная практическая важность позволяют надеяться, что предложенная авторами методика по-

зволит оценивать прочность конструкций изготовленных из композитов. 
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Повышение срока активного использования бортовой 

электронной аппаратуры космических аппаратов 
 

А. Л. Тимофеев, А. Х. Султанов, И. К. Мешков, А. Р. Гизатулин 
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Для электронной аппаратуры космических систем, и в первую очередь устройств памяти, акту-

альна задача защиты от воздействия ионизирующего космического излучения и других внешних фак-

торов, искажающих хранимую и обрабатываемую информацию. В данной работе предложен голо-

графический метод кодирования, позволяющий восстанавливать информацию при большом числе 

ошибок. Метод основан на записи в память вместо исходных данных цифровой голограммы вирту-

ального цифрового объекта, соответствующего блоку данных. Использовано свойство делимости 

голограммы, позволяющее восстановить записанный блок данных по его фрагменту. Достигаемый 

уровень помехоустойчивости определяется размером голограммы. Для 8-разрядного блока данных 

запись 256-разрядной голограммы обеспечивает восстановление информации при потере 75 % запи-

санной голограммы. Разработанный декодер корректирует пакет зависимых (группирующихся) оши-

бок, искажающих все биты голограммы. Количество случайных независимых ошибок, которые кор-

ректирует декодер, может составлять до 40 % записанной информации. Система хранения инфор-

мации, устойчивая к ионизирующему излучению, представляет собой массив памяти увеличенной ем-

кости с учетом выбранного коэффициента избыточности, и контроллер памяти, осуществляющий 

голографическое кодирование при записи информации и декодирование с автоматическим исправле-

нием ошибок при чтении информации. Алгоритм работы самого контроллера может быть реализо-

ван в виде программируемой логической интегральной схемы, либо хранится в постоянном запоми-

нающем устройстве, не подверженном влиянию ионизирующего излучения. 
 

Ключевые слова: голографическое кодирование, корректирующий код, исправление случайных и 

группирующихся ошибок. 
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For electronic equipment of space systems, and primarily memory devices, the task of protection from 

the effects of ionizing cosmic radiation and other external factors that distort stored and processed 

information is relevant. This paper proposes a holographic coding method that allows you to restore 
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information in the event of a large number of errors. The method is based on recording into memory, 

instead of the original digital hologram data, a virtual digital object corresponding to a data block. The 

divisibility property of a hologram is used, which makes it possible to reconstruct a recorded data block 

from its fragment. The achieved level of noise immunity is determined by the size of the hologram. For an 

8-bit data block, recording a 256-bit hologram provides information recovery if 75 % of the recorded 

hologram is lost. The developed decoder corrects a package of dependent (grouping) errors that distort all 

bits of the hologram. The number of random independent errors that the decoder corrects can be up  

to 40 % of the recorded information. The information storage system, resistant to ionizing radiation, is a 

memory array of increased capacity, taking into account the selected redundancy factor, and a memory 

controller that performs holographic encoding when recording information and decoding with automatic 

error correction when reading information. The operating algorithm of the controller itself can be 

implemented in the form of a programmable logic integrated circuit, or stored in a read-only memory 

device that is not affected by ionizing radiation. 

 

Keywords: holographic coding, correction code, correction of random and clustered errors. 

 

Введение 

Для электронной аппаратуры космических систем, и в первую очередь устройств памяти, 

актуальна задача защиты от воздействия ионизирующего космического излучения и других 

внешних факторов, искажающих хранимую и обрабатываемую информацию [1]. Радиационные 

эффекты и космические частицы создают большое число накапливающихся в устройствах па-

мяти ошибок. Использование известных методов помехоустойчивого кодирования информации 

дает эффект в течение ограниченного времени, пока число ошибок не становится слишком 

большим. В ответственных системах используется ECC-память – (англ. error-correcting code 

memory, память с коррекцией ошибок) – тип компьютерной памяти, которая автоматически 

распознаёт и исправляет спонтанно возникшие изменения (ошибки) битов памяти – одну ошиб-

ку в одном машинном слове. При длине машинного слова 64 бита количество исправляемых 

ошибок < 1,5 %. 

Для повышения надежности хранения информации представляет интерес форма записи дан-

ных, обеспечивающая восстановление блока информации по его фрагменту – голографический 

метод записи, использующий свойство делимости голограммы (возможность восстановления 

полного изображения объекта по фрагменту голограммы) [2].  

 

Голографический метод восстановления информации 

Идея использования голографических принципов кодирования была сформулирована в ра-

ботах [3; 4], но полное цифровое моделирование голограммы требовало больших вычислитель-

ных ресурсов, поэтому в них рассматривалось псевдоголографическое кодирование. В соответ-

ствии с предложенным методом элементы цифрового двухмерного массива равномерно пере-

мешиваются определенным образом, в результате чего по любой части переупорядоченного 

массива можно реконструировать уменьшенную копию исходного массива. Исследование 

псевдоголографических методов продолжено в [5–8]. Описанные методы имеют область при-

менения, ограниченную задачами кодирования массивов информации с большой внутренней 

избыточностью, и являются аналогом метода перемежения (iterleaving) [9], используемого  

в системах связи для борьбы с пакетами ошибок. 

Использовать полное голографическое кодирование для исправления ошибок предложено  

в [10]. Рассмотренный метод основан на моделировании голограммы как интерференционной 

картины плоского изображения, образованного матричным представлением исходного цифро-

вого блока данных. Операции кодирования и декодирования в этом случае требуют достаточно 

больших вычислительных ресурсов. Однако сложность вычислений можно значительно сокра-

тить, если учесть, что для цифровой голограммы определяющее значение имеет количество то-

чек, а не их взаимное расположение. В [11] показано, что эффективность кодирования сохраня-
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ется при переходе от матричной голограммы к линейной с тем же числом точек. Поэтому ра-

ционально использовать одномерные массивы данных и одномерные голограммы. 

Голографический метод помехоустойчивого кодирования, исправляющий многократные 

ошибки, заключается в математическом моделировании цифровой голограммы виртуального 

объекта, представляющего собой блок входных данных. В процессе кодирования k-разрядный 

двоичный код входного блока данных преобразуется во вторичный блок – единичный позици-

онный код с числом позиций n = 2
k
. При этом закладывается информационная избыточность  

с числом разрядов r = n–k. Вторичный блок имеет (n–1) нулей и одну единицу в позиции, за-

данной исходными данными. Таким образом, входной блок данных используется как адрес по-

зиции единицы в последовательности нулей единичного позиционного кода вторичного блока. 

Голографическое кодирование заключается в формировании линейной голограммы вторичного 

блока, рассматриваемого как виртуальный оптический объект. Процедура формирования голо-

граммы и восстановления исходного объекта по голограмме описана в [11; 12]. Использовать 

голографический способ преобразования информации для повышения устойчивости к ионизи-

рующему излучению систем обработки и хранения информации предложено в [13; 14]. Рас-

смотрим возможность и эффективность применения голографического метода помехоустойчи-

вого кодирования в устройствах памяти, подверженных воздействию внешних факторов, при-

водящих к появлению случайных и детерминированных (пакетных) ошибок. 

 

Результаты моделирования 

Исследование корректирующей способности голографического кода проведено путем моде-

лирования в среде MATLAB процесса искажения голограммы HO случайными и пакетными 

ошибками.  

На рис. 1 показан вид линейной голограммы 8-разрядного входного блока данных со значе-

нием X = 99. При этом размер записываемой в память голограммы – 256 бит, коэффициент из-

быточности 32. 

 

 
 

Рис. 1. Голограмма HO для X=99 
 

Fig. 1. Hologram HO for X=99 

 

На рис. 2 приведен результат декодирования AR, в котором позиция максимума Y = 99 несет 

информацию о закодированном значении. В полученном массиве присутствует небольшой шум 

декодирования, обусловленный конечным числом дискретных значений голограммы, и не пре-

пятствующий выделению информационного значения.  
 

 
 

Рис. 2. Восстановленный массив AR при n = 256, Y = 99 
 

Fig. 2. Restored AR array at n = 256, Y = 99 
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Рассмотрим устойчивость кода к стираниям, случайным и пакетным ошибкам.  

Вид голограммы на входе декодера при стирании (потере) 75 % голограммы размером  

n = 256 приведен на рис. 3. 

 

 
 

Рис. 3. Голограмма HR для X=99. Потери 75 % 
 

Fig. 3. Hologram HR for X=99. Losses 75 % 

 

Результат восстановления блока данных по оставшимся 25 % приведен на рис. 4. Точка мак-

симума в позиции Y = 99 соответствует переданному значению X = 99 и однозначно определяет 

значение кодируемого блока. 

 

 
 

Рис. 4. Восстановленный массив AR при потерях 75 %, n = 256, Y = 99 = X 
 

Fig. 4. Restored AR array with 75 % loss, n = 256, Y = 99 = X 

 

Голографическое кодирование обеспечивает устойчивость не только к потерям информации, 

но и к случайным ошибкам. Возникновение ошибок смоделировано путем замены части голо-

граммы двоичной случайной последовательностью (шумом). Массив, восстановленный по  

голограмме размером n = 256, содержащей 75 % шума, приведен на рис. 5.  
 

 
 

Рис. 5. Восстановленный массив AR  при длине шумовой последовательности 75 %, n = 256, Y = 99 = X 
 

Fig. 5. Restored AR array with noise sequence length 75 %, n = 256, Y = 99 = X 
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Увеличение размера голограммы приводит к возрастанию помехоустойчивости. При  

n = 2
14 

= 16394 успешное восстановление информации происходит при длине шумовой после-

довательности до 95 % от размера голограммы. 

При замене части голограммы двоичным шумом число возникающих ошибок меньше  

числа шумовых позиций, так как около половины шумовых позиций совпадут с информацион-

ными битами и не создадут ошибок. Поэтому максимальное возможное число независимых 

случайных ошибок в достаточно большой голограмме составляет 50 % от количества бит  

в голограмме. Если число ошибок больше 50 %, ошибки являются зависимыми, а 100 %  

ошибок соответствует полностью детерминированному случаю – побитной инверсии голо-

граммы. 

Наиболее сложная для декодирования ситуация – число случайных ошибок, приближаю-

щееся к 50 %. Корректирующая способность голографического кода зависит от размера голо-

граммы n. Статистика результатов моделирования показывает, что при n = 256 вероятность 

ошибки декодирования составляет 10
–3 

при количестве ошибок на входе декодера 30 %. При 

числе ошибок 25 % и количестве испытаний 10 000 ошибки декодирования не зафиксированы. 

При n = 1024 вероятность ошибки декодирования 10
–3

 достигается при 41 % ошибок в голо-

грамме. 

Рассмотренные примеры восстановления информации характерны для случаев с независи-

мыми случайными ошибками. В то же время для большинства двоичных информационных сис-

тем характерно наличие корреляции между ошибками и объединение их в пакеты [15]. Пакет-

ные ошибки возникают при интенсивном воздействии ионизирующего излучения, при записи 

информации на носителях данных, а также в каналах связи [16]. 

Для коррекции ошибок, возникающих при хранении информации широко используются по-

мехоустойчивые коды. Одним из самых эффективных является код Рида-Соломона (РС-код), 

широко применяемый в системах восстановления данных с компакт-дисков, при создании ар-

хивов с информацией для восстановления в случае повреждений, в помехоустойчивом кодиро-

вании [17]. Предел корректирующей способности РС-кода определен границей Синглтона [18], 

в соответствии с которой для исправления ошибок код должен иметь не менее двух провероч-

ных символа на одну ошибку. При большой степени избыточности число исправляемых оши-

бок приближается к 50 % от длины кодового слова. Особенностью РС-кода является то, что 

столь высокую исправляющую способность он демонстрирует только для пакетных ошибок 

[15], уступая, например, коду Рида-Маллера (РМ-код) в исправлении независимых случайных 

ошибок. РМ-код с длиной кодового слова n = 2
m 

исправляет 2
m–2

–1 ошибок любого вида [18], 

занимающих почти 25 % кодовой комбинации.  

Базовый декодер голографического кода, так же как и РС-код, устраняет ошибки, занимаю-

щие не более 50 % кодового слова. Однако в силу специфики голографического метода пред-

ставления информации возможно построить универсальный декодер, исправляющий любое 

количество группирующихся пакетных ошибок вплоть до 100 % размера голограммы, то есть, 

когда искажены все символы. 

Сама по себе задача исправления 100% ошибок является тривиальной – для этого достаточ-

но инвертировать каждый разряд кодового слова. Однако здесь для всех кодов, кроме гологра-

фического, возникает проблема выбора одного из двух равновероятных результатов декодиро-

вания – прямого или инвертированного. Голографический же код дает совпадающий результат 

декодирования, как для неискаженного кодового слова, так и для кодового слова, содержащего 

100 % ошибок. На рис. 6 приведен результат декодирования инвертированного блока, содер-

жащего 100 % ошибок. Отсюда видно, что пакетные ошибки приводят к инверсии максимума в 

восстановленном массиве, но позиция его сохраняется, поэтому восстановление информации 

происходит правильно.  
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Рис. 6. Восстановленный массив AR  (Y = 100), число ошибок – 256 (100 %) 
 

Fig. 6. Restored AR  array (Y = 100), number of errors – 256 (100 %) 

 

Сложнее происходит восстановление при количестве пакетных ошибок около 50 %. Для ре-

шения этой задачи декодируемый блок данных разбивается на две равные части и каждая часть 

декодируется в прямом и инвертированном виде. Каждый из четырех вариантов декодирования 

формирует полный выходной массив, при этом все реализации имеют разные уровни шума  

(рис. 7). Совместный анализ этих массивов позволяет определить значение декодируемого бло-

ка данных.  
 

 
 

Рис. 7. Результаты работы четырех декодеров 
 

Fig. 7. Results of four decoders 

 

На рис. 8 показан фрагмент одного из четырех массивов при декодировании голограммы, 

содержащей 128 ошибок при n = 256 (50 % ошибок), кодируемое значение Y = 100. Из него вид-

но, что, несмотря на отсутствие экстремума в точке Y = 100, значение входного блока можно 

восстановить по характерной комбинации симметрично расположенных четырех боковых мак-

симумов.  

 

 
 

Рис. 8. Фрагмент гистограммы восстановленного массива AR  (Y = 100) 
 

Fig. 8. Fragment of the histogram of the reconstructed AR  array (Y = 100) 
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Моделирование показало, что универсальный декодер, содержащий 4 декодера и блок выде-

ления максимума, исправляет любое количество пакетных ошибок – от 0 до 100 % записанного 

блока данных. Этот декодер эффективен при устранении случайных и пакетных ошибок. При 

числе ошибок менее 50 % они являются случайными и декодер обеспечивает восстановление 

информации при 41 % ошибок в кодовом слове. При числе ошибок более 50 % они являются 

зависимыми и формируют правую часть графика (рис. 9). 

 

 
 

Рис. 9. Вероятность ошибки на выходе декодера в зависимости от числа ошибок  

на входе декодера для голограмм размером n = 256 и n = 1024 
 

Fig. 9. Probability of error at the decoder output depending on the number of errors  

at the decoder input for holograms of size n = 256 and n = 1024 

 

 

Таким образом, голографическое кодирование исправляет ошибки, если их количество со-

ставляет менее 40 или более 60 процентов от длины кодового слова при n = 1024 (рис. 9). Это 

позволяет повысить надежность восстановления данных в системах хранения информации, 

подверженных воздействию ионизирующего излучения, температуры и других факторов, вы-

зывающих деградацию параметров элементной базы. 

 

 

Заключение 

Система хранения информации, устойчивая к ионизирующему излучению, представляет со-

бой массив памяти увеличенной емкости с учетом выбранного коэффициента избыточности,  

и контроллер памяти, осуществляющий голографическое кодирование при записи информации 

и декодирование с автоматическим исправлением ошибок при чтении информации. Алгоритм 

работы самого контроллера может быть реализован в виде программируемой логической инте-

гральной схемы, либо хранится в постоянном запоминающем устройстве, не подверженном 

влиянию ионизирующего излучения.  

Использование возможно в компьютере любой архитектуры. Для этого необходимо моди-

фицировать контроллер памяти, установив в нем модуль кодирования/ декодирования. 
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Разработка высокоскоростных летательных аппаратов баллистического типа со скоростью, 

превышающей 1000 м/с, в настоящее время является приоритетной задачей за рубежом и в Рос-

сии. Эффективность таких новых изделий подтверждается трековыми испытаниями со скоро-

стью их применения. Испытательные полигоны с рельсовыми трассами существуют практически 

во всех странах, например в США их более 15: двухрельсовые, монорельсовые и различные их ком-

бинации, различающиеся длиной, шириной рельсовой пары, рельсами и конструкцией самого трека, 

включая герметичную оболочку над рельсовой дорожкой для заполнения ее более легкой средой. 

Самый длинный трек США Holloman AFB, расположенный в New Mexico, длиной 15536 м. Распола-

гают трековыми полигонами с различной длиной и своим особенным исполнением Англия, Франция, 

Германия, Канада, Италия, Япония, Индия, Китай, Корея, Турция и другие страны, включая Афри-

канский континент. Высокоскоростные полигонные испытания в России проводятся на экспери-

ментальной установке «Ракетный рельсовый трек 2500», размещенной на территории ФКП 

«ГкНИПАС имени Л. К. Сафронова». Экспериментальная установка состоит из рельсового пути, 

размещенного на специальном основании, обеспечивающем необходимый вертикальный профиль 

пути с участками подъема и прямолинейного горизонтального движения, а также технологиче-

ский участок снижения для торможения подвижного технологического оборудования. Испытуе-

мое изделие размещается на ракетной трековой каретке, движущейся по рельсам на опорах 

скольжения. Для придания ускорения трековой каретке используются ракетные двигатели твердо-

го топлива, тяга которых выбирается на основе баллистических расчетов для достижения тре-

буемой скорости испытания. Длина трека играет важную роль для достижения предельных ско-

ростей разгона подвижного трекового снаряжения. Огромное аэродинамическое сопротивление, 

пропорциональное квадрату скорости движения каретки при испытаниях на высоких скоростях 

приводит к необходимости уменьшать мидель и массу подвижной установки. Увеличение тяги 

двигателей приводит к росту массы и стоимости трекового снаряжения, а также к необходимо-

сти увеличения запаса прочности опор скольжения. Однако прирост скорости испытаний можно 

достичь при замене воздушной среды газами, обладающими существенно меньшей плотностью, 

например гелием. Трековые испытания новых летательных аппаратов или их элементов хотя и 

дешевле летных испытаний, однако достаточно дороги. В этой связи работа по теоретической 

оценке замены среды из окружающего воздуха на гелий, а также на смеси гелия с воздухом при 

разной его концентрации в крытой галерее на трековой рельсовой дорожке является новой, акту-

альной и практически полезной задачей. В работе выполнено численное моделирование задачи 

сверхзвукового обтекания потоком смеси гелия с воздухом при различном их объемном соотноше-

нии. Получены численные значения аэродинамического сопротивления при скорости движения  
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каретки равной 830 м/с. Приведены результаты численных расчетов динамики движения  

3D-модели монорельсового трекового снаряжения, которые планируются для использования при 

проведении натурных огневых экспериментов.  

 

Ключевые слова: трековые испытания, ракетная каретка, собственные частоты, гелиевая среда, 

вибрационное ускорение, спектральная плотность. 

 

Features of achievement of limiting speed values of track tests  

of ballistic type aircraft 

 

S. A. Astakhov 
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Beloozersky, Moscow region, 140250, Russian Federation 
E-mail: info@gknipas.ru ; aviatex@mail.ru 

 

The development of high-speed ballistic aircraft with speeds exceeding 1000 m/s is currently a priority 

abroad and in Russia. The effectiveness of new such products is confirmed by track tests at the speed of their 

use. Test sites with rail tracks exist in almost all countries, for example in the USA there are more than 15 of 

them. Double-rail, monorail and various combinations thereof, differing in length, width of the rail pair, rails 

and the design of the track itself, including a sealed shell over the rail track to fill it with a lighter one 

environment. The longest track in the USA is Holloman AFB, located in New Mexico with a length of 15536 

m. They have track ranges with different lengths and their own special design in England, France, Germany, 

Canada, Italy, Japan, India, China, Korea, Turkey and other countries, including African continent. High-

speed range tests in Russia are carried out on the experimental installation “Rocket Rail Track 2500”, 

located on the territory of the FKP “GkNIPAS named after L. K. Safronov”. The experimental installation 

consists of a rail track placed on a special base, providing the necessary vertical profile of the track with 

sections of ascent and straight horizontal movement, as well as a technological descent section for braking 

moving technological equipment. The product under test is placed on a rocket track sled moving along rails 

on sliding supports. To accelerate the track carriage, solid fuel rocket engines are used, the thrust of which is 

selected based on ballistic calculations to achieve the required test speed. The length of the track plays an 

important role in achieving the maximum acceleration speeds of moving track equipment. The enormous 

aerodynamic drag, proportional to the square of the speed of movement of the carriage, when tested at high 

speeds, leads to the need to reduce the midsection and mass of the mobile unit. An increase in engine thrust 

leads to an increase in the weight and cost of track equipment, as well as to the need to increase the safety 

margin of sliding supports. However, an increase in test speed can be achieved by replacing the air medium 

with gases that have a significantly lower density, for example, helium. Track testing of new aircraft or their 

elements, although cheaper than flight testing, is quite expensive. In this regard, work on the theoretical 

assessment of replacing the medium from ambient air with helium, as well as with a mixture of helium and air 

at different concentrations in an indoor gallery on a track rail track, is a new, relevant and practically useful 

task. The work performed a numerical simulation of the problem of supersonic flow around a helium-air 

mixture at different volumetric ratios. Numerical values of aerodynamic resistance were obtained at a sled 

speed of 830 m/s. The results of numerical calculations of the motion dynamics of a 3D model of monorail 

track equipment, which are planned for use in conducting full-scale fire experiments, are presented. 

 

Keywords: Track tests, rocket sled, natural frequencies, helium medium, vibration acceleration, spectral 

density. 

 

Введение 

Из всех известных газов гелий обладает наилучшей совокупностью свойств, пригодных для 

применения в условиях испытаний на трековом стенде. Во-первых, гелий и его смеси с возду-

хом не токсичны. Во-вторых, гелий обладает малой молекулярной массой, низкой плотностью 
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и незначительной вязкостью. Его газовая постоянная при нормальных условиях (НУ) равна  

R = 2077,2 дж/(кг·К); плотность (НУ) ρне = 0,1785 кг/м
3
 в 7,264 раз меньшая плотности воздуха; 

динамическая вязкость ν He = 19 мкПа·с; теплоемкость Ср = (5,2 – 5,27) кДж/(кг·°С); коэффици-

ент теплопроводности λ = 0,15 вт/(м·К); объем кмоль Не μV = 22,42 м
3
/кмоль, показатель адиа-

баты k = Ср / СV = 1,67. 

Крытый участок трековой дорожки (в дальнейшем назовем гелиевая галерея или тоннель) 

представляем в виде цилиндра радиусом Rт длиной L, разрезанного вдоль пополам. Объем тон-

неля будет равен объему галереи Vг и объему гидродинамического лотка, выполненного вдоль 

тоннеля Vл ниже уровня горизонта 

  Г Г

0

L

V S х dx  ,                                                                (1) 

здесь Sг (х) – поперечное сечение надземного участка крытой галереи. 

  Л Л

0

L

V S х dx  ,                                                              (2) 

здесь SЛ (х) – поперечное сечение участка гидродинамического лотка крытой галереи, располо-

женного ниже уровня основания рельсовой дорожки. 

Участок объемом Vг при длине галереи L = 600 м Rт = 1,75 м упрощенно можно представить 

 2
Г T

2
V R L


   = 2886,336 м

3
.                                                     (3) 

Объем газа, занимаемый лотком при размерах прямоугольного профиля шириной b = 1 м, 

глубиной h = 1 м 

ЛV b h L    = 600 м
3
. 

При заполнении галереи гелием предполагаем, что воздух – более плотный газ, находящий-

ся в тоннеле, будет вытесняться через лоток и выходить наружу в атмосферу. Учитывая высо-

кую стоимость гелия, необходимо выполнить оценки потребного количества гелия для прове-

дения испытания с разной концентрацией воздушно-гелиевой среды, далее провести имитаци-

онные численные расчеты с целью определения оптимальной концентрации воздушно-

гелиевой среды для достижения максимального эффекта снижения аэродинамического сопро-

тивления и прироста скорости трековой каретки с объектом испытания при фиксированной тяге 

ракетного двигателя твердого топлива (РДТТ). Результаты теоретического прогноза в дальней-

шем подлежат валидации после построения крытой галереи и проведения огневых технологи-

ческих запусков монорельсового снаряжения ракетной каретки с измерением вибраций при 

скорости 830 м/с. 

Необходимо подготовить среду в галерее с разным содержанием гелия в смеси с воздухом, 

начиная от случая с чисто гелиевой средой. Для проведения испытания в тоннеле со 100-

процентной гелиевой средой нет необходимости вытеснять воздух гелием из лотка, поскольку 

рельсовый трек находится выше уровня лотка. С другой стороны, разгон трековой каретки до 

скорости 2,5 М и вход ее в участок с измененной средой сопряжен с взаимодействием скачков 

уплотнения вокруг носовой части объекта испытания и скачков, отраженных от поверхности 

рельсовой дорожки, а также от края лотка, что неизбежно вызовет перемешивание среды и не-

равномерности параметров среды по высоте сечения галереи. В этой связи целесообразно  

заблаговременно предусмотреть перемешивание воздуха и гелия. Что касается среды галереи  

в виде чистого гелия, здесь все проще. Единственно, перед запуском надлежит выполнить хро-

матографический анализ в различных точках по сечению и длине гелиевого участка.  

Полный объем гелиевой галереи составляет примерно 3500 м
3
. Потребная масса гелия для 

заполнения коридора равна 
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He v/N V   = 156,11 кмоль, 

He v/m M V    = 624,91 кг.                                                    (4) 

 

Скорость звука в гелиевой среде равна 965 м/с. 

При заполнении гелием массой mHe крытой галереи с атмосферным воздухом, возникнет из-

быточное давление, определяемое зависимостью 
 

 HeВ
В He В He( ) ( )

mm
p p R T K R T K

V V 

     .                                        (5) 

 

При массе 625 кг избыточное суммарное давление равно 2 атм. 

По истечении времени давление будет выравниваться с атмосферным, вытесняя воздух из 

крытого объема. На рис. 1 представлена фотография монорельсовой трековой каретки с мо-

дельным объектом испытания. 

 

 
 

Рис. 1. Изображение монорельсовой трековой каретки с модельным объектом испытания. 

Состав: передний башмак с кронштейном для крепления модельного объекта испытания; РДТТ;  

задний башмак 
 

Fig. 1. Image of a monorail track sled with a model test object. 

Composition: Front shoe with bracket for fastening a model test object; Solid propellant  

rocket motor; rear shoe 

 

Тяга стартового РДТТ обеспечивает необходимое ускорение для достижения требуемой 

скорости испытания. При необходимости для увеличения тяги ракетная каретка (рис. 1) может 

быть скомпонована из двух РДТТ, размещенных виде поезда из нескольких ступеней ускорите-

лей, соединенных последовательно с головной приборной кареткой [1]. В кронштейнах разме-

щаются элементы автоматики управления и, при необходимости, датчики виброускорений.  

В США на базе трека Холломан, имеющего длину 15536 м, создан специальный крытый 

тоннель для имитации условий разряженной атмосферы, который может заполняться газооб-

разным гелием для снижения аэродинамического сопротивления среды при испытаниях [2; 3]. 

Длина крытого тоннеля составляет 3353 м, а его диаметр равен 4,67 м.  

Целью настоящей работы является численное моделирование газодинамического обтекания 

3D-модели подвижного трекового снаряжения в тоннеле, заполненном гелием и смесями гелия 

с воздухом в различных концентрациях. Расчеты обтекания выполняются разработанной про-

граммой с использованием комплекса Flow Vision [4–10], а динамика движения 3D-модели  

ракетной каретки монорельсового исполнения, разработанной программой, учитывающей  
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упругую конструкцию подвижного трекового снаряжения, схематизированную пространственным 

расположением балок [11–13], – с использованием программного комплекса Амесим [14–19].  

В обоих случаях присутствует 3D-модель реальной рельсовой дорожки, включая вертикальный 

и горизонтальный профиль трекового стенда полигона ФКП «ГкНИПАС им. Л. К. Сафронова» 

и 3D трековой каретки с модельным объектом испытания (ТК-ОИ). 

Рассматривается движение системы ТК-ОИ со сверхзвуковой скоростью 846,8 м/с, примерно 

2,5М на 0,31 с каретка входит в тоннель, заполненный гелием. Расчетная тяга РДТТ принята  

4,3 тн с. 

На рис. 2–4 представлены результаты моделирования, где скорость движения объекта пред-

ставлена в цветовой гамме [13].  

 

 
 

Рис. 2. Изображение обтекания воздушным потоком элементов трековой каретки  

и объекта испытания перед входом в галерею с гелиевой средой. Вид сверху 
 

Fig. 2. Image of the air flow around the elements of the track carriage  

and the test object before entering the gallery with a helium environment. View from above 

 

 

Скачки уплотнения при подходе к границе разделяющей две среды: воздушную и гелиевую. 

Далее, представлен момент входа ТК-ОИ через границу раздела сред в гелиевый участок. При 

этом увеличивается угол косых скачков уплотнения при обтекании элементов трековой каретки 

с объектом испытания при вхождении в гелиевую среду. 

 

 
 

Рис. 3. Распределение скоростей среды на элементах ТК-ОИ  

при прохождении начального участка с гелиевой средой 
 

Fig. 3. Distribution of medium velocities on the TK-OI elements 

when passing through the initial section with a helium medium 
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Из рис. 3 видно, что скачок уплотнения на коническом обтекателе объекта испытания реали-

зуется со скоростью 1,4 М, т. е. значительно меньшей скорости движения самой каретки 2,5 М. 

Этот парадокс вполне понятен. В гелиевой среде скорость звука при наружной температуре  

20 °С примерно 956 м/с, т. е. почти в три раза выше. Число Маха резко уменьшается, а угол 

Маха возрастает. При прохождении кареткой начального участка с гелиевой средой изменяется 

геометрия скачков уплотнения в гелиевой среде. Вид представляет собой интерференцию пря-

мых скачков уплотнения с косыми. Меняется физическая картина сверхзвукового обтекания 

конических тел. Угол косого скачка уплотнения в гелиевой среде на коническом обтекателе 

увеличивается до 74–75 градусов. 

 

 
 

Рис. 4. Картина сверхзвукового обтекания элементов трекового подвижного  

снаряжения в воздушной и гелиевой среде. Вид сверху 
 

Fig. 4. Picture of supersonic flow around elements of track moving equipment  

in air and helium. View from 

 

На изображении просматриваются углы Маха в воздушном потоке – острый угол примерно 

равный 60° и угол больший 75–80° в гелиевой среде. На рис. 5. представлены графики, иллюст-

рирующие действующие аэродинамические силы по осям X, Y, Z на трековую каретку с объек-

том испытания при скорости движения 832 м/с. 

При движении ТК-ОИ со скоростью 830 м/с подъемная сила, направленная вверх по оси Y, 

составляет величину порядка 3100 Н. Боковая сила, направленная по оси Z, составляет 600–700 

Н. Лобовая сила аэродинамического сопротивления равна 22500 Н. После 0,31 с изделие входит 

в тоннель с гелиевой атмосферой. При этом конус носовой части пробивает пленку и ТК-ОИ 

входит в атмосферу с гелием. Следует ударное возмущение с последующим затуханием сило-

вого воздействия и аэродинамические силы резко уменьшаются. Так, сила аэродинамического 

сопротивления уменьшается почти в 10 раз до величины 2600 Н. Однако трековая каретка при 

входе в участок с гелиевой средой получает возмущение (аналогичное ударному), но с обрат-

ным знаком силового воздействия. Возмущение ускорения, полученное из-за ступенчатого 

провала аэродинамического сопротивления. На переходный процесс одновременно наклады-

ваются расчетные колебания, обусловленные счетной численной адаптацией сетки.  

Результаты моделирования вхождения трековой каретки монорельсового исполнения в ге-

лиевый участок трека показывают существенность влияния уменьшения аэродинамического 

сопротивления. Изменяется волновая картина взаимодействия поверхности трекового подвиж-

ного снаряжения ТК-ОИ, а именно серия скачков уплотнения изменяет свою конфигурацию. 

Увеличивается угол конуса Маха, конфигурация головного скачка приобретает вид прямого 

скачка уплотнения, характерного для меньшей скорости обтекания потоком элементов конст-

рукции. Изменяется волновое сопротивление, пропорциональное произведению плотности сре-

ды на скорость звука в данной среде. Изменяется структура пограничного слоя при обтекании 
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потоком конуса головной части и особенно области сопряжения конуса и цилиндра головного 

обтекателя объекта испытания. Влияние плотности среды в галерее, содержащей разный про-

центный состав смеси воздуха и гелия, на коэффициент аэродинамического сопротивления ди-

намической системы ТК-ОИ представлено на рис. 6. 
 

 
 

Рис. 5. Графики, иллюстрирующие изменение действующих сил по осям X, Y, Z на поверхность 3D-модели 

трековой каретки с объектом испытания при вхождении в гелиевый участок трека при скорости 830 м/с: 

1 – сила аэродинамического сопротивления по оси X (зеленый цвет); 2 – вертикальная ось Y (красный цвет); 

3 – Z на графике отражает поперечную боковую нагрузку (синий цвет). По оси абсцисс время в с 
 

Fig. 5. Graphs illustrating the change in the acting forces along the X, Y, Z axes on the surface of a 3D model  

of a track sled with a test object when entering the helium section of the track at a speed of 830 m/s: 

aerodynamic drag force along the X axis – green; Y – (red) vertical axis; Z – on the graph reflects the transverse 

lateral load (blue color). The x-axis is time in s 

 

 
 

Рис. 6. Графики зависимостей коэффициентов аэродинамического сопротивления  

от скорости движения трековой каретки при разной концентрации смеси воздуха и гелия 
 

Fig. 6. Graphs of the dependence of aerodynamic drag coefficients on the speed 

of movement of the track sled at different concentrations of the air and helium 

 

Влияние плотности среды в тоннеле, содержащей разный процентный состав гелия, на вели-

чину прироста скорости разгона системы ТК-ОИ отражено на рис. 7. 

1

2

3
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Из рис. 7 следует, что при разгоне трековой каретки с объектом испытания при рассматри-

ваемой суммарной массе снаряжения и тяге РДТТ, равной 43 кН, достигается скорость 830 м/с, 

а при смеси воздуха с гелием в равной пропорции 50 % по объему скорость достигается 1000 

м/с. В среде из гелия скорость составит уже 1120 м/с. 

 

 
 

Рис. 7. Влияние процентного содержания воздуха в смеси с гелием  

в составе среды галереи на величину предельной скорости разгона каретки 
 

Fig. 7. Influence of the percentage of air mixed with helium in the gallery  

environment on the maximum acceleration speed of the sled 

 

Подъемная сила, действующая на конструкцию ракетной трековой каретки, в случае испыта-

ния в воздушной среде на максимальной скорости 800 м/с равна 3200 Н. Величина подъемной 

силы при испытании важна, поскольку от нее зависят силы трения при скольжении башмаков по 

контактной поверхности рельса. При добавлении гелия в воздушную среду галереи в соотноше-

нии 50 % по объему, подъемная сила на максимальной скорости уменьшается до 2700 Н по срав-

нению с чисто воздушной средой. Увеличение гелия в смеси до 70 % снижает подъемную силу 

каретки до 2000 Н. А в галерее, заполненной только гелием, подъемная сила на максимальной 

скорости 800 м/с падает до 500 Н. Причина нелинейной зависимости влияния гелия в составе 

смеси с воздухом при малой его концентрации подлежит дальнейшему анализу. Боковая сила, 

направленная по оси Z, также уменьшается при увеличении концентрации гелия в воздухе в со-

ставе среды крытой галереи с 200 Н (среда – воздух) до 90 Н (среда – гелий). Боковая сила возни-

кает от несимметричности рельефа трековой дорожки. При монорельсовых испытаниях трековая 

каретка располагается на правом рельсе, при этом справа горизонтальный рельеф, а слева нахо-

дится гидравлический лоток, расположенный ниже уровня горизонта. На рис. 8 представлены 

расчетные значения силы аэродинамического сопротивления при движении трековой каретки  

в зависимости от плотности среды в галерее при разном процентном составе гелия в воздухе. 

Максимальное значение силы аэродинамического сопротивления воздушной среды состав-

ляет 23000 Н в процессе запуска системы ТК-ОИ. При 50 % смеси воздуха с гелием сопротив-

ление среды на максимальной скорости движения каретки снижается до 10000 Н. В чистой сре-

де с гелием сопротивление минимально и равно 6500 Н. Силы трения башмаков о контакти-

рующие поверхности головки рельса также оказываются зависимыми от среды. Так, при чисто 

воздушной среде их максимальная величина равна –3600 Н, и, напротив, в среде гелия силы 

трения не превышают –700 Н. Аналогичным образом ведет себя крутящий момент по углу рыс-

кания. Он различен, как и все аэродинамические силы, в процессе движения. Его максимальное 

значение в воздухе, соответствующее максимальной скорости разгона, равно –20000 Нм, а ге-

лии менее –5000 Нм. Максимальное значение крутящего момента по углу тангажа в воздухе 

+2800 Нм, а в гелии не превышает +600 Нм. Расчетные значения виброускорений на переднем 

и заднем башмаках без учета реальных отклонений рельсового пути от прямолинейности  

по оси Х не превышают 2 м/с
2
. Однако частотный диапазон спектра максимальных значений  
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виброускорений заднего башмака шире – от 3 до 70 Гц, тогда как у переднего максимальные виб-

роускорения реализуются при частотах от 3 до 40 Гц. Заметим, что первая резонансная частота  

у башмаков по осям X и Y, определенная испытаниями на вибростенде, равна 3,15 Гц. Влияние 

плотности среды смеси воздух и гелия на плотность спектра виброускорения башмаков по оси Х 

выделить не представляется возможным, так как все кривые сливаются в одну картину. Также 

разница практически не различима для плотности спектра виброускорений по оси Х корпуса тре-

ковой каретки и обтекателя объекта испытания. Расчетный спектр виброускорений по оси Y на 

башмаках характеризуется резонансами в диапазоне от 3 до 120 Гц, с максимумом на частоте  

70 Гц. У переднего башмака резонанс при 15 Гц с наибольшей амплитудой виброускорения,  

а далее уменьшающиеся пики амплитуд виброперегрузок реализуются при следующих частотах: 

26, 47, 75, 98 Гц и др. По оси Y уменьшение плотности среды оранжереи приводит к снижению 

амплитуд виброперегрузок как на башмаках, так и на корпусе каретки и объекте испытания,  

т. е. почти в 2,5–3 раза снижает максимумы виброускорений, причем на задней опоре демпфи-

рующий эффект выражен сильнее. Для примера на рис. 9 приведены графики распределения 

плотности спектров виброускорений по частоте для носового обтекателя по оси Y.  

 

 
 

Рис. 8. Графики зависимостей сил аэродинамического сопротивления  

от объемного содержания гелия в среде галереи при разгоне каретки с объектом испытания 
 

Fig. 8. Graphs of the dependence of aerodynamic drag forces on the volumetric content  

of helium in the gallery environment during acceleration of the sled with the test object 

 

 
 

Рис. 9. Зависимости плотности спектра ускорений по оси Y  

обтекателя объекта испытания 
 

Fig. 9. Dependences of the density of the acceleration spectrum along the Y  

axis of the fairing of the test object 
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Плотность спектра виброускорений по вертикальной оси Y конического обтекателя объекта 

испытания имеет максимум равный 0,12 м/с
2
 на частоте 5–7 Гц. Далее следуют резонансные 

пики на следующих частотах 20–25; 47; 76 Гц и т. д. Наибольшие значения виброперегрузок 

реализуются в среде воздуха, наименьшие – гелия. Виброперегрузки корпуса каретки по оси Y 

выражены несколько слабее, чем у обтекателя, а частоты, соответствующие максимальным 

виброускорениям, смещены в область больших значений частоты, и значимые величины рас-

пределены в диапазоне до 250 Гц. Максимальные значения плотности спектра виброускорений 

0,3–0,35 м/с
2
 обтекателя объекта испытания по оси Z имеют существенно меньший частотный 

диапазон 25–32 Гц. Влияние плотности и вязкости среды в расчетах выделить не удается. 

Максимальный эффект прироста скорости разгона трековой каретки ожидается в среде ге-

лия. Затраты на обустройство трековой галереи и приобретение необходимой массы гелия 

можно сократить при выборе рациональной длины галереи по расчетным графикам из рис. 10, 

при этом достигнув планируемого эффекта приращения максимальной скорости разгона дина-

мической системы ТК-ОИ. 

 

 
 

Рис. 10. Графики зависимостей прироста скорости системы ТК-ОИ  

от длины галереи со средой гелия 
 

Fig. 10. Graphs of the dependence of the speed increase of the TK-OI system  

on the length of the gallery with a helium medium 

 

Заключение 

Учитывая, высокую стоимость гелия и необходимость его наличия в больших количествах 

для проведения натурных экспериментов, получены расчетные оценки для выбора длины кры-

той галереи и ожидаемого прироста скорости разгона динамической системы ТК-ОИ при раз-

личных концентрациях гелия. Эффект снижения плотности среды за счет смешения воздуха с 

гелием в закрытой галерее становится значимым уже при 50 % концентрации гелия. Как вари-

ант, можно рекомендовать проведение экспериментов по валидации полученных расчетных 

результатов при 50 % концентрации смеси гелия с воздухом в составе среды галереи. 
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Жидкостные газогенераторы (ЖГГ) являются дополнительными огневыми агрегатами в сис-

теме питания жидкостных ракетных двигателях (ЖРД). ЖГГ обеспечивают работу агрегатов 

питания турбонасосного агрегата (ТНА) двигателя путем подачи продуктов сгорания (ПС) на 

привод турбины.  

Основными критериями эффективности генераторного газа является комплекс (RT)гг и термо-

динамические свойства смеси, зависящие от температуры, давления, степени избытка окислителя 

и энтальпии топлива, отнесенной к условиям подачи в форсунки ГГ. Изменение параметров гене-

раторного газа приводит к изменению параметров мощности турбины за счет его влияния на 

адиабатную работу турбины Lад. В зависимости от рассматриваемой схемы двигателя, ПС ГГ 

могут совершать работу и в других агрегатах и элементах двигателя, а также оказывать влияние 

на множество параметров ЖРД. Среди основных можно отметить: 

 мощность бустерной газовой турбины бустерного турбонасосного агрегата (БТНА) в случае 

отбора генераторного газа после ГГ или турбогаза после основной турбины; 

 температура подогрева хладагента в теплообменном аппарате, введенном в ГГ; 

 удельный импульс жидкостной ракетной двигательной установки (ЖРДУ), зависящий от ко-

личества и свойств турбогаза, поступающего в выхлопной патрубок двигателя (для схемы двига-

теля без дожигания генераторного газа); 

 смесеобразование в камере сгорания (КС) за счет дожигания турбогаза, поступающего после 

турбины в камеру двигателя (для схемы двигателя с дожиганием генераторного газа); 

 параметры огневой стенки двигателя в случае применения высокотемпературной газовой за-

весы путем вдува генераторного газа в сверхзвуковую часть сопла. 
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Для множества пар топлив при горении в ГГ характерна неравновесность ПС (особенно в углево-

дородных топливах). В связи с тем, что ПС при горении кислородно-водородной смеси в силу про-

стоты реакции успевают сформироваться при пребывании в ГГ (т. е. время химического равновесия 

ПС меньше или равно времени пребывания в ГГ), их термодинамические параметры возможно дос-

товерно определять с помощью программ, моделирующих реакции химического равновесия. 

В данной статье исследован вопрос получения достоверных результатов термодинамических 

расчетов генераторного газа при низком и высоком коэффициентах избытка окислителя. Прове-

дена верификация параметров, полученных в программах «Астра» и Rocket Propulsion Analysis  

с расчетными значениями. Определена наиболее подходящая программа для выполнения инженер-

ных расчетов и моделирования термодинамики жидкостных газогенераторов. 
 

Ключевые слова: газогенератор ЖРД, термодинамические параметры ЖГГ, кислород-

водородное топливо, равновесный состав продуктов сгорания.  
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Liquid gas generators (LGG) are additional firing units in the power system of liquid rocket engines 

(LPRE). The LGG ensure the operation of the power units of the turbopump unit (TPU) of the engine by 

feeding combustion products (CP) to the turbine drive. 

The main criteria for the efficiency of the generator gas is the complex (RT)gg and the thermodynamic 

properties of the mixture, depending on temperature, pressure, the degree of excess of the oxidizer and the 

enthalpy of the fuel, attributed to the conditions of supply to the nozzles of the GG. Changing the 

parameters of the generator gas leads to a change in the turbine power parameters due to its effect on the 

adiabatic operation of the Lad turbine. Depending on the engine circuit under consideration, CP GG can 

perform work in other units and elements of the engine, as well as influence many parameters of the LPRE. 

Among the main ones can be noted: 

 the power of the booster gas turbine of the booster turbopump unit (BTPU) in the case of the se-

lection of the generator gas after the GG or turbogas after the main turbine; 

 the temperature of heating the refrigerant in the heat exchanger introduced in the GG; 

 specific impulse of a liquid rocket propulsion system (LRPS), depending on the quantity and 

properties of the turbogas entering the exhaust pipe of the engine (for the engine circuit without after-

burning the generator gas); 

 mixing in the combustion chamber (CC) due to afterburning of turbogas entering the engine chamber 

after the turbine (for the engine circuit with afterburning of generator gas); 

 parameters of the firing wall of the engine in the case of using a high-temperature gas curtain  

by blowing generator gas into the supersonic part of the nozzle. 
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For many pairs of fuel during combustion in GG, the nonequilibrium of combustion products is 

characteristic (especially in hydrocarbon fuels).Due to the fact that the combustion products (CP) during 

the combustion of an oxygen-hydrogen mixture, due to the simplicity of the reaction, have time to form 

while staying in the GG (i.e., the time of chemical equilibrium of the CP is less than or equal to the time of 

stay in the GG), their thermodynamic parameters can be reliably determined using programs that simulate 

chemical equilibrium reactions. 

In this article, the issue of obtaining reliable results of thermodynamic calculations of generator gas at 

low and high coefficients of oxidant excess is investigated. Verification of parameters obtained in the 

programs “Astra” and “Rocket Propulsion Analysis” with calculated values was carried out. The most 

suitable program for performing engineering calculations and modeling the thermodynamics of liquid gas 

generators has been determined. 

 

Keywords: LPRE gas generator, thermodynamic parameters of the of the LGG, oxygen-hydrogen fuel, 

equilibrium composition of combustion products. 

 

Введение 

В ближайшие десятилетия задачей многих стран является достижение углеродной нейтраль-

ности. Несмотря на низкий процент загрязнения атмосферы от запусков ракет-носителей по 

сравнению с выбросами загрязняющих веществ промышленными предприятиями, на ракето-

строительную отрасль накладываются некоторые ограничения, вынуждающие её становиться 

экологичнее. 

Одним из главных инструментов по достижению углеродной нейтральности является аль-

тернативная энергетика, перспективным топливом которой является водород благодаря своей 

химической кинетике [1]. Так, еще в прошлом веке водород в паре с кислородом был успешно 

использован в качестве топлива ЖРД [2; 3]. Разработанные в Советском Союзе ЖРД [4], рабо-

тающие на топливной паре кислород – водород, не могут конкурировать с современными дви-

гателями по показателям эффективности [5]. 

Следуя трендам экологичности [6] и учитывая высокую энергетику водорода, встает вопрос 

о проектировании новых [7] или модификации имеющихся ЖРД, работающих на данном топ-

ливе [8]. При этом большинство современных ЖРДУ имеют в своем составе ЖГГ, в котором на 

основе экзотермических процессов разложения или горения соответствующих веществ проис-

ходит выработка генераторного газа со сравнительно низкой температурой порядка 500–1300 К 

[9]. Наличие в схеме двигателя газогенератора позволяет осуществлять дросселирование путем 

регулирования соотношения компонентов топлива в ГГ [10], таким образом происходит изме-

нение термодинамических параметров газа, который приводит в действие турбину ТНА.  

Особенностью рабочего процесса ЖГГ является протекание рабочего процесса с малым 

подводом тепловой энергии к топливу. За счёт этого химические реакции протекают более 

медленно, чем в камере ЖРД [11]. Вследствие этого возможны появления высокотемператур-

ных жгутов [12], которые характеризуются увеличенными температурами с неупорядоченным 

составом компонентов топлива [13], наличие которых оказывает негативное воздействие на ло-

патки турбины [14]. Соответственно состав продуктов сгорания получается неравновесным. 

При этом современные программы анализа термодинамических параметров продуктов сгора-

ния (такие как RPA и Астра) позволяют проводить расчеты только при равновесном составе. 

Исходя из этого, встает вопрос о получении достоверных значений параметров генераторного 

газа, ответить на который возможно путем создания математических моделей [15], учитываю-

щих неравновесность состава [16].  

Применение топливной пары кислород-водород должно позволить избежать процедуры соз-

дания математических моделей благодаря меньшему количеству химических реакций, проте-

кающих в процессе горения. В связи с этим необходимо произвести верификацию расчетных 

значений термодинамических параметров генераторного газа и данных, полученных в про-

граммах определения характеристик равновесия. 
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Применение кислорода и водорода в качестве компонентов топлива ЖРД позволяет добить-

ся высоких значений удельного импульса тяги (УИТ). При этом появляется возможность ис-

пользовать данные двигатели в составе многоразовых ракетно-космических систем [17]. 

Преимуществом восстановительных (ВГГ) и окислительных (ОГГ) ЖГГ на кислород-

водородных компонентах топлива является химическая кинетика самого топлива, позволяющая 

приводить турбины и достигать высоких значений адиабатной работы при достаточно низком 

или высоком коэффициенте избытка окислителя (КИО). Вместе с этим ПС дают высокую рабо-

тоспособность газа, а также достаточную сходимость экспериментальных данных с термодина-

мическим расчётом [18]. 

 

Расчёт термодинамических параметров смеси ЖГГ на кислород-водородном топливе 

Расчёт термодинамических параметров генераторного газа проводился в программах Rocket 

Propulsion Analysis (RPA) и «Астра». Данные программы позволяют получать свойства продук-

тов сгорания при равновесном составе газа.  

Программа «Астра» создана в Московском государственном техническом университете им. 

Н. Э. Баумана и предназначена для определения характеристик равновесия, фазового и химиче-

ского состава произвольных систем, в том числе для термодинамического расчета ЖРД [19]. 

RPA является многоплатформенным инструментом анализа, предназначенным для исполь-

зования в концептуальном и предварительном проектировании химических ракетных двигате-

лей [20]. RPA использует расширяемую библиотеку химических веществ, основанную на тер-

модинамической базе данных НАСА и термодинамической базе данных Л. В. Гурвича, которая 

включает данные по многочисленным видам горючих и окислителей.  

В табл. 1 [9] представлены термодинамические параметры окислительного генераторного газа 

[21], соответствующие равновесному составу и не учитывающие реального рабочего процесса.  

В табл. 2 приведены рассчитанные значения восстановительного генераторного газа.  

Сравнение рассчитанных параметров генераторного газа в программах «Астра» и RPA со 

значения из табл. 1 и 2 проводилось по следующим параметрам: R – газовая постоянная; T – 

температура в ГГ; k – показатель изоэнтропы расширения, соответствующий степени расшире-

ния газа; С* – характеристическая скорость.  
 

Таблица 1 

Параметры окислительного генераторного газа кислород-водородного топлива 
 

αгг pгг, 

МПа 
Параметр 

8 9 10 11 13 14 15 16 

T, К 1449 1313 1199 1103 945 881 824 773 

R, Дж/(Кг∙К) 287,9 284,8 282,3 280,3 277,2 275,9 274,9 274 

ккр 1,282 1,29 1,297 1,304 1,317 1,323 1,328 1,334 
10…25 

C*, м/с 974 920 873 833 764 735 709 684 

 

Таблица 2 

Химический состав и параметры восстановительного генераторного газа  

кислород-водородного топлива 
 

αгг pгг, 

МПа 
Параметр 

0,07 0,08 0,09 0,1 0,12 0,14 0,16 0,18 

mH2O 0,402 0,435 0,467 0,496 0,545 0,593 0,639 0,662 

mH2 0,598 0,565 0,533 0,504 0,455 0,407 0,361 0,338 
0,1…50 

R, Дж/ 

(Кг∙К) 
2665 2540 2415 2313 2131 1954 1868 1698 

T, К 553 631 709 785 935 1081 1220 1355 

ккр 1,389 1,382 1,379 1,375 1,36 1,35 1,331 1,321 0,1 

к100 1,407 1,402 1,401 1,399 1,388 1,38 1,363 1,355 
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Окончание табл. 2 
 

αгг pгг, 

МПа 
Параметр 

0,07 0,08 0,09 0,1 0,12 0,14 0,16 0,18 

T, К 564 642 720 797 948 1094 1234 1369 

ккр 1,393 1,386 1,381 1,377 1,361 1,349 1,331 1,321 10 

к100 1,41 1,405 1,402 1,4 1,386 1,376 1,36 1,352 

T, К 606 686 766 847 999 1148 1290 1427 

ккр 1,392 1,385 1,379 1,373 1,358 1,341 1,327 1,314 50 

к100 1,408 1,403 1,399 1,395 1,382 1,367 1,355 1,344 

 

Опираясь на значения КИО для работы двухкомпонентных ОГГ и ВГГ по данным табл. 1, 2 

расчёты проводились в диапазонах 0,07 ≤ α ≤ 0,18 и 8 ≤ α ≤ 16. 
 

Сравнение результатов расчётов термодинамических параметров смеси ВГГ в про-

граммах RPA и «Астра» 

При анализе результатов расчета массовых долей, полученных в программе «Астра», была 

подтверждена сходимость данных со средней погрешностью не более 0,54 % (рис. 1). В то вре-

мя как значения, полученные в RPA (рис. 2), имеют среднюю погрешностью не более 0,69 %. 
 

 
 

Рис. 1. Химический состав генераторного газа при низких КИО, полученный в программе «Астра» 
 

Fig. 1. Chemical composition of generator gas at low COE obtained in the Astra program 

 

 
 

Рис. 2. Химический состав генераторного газа при низких КИО (RPA) 
 

Fig. 2. Chemical composition of generator gas at low COE (RPA) 
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На рис. 3 представлена зависимость газовой постоянной R от коэффициента избытка окис-

лителя, которая не соответствует расчетным значениям на 0,7 и 1,3 % в программах «Астра» и 

RPA соответственно. 

 

 
 

Рис. 3. Значения газовой постоянной при низких КИО 
 

Fig. 3. Values of the gas constant at low COE 

 
При давлениях 0,1 и 10 МПа (рис. 4) значения температур были получены со средней по-

грешностью не более 0,5 %. Температуры, полученные при давлении 50 МПа, отличаются от 

расчетных температур на 6 % в обеих программах. 

 

 
 

Рис. 4. Температуры генераторного газа при давлении 10 МПа и низких КИО 
 

Fig. 4. Generator gas temperatures at a pressure of 10 MPa and low COE 

 
На рис. 5 представлены полученные в программе RPA и Astra значения показателя изоэн-

тропы расширения, соответствующего критическому перепаду давлений (pгг/pa = 2). При ана-

лизе величин было выявлено, что они имеют близкую сходимость (не более 0,57 %) с расчет-

ными данными.  

Значения показателя изоэнтропы расширения k100, полученные в RPA, имеют несоответст-

вие расчетным данным 10 %, а результаты, полученные по программе ASTRА – M, показывают 

качественную сходимость (рис. 6). Средняя погрешность термодинамических расчётов приве-

дена в табл. 3. 
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Рис. 5. Показатель изоэнтропы расширения при давлении в ГГ 10 МПа и низких КИО 
 

Fig. 5. Isentropy of expansion at a pressure in GG of 10 MPa and low COE 

 

 
 

Рис. 6. k100 при давлении в ГГ 10 МПа и низких КИО 
 

Fig. 6. k100 at a pressure in GG of 10 MPa and low COE 

 

Таблица 3 

Средняя погрешность относительно рассчитанных значений восстановительного генераторного газа 
 

Погрешность, % 
Параметр 

Астра RPA 

mH2O 0,47 0,55 

mH2 0,61 0,82 

R 0,7 1,3 

T 2,51 2,60 

ккр 0,69 0,23 

k100 1,04 9,54 

 

Сравнение результатов расчётов термодинамических параметров смеси ОГГ в про-

граммах RPA и «Астра» 

На рис. 7–9 приведены графики зависимостей газовой постоянной, температуры, характери-

стической скорости от коэффициента избытка окислителя. Зависимости получены для окисли-

тельного генераторного газа в диапазоне давлении в газогенераторе 10–25 МПа. Результаты 

термодинамического расчёта, проведённого в программах «Астра» и RPA, показывают доста-
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точную сходимость с расчетными значениями (табл. 4). Максимальная погрешность парамет-

ров составляет не более 0,21 %. 
 

 
 

Рис. 7. Значения газовой постоянной при высоких КИО 
 

Fig. 7. Values of the gas constant at high COE 

 

 
 

Рис. 8. Температуры генераторного газа при давлениях 10–25 МПа и высоких КИО 
 

Fig. 8. Generator gas temperatures at pressures of 10.25 MPa and high COE 

 

 
 

Рис. 9. Зависимость характеристической скорости от КИО 
 

Fig. 9. Dependence of the characteristic velocity on the COE 
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Таблица 4 

Средняя погрешность относительно рассчитанных значений окислительного генераторного газа 
 

Погрешность, % 
Параметр 

Астра RPA 

T 0,59 0,10 

R 0,02 0,02 

ккр 0,04 0,09 

C* 0,18 0,03 

 
Заключение 

Верификация параметров смеси генераторного газа на кислород-водородном топливе при низ-

ких и высоких КИО позволила установить, что большинство значений, полученных в программе 

«Астра», обладают лучшей сходимостью с расчетными данными при низких КИО и на 0,15 % 

уступает программе RPA при высоких КИО. Недостатком программы «Астра» является невоз-

можность получить массовые доли и требование дополнительного пересчета из других долей. 

Значения термодинамических параметров генераторного газа, полученных в программе 

RPA, также имеют достаточную сходимость. К недостаткам RPA можно отнести невозмож-

ность провести расчёт при КИО равном меньше 0,1. 

В результате выявлено, что обе программы могут быть использованы для инженерных рас-

четов и моделирования термодинамики ЖГГ. Удалось подтвердить достаточную сходимость 

расчетов термодинамических параметров восстановительных и окислительных газогенераторов 

на кислород-водородном топливе значениям из расчетов, учитывающих неравновесность со-

става генераторного газа [22]. 
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С увеличением веса и сложности полезного груза, который необходимо вывести на орбиту, воз-

растает актуальность рационального выбора траектории для обеспечения максимальной эффек-

тивности и минимальных затрат на доставку полезного груза на заданную орбиту. 

Рациональный выбор траектории ракеты-носителя тяжелого класса имеет ряд важных прак-

тических применений. Во-первых, он позволяет увеличить грузоподъемность ракеты-носителя и 

сократить затраты на доставку полезного груза на целевую орбиту. Это особенно важно в усло-

виях развития космической индустрии, когда все больше компаний и организаций проявляют инте-

рес к запуску собственных спутников и других космических аппаратов в условиях жесткой эконо-

мической конкуренции. Выбор рациональной траектории вывода на орбиту полезного груза позво-

лит значительно снизить стоимость запусков и сделать их доступными для более широкого круга 

потенциальных заказчиков. 

Во-вторых, выбор параметров траектории ракеты-носителя имеет важное значение для обес-

печения безопасности и минимизации рисков при запусках космических аппаратов. Благодаря ра-

циональному выбору траектории возможно уменьшение неблагоприятных воздействий на окру-

жающую среду и исключение возможности аварийных ситуаций, связанных с потерей контроля 

над полетом ракеты-носителя. 

Рациональный выбор параметров траектории ракеты-носителя является сложной задачей, 

требующей комплексного исследования и учета различных факторов, таких как аэродинамические 

параметры атмосферы, масса и характеристики полезного груза (космического аппарата), пара-

метры работы двигателя, характеристики целевой орбиты, особенности запуска ракеты-

носителя и многих других факторов. Более тщательное и системное изучение влияния этих пара-

метров позволит значительно улучшить эффективность и надежность выведения космических 

аппаратов на орбиту. 

Таким образом, выбор рациональных параметров траектории ракеты-носителя является акту-

альной и важной темой для научного исследования. Повышение грузоподъемности ракеты, сниже-

ние затрат на доставку космического аппарата на заданную орбиту и обеспечение безопасности 

запусков – это задачи, зависящие от выбранной формы и параметров траектории ракеты.  

Цель исследования – выбор рациональных параметров траектории ракеты-носителя тяжелого 

класса при выводе полезного груза. Основной задачей является определение параметров траекто-

рии полета, которые позволят достичь максимальной эффективности и точности доставки по-

лезного груза на заданную орбиту.  

Для достижения цели исследования требуется анализ различных факторов влияния на пара-

метры вывода космического аппарата, таких как конструктивные и аэродинамические характе-

ристики ракеты, влияние аэродинамических факторов и гравитационного поля Земли на траекто-
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рию полета. С учетом этих факторов проведены численные расчеты на базе системы дифферен-

циальных уравнений движения с помощью компьютерной программы, созданной в программном 

пакете MAPLE. На основе расчетов проведено моделирование формы и параметров траектории 

полета ракеты-носителя.  

В ходе исследования проведен выбор рациональных параметров траектории ракеты-носителя 

тяжелого класса. Расчеты проводились с помощью численного моделирования параметров траек-

торий вывода полезного груза, сделан анализ полученных траекторий. В качестве основного кри-

терия рационального выбора траектории была обозначена минимизация времени полета ракеты, 

что позволяет увеличить эффективность запуска и сэкономить энергоресурсы. В качестве допол-

нительных критериев приняты увеличение массы полезного груза и минимизация расхода топлива. 

Предлагаемый в работе порядок выбора рациональных параметров траектории ракеты-

носителя тяжелого класса позволит улучшить точность доставки и надежность запусков косми-

ческих аппаратов на этапе баллистического анализа при проектировании ракет. Результаты ис-

следования имеют практическую значимость для разработки будущих миссий ракет-носителей 

тяжелого класса и повышения эффективности космических запусков. 
 

Ключевые слова: ракета-носитель, ракетный двигатель, траектория вывода полезного груза, 

космический аппарат, орбита. 
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Relevance. As the weight and complexity of the payload that needs to be launched into orbit 

increases, the relevance of rational trajectory selection to ensure maximum efficiency and minimum 

costs for delivering the payload to a given orbit increases. 

Rational choice of the trajectory of a heavy-class launch vehicle has a number of important practical 

applications. Firstly, it allows you to increase the payload capacity of the launch vehicle and reduce the 

cost of delivering payload to the target orbit. This is especially important in the context of the 

development of the space industry, when more and more companies and organizations are showing 

interest in launching their own satellites and other spacecraft in conditions of fierce economic 

competition. Choosing a rational trajectory for launching a payload into orbit will significantly reduce 

the cost of launches and make them available to a wider range of potential customers. 

Secondly, the choice of launch vehicle trajectory parameters is important for ensuring safety and 

minimizing risks during spacecraft launches. Thanks to the rational choice of trajectory, it is possible 

to reduce adverse impacts on the environment and eliminate the possibility of emergency situations 

associated with loss of control over the flight of the launch vehicle. 

Rational selection of launch vehicle trajectory parameters is a complex task that requires 

comprehensive research and consideration of various factors, such as aerodynamic parameters of the 

atmosphere, mass and characteristics of the payload (spacecraft), engine operating parameters, 

characteristics of the target orbit, features of the launch of the launch vehicle and many other factors. 

A more thorough and systematic study of the influence of these parameters will significantly improve 

the efficiency and reliability of launching spacecraft into orbit. 

Thus, the choice of rational parameters for the launch vehicle trajectory is a relevant and 

important topic for scientific research. Increasing the rocket's payload capacity, reducing the cost of 

delivering a spacecraft to a given orbit, and ensuring launch safety are tasks that depend on the 

chosen shape and parameters of the rocket's trajectory. Such research has important practical 
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significance and can become the basis for the development of new technologies and methods in the 

space industry. 

The purpose of the study is to study and select rational parameters for the trajectory of a heavy-class 

launch vehicle when launching a payload. The main task is to determine the flight path parameters that 

will allow achieving maximum efficiency and accuracy in delivering the payload to a given orbit. 

To achieve the goal of the study, an analysis of various factors influencing the launch parameters 

of the spacecraft is required, such as the structural and aerodynamic characteristics of the rocket, the 

influence of aerodynamic factors and the Earth’s gravitational field on the flight path. Taking these 

factors into account, numerical calculations were carried out on the basis of a system of differential 

equations of motion using a computer program created in the MAPLE software package. Based on 

calculations, modeling of the shape and parameters of the launch vehicle flight path was carried out. 

Research results. During the study, the rational parameters of the trajectory of a heavy-class 

launch vehicle were selected. Calculations were carried out using numerical modeling of the 

parameters of payload launch trajectories, and an analysis of the resulting trajectories was carried 

out. Minimizing the rocket's flight time was identified as the main criterion for the rational choice of 

trajectory, which allows increasing launch efficiency and saving energy resources. An increase in 

payload mass and minimization of fuel consumption were adopted as additional criteria. 

Conclusion. The procedure for choosing rational parameters for the trajectory of a heavy-class 

launch vehicle proposed in this work will improve the delivery accuracy and reliability of spacecraft 

launches at the stage of ballistic analysis when designing rockets. The results of the study have 

practical significance for the development of future heavy-duty launch vehicle missions and improving 

the efficiency of space launches. 

 

Keywords: launch vehicle, rocket engine, payload launch trajectory, spacecraft, orbit. 

 

Введение 

Космическое пространство – это участки Вселенной, которые находятся вне границ атмо-

сфер небесных тел. Освоение человеком космического пространства и небесных тел ведутся 

как с помощью пилотируемых космических перелётов, так и с помощью автоматических кос-

мических аппаратов. 

Существуют три основных направления прикладной космонавтики: 

1) космические информационные комплексы – современные системы связи, метеорология, 

навигация, системы дистанционного зондирования Земли и контроля использования природ-

ных ресурсов, охрана окружающей среды [1–3]; 

2) космические научные системы – научные исследования и натурные эксперименты  

в космосе; 

3) космическая индустриализация – производство в условиях космоса фармакологических пре-

паратов, новых материалов для электронной, электротехнической, радиотехнической и других от-

раслей. В перспективе – разработка ресурсов Луны, других планет Солнечной системы и астерои-

дов, удаление в космос отходов вредных промышленных производств, космический туризм [4; 5]. 

Для дальнейшего развития этих направлений космической деятельности необходимо насы-

щение орбитальной спутниковой группировки космическими аппаратами (КА) с современным 

оборудованием. Современные космические аппараты, используемые для выполнения научно-

технических задач в космосе и проведения исследовательских работ на поверхности небесных 

тел, ограничены размерами и массой. Однако расширяющийся круг задач требует создания но-

вых КА, которые выходят за рамки ограничений тактико-технических характеристик совре-

менных ракет-носителей (РН). Это, в свою очередь, активизирует процесс разработки новых 

более мощных ракетных двигателей. Так, например, самый мощный жидкостный ракетный 

двигатель РД-170 [6] за последние два года был дважды модернизирован со значительным 

улучшением своих энергетических характеристик.  
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Современные жидкостные ракетные двигатели 

Для вывода КА большой массы компания НПО «Энергомаш» разработала новый жидкостный 

ракетный двигатель (ЖРД) РД-171МВ (рис. 1) [7]. РД-171MB – это двигатель российского произ-

водства, который разрабатывался для применения на ракете-носителе «Ангара-А5». Он является 

модификацией известного двигателя РД-171, который был создан для ракеты-носителя «Русь». 

Сравнительный анализ основных двигателей этой серии приведен в табл. 1 [7]. 
 

Таблица 1 

Основные параметры двигателей семейства РД-171 
 

Вариант двигателя РД-171 РД-171М РД-171МВ 

Топливо Кислород + керосин 

Применение Зенит-2 и Зенит-3SL 

(грузовой, пилотируе-

мый запуск) 

Зенит-3SL, Зенит-3SLБ, 

Зенит-3Ф (грузовой, 

пилотируемый запуск) 

Союз-5 и РН СТК (гру-

зовой, пилотируемый 

запуск) 

Количество камер сгорания 4 4 4 

Возможность качания ка-

мер 

Тангенциальная плос-

кость 

Тангенциальная плос-

кость 

Тангенциальная плос-

кость 

Количество ТНА 1 (одновальная схема) 1 (одновальная схема) 1 (одновальная схема) 

Тяга, земная/пустотная, тс 

(кН) 

740 / 806 (7257 / 7904) 740 / 806,2 (7257 / 7906) * / 806,2 (* / 7906)* 

Удельный импульс, зем-

ной/пустотный, с 

309 / 337 309,5 / 337,2 * / * 

Давление в камере сгора-

ния, кгс/см
2
 

250 250 * 

Масса, сухая/залитая, кг 9500 / 10500 9300 / 10300 9300 / 10300 

Габариты, высота/диаметр, 

мм 

4150 / 3565 4150 / 3565 4150 / 3565 

Время работы, с 140 150 180 

Режим работы Прерывистая/непрерывная подача топлива 

 

Примечание. * – данные значения не известны. 

 
Особо следует отметить перспективу его даль-

нейшего многократного использования. Его ре-

сурс составляет примерно 10–15 полетов. 

Одной из особенностей двигателя РД-171MB 

является его высокая тяга и относительно невы-

сокая масса. Это делает его привлекательным для 

использования на ракетах-носителях тяжелого 

класса (рис. 2). Под этот двигатель ракетно-

космическая корпорация «Энергия» разрабатыва-

ет новую ракету-носитель тяжелого класса «Ир-

тыш» («Союз-5», «Сункар») [8].  

 

Транспортные ракетно-космические систе-

мы 

Вопросы проектирования современных ракет-

носителей и совершенствования их конструктив-

но-силовых схем всегда находились в перечне 

перспективных разработок ракетной техники [9–16]. Новые возможности двигателя РД-171MB 

стимулировали развитие и совершенствование новых ракет-носителей. Основной целью созда-

ния ракеты «Союз-5» является замена устаревшей ракеты-носителя «Союз-2», которая сейчас 

 
 

Рис. 1. Двигатель РД-171МВ 
 

Fig. 1. RE-171MB engine 
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является основным носителем для вывода российских космических аппаратов на орбиту. Новая 

ракета предназначена для запуска с космодромов Байконур и Восточный. 

«Союз-5» будет оснащен двигателем 

РД-171MB, разработанным в НПО «Энер-

гомаш», с тягой двигателя первой ступе-

ни более 800 тс, что значительно превос-

ходит тяговые характеристики двигателей 

первых ступеней других современных 

российских ракет-носителей. 

«Союз-5» проектируется с возможно-

стью запуска не только грузовых косми-

ческих аппаратов, но и пилотируемых 

кораблей, таких как «Союз МС» и «Ор-

лан», что требует исследования траекто-

рий вывода на орбиту полезного груза  

в широком диапазоне массово-габарит- 

ных характеристик. Это позволит России 

укрепить свои позиции в сфере коммерческих запусков КА и пилотируемых запусков на Меж-

дународную космическую станцию, а в ближайшей перспективе – на другие космические  

объекты. 

Точные параметры ракеты «Союз-5», такие как грузоподъемность и стоимость запуска, пока 

окончательно не определены. Однако планируется, что «Союз-5» сможет вывести на низкую 

околоземную орбиту полезный груз (ПГ) массой до 17,5 т и на солнечно-синхронную орбиту – 

до 7,5 т. Также предполагается, что ракета в перспективе будет иметь возможность многократ-

ного применения благодаря новому двигателю и системе посадки первой ступени. 

Создание ракеты «Союз-5» является важной частью стратегии России по модернизации 

средств вывода в космическое пространство и укреплению позиций на международном рынке 

космических услуг. Разработка и испытания ракеты планируются в период с 2021 по 2025 гг.,  

а первый пилотируемый запуск запланирован на 2026 г. Эффективное использование ракеты-

носителя «Союз-5» возможно только при исследовании её баллистических возможностей при 

выводе на орбиту полезного груза и выбора наименее энергозатратной траектории. 

Расчет траектории полета 

Рассмотрим классическую траекторию прямого вывода космического аппарата ракетой-

носителем (рис. 3) [17].  

При активном выводе космического аппарата необходимо задать следующие параметры 

траектории движения ракеты в зависимости от времени: скорость ( )V V t , дальность ( )x x t , 

высота ( )y y t , угол тангажа ( )t   . 

Примем следующие допущения: 

1. Траектория полета ракеты плоская кривая. 

2. Силу тяжести считаем постоянной, т. е. g = 9,81. 

3. Коэффициент лобового сопротивления изменяется по закону: 

м
0,25, 270 ,

с

м
0,0029 0,51, 363 ,

с

1 м
170 0,091, 363 .

с

х i

х i i

х i

i

С V

С V V

С V
V


 




   



   


                                                (1) 

где Vi – скорость ракеты-носителя в различные моменты времени при полете в атмосфере. 

 
Рис. 2. Эскизный проект новой ракеты-носителя «Союз-5» 

 

Fig. 2. Preliminary design of the new Soyuz-5 launch vehicle 
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Рис. 3. Траектория прямого вывода ракетой-носителем: 1 – поверхность Земли; 2 – вертикальный участок  

полета; 3 – активный участок полета 1-й ступени; 4 – активный участок полета 2-й ступени; 5 – активный  

участок полета 3-й ступени; 6 – орбита КА; 7 – пассивный участок полета ракетного блока 2-й ступени;  

8 – пассивный участок полета ракетного блока 1-й ступени; 9 – местный горизонт; 10 – направление  

радиуса Земли 
 

Fig. 3. The trajectory of the launch vehicle: 1 – Earth; 2 – vertical flight section; 3 – active flight section  

of the 1st stage; 4 – active flight section of the 2nd stage; 5 – active flight section of the 3rd stage; 6 – spacecraft  

orbit; 7 – passive flight section rocket block of the 2nd stage; 8 – passive flight of the rocket block of the 1st stage;  

9 – local horizon; 10 – the direction of the Earth's radius 
 

 

Активный участок траектории (АУТ) полета ракеты-носителя при прямом выводе разделим 

на три участка (рис. 4). 

Используем классическую систему дифференциальных уравнений движения ракеты [11]: 

cos ,i
i i

i

dx
V

dt
                                                                    (2) 

sin ,i
i i

i

dy
V

dt
                                                                    (3) 

cos sin ,i
i i i i

dV
m P G X

dt
                                                         (4) 

0 ,i im m m t  &                                                                  (5) 

( ),i a a a hP m F p p    &                                                         (6) 

2
м0,5 ,

ii x h iX C p S V                                                              (7) 

,i
i

dV
Npr

dt
                                                                     (8) 

где idx  – промежуток дальности, м; idy  – промежуток высоты, м; idt  – промежуток по време-

ни, с; im  – масса в i времени, кг; iP  – тяга в i времени, Н; iG  – вес в i времени, Н; iX  – лобовое 

сопротивление в i времени; 0m – стартовая масса, кг; m&  – массовый расход топлива, кг/с; а  – 

эффективная скорость истечения газов на срезе сопла, м/с; aF  – площадь на срезе сопла, м;  

ap  – давление на срезе сопла, Па; hp  – атмосферное давление, Па; мS  – площадь ракет, м. 
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Рис. 4. Траектория полета ракеты-носителя:  

«0–1» – вертикальный участок траектории; «1–2» – программный участок разворота;  

«2–А» – наклонный (или прямой) участок траектории 
 

Fig. 4. Launch vehicle flight path:  

“0–1” – vertical section of the trajectory; “1–2” – program turn section;  

“2–А” – inclined (or straight) section of the trajectory 

 

Приведенная выше система уравнений является нелинейной, замкнутой и ее можно решить 

любым численным методом. 

Используем метод последовательных приближений. Для этого преобразуем уравнение (4)  

с учетом уравнения (7). 

2
Мcos sin 0,5

i

i
i i i x i

dV
m P G C S V

dt
                                                 (9) 

сух

0

m

m
  – относительная масса, где сухm  – масса ракеты без топлива;  

0m
T

m


&
 – идеальное время полета. 

сух 0

0 0 0

1 1 ,
m m m t m t t

m m m T

  
      

& &
 

1   (1 ).
t

t T
T

        

Поделим левую и правую часть уравнения (9) на массу im : 

2
М0,5

cos sin .ix i ii i

i i

C S VdV P
g

dt m m

   
                                           (10) 

Для решения преобразуем уравнение (10) в уравнение с разделенными переменными: 

0

( )
,a a a hm W F p pP

m m

  


 

&
                                                      (11) 

,h
a a a a h

E

p
P m W F p F p

p
                                                      (12) 
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в пустоте ,
h

a a aP m W F p   &                                                     (13) 

на Земле З ,E
a a a aP m W F p F p     &                                               (14) 

З ,h E
aP P F p                                                               (15) 

З
З

,

h h

h
a a a a h

P P P

p
P P m W F p F p

p


       
144424443 123

                                            (16) 

З

( ) .h h E hp
p P P P

p
                                                          (17) 

h
h

p
W

m


&
 – эффективная скорость истечения продуктов сгорания из сопла двигателя в пусто-

те. Она всегда больше истинной или реальной. 

З
З

p
W

m


&
 – эффективная скорость истечения продуктов сгорания из сопла двигателя на Земле. 

З
З

З З

0

( ) ( )
( )

,

h h h h
h h

a a a h

p W
P P P W W W

m W F p p p WP

m m T m Т

     
  

  
      

&

&
                (18) 

2 2 2
М М

00 М

М

0,5 0,5 0,5
.х х х хС S V С S V С V q С

mm m P

S

           
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    
                      (19) 

0
М

М

m
P

S
 – стартовая нагрузка на мидель ракеты, величина постоянная для данной ракеты; 

2

2

V
q

 
  – скоростной напор. 

После преобразований уравнение (10) примет следующий вид:  

З
З

М

( )

sin ,

h
h h

x

W
W W W

W q CdV
g

dt Т P

  


    
   

                                      (20) 

З

М З

sin ,h x h hW q C W W p
dV g dt

T P T p

  
              

                                  (21) 

(1 )t T     

,dt T d                                                                     (22) 

З
З

прогр

М

( )

sin .

h
h

x
h

W
W W

q C Wd T
dV W T g d d d

P

 


               
  

             (23) 

Полученное уравнение (23) решается методом последовательных приближений. В первом 

приближении учитываются только первые два слагаемых, двумя последними пренебрегаем. 

Проинтегрируем уравнение (23): 

0 0 0

sin ,

V

h

V

d
dV W T g d

 

 


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    
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1

0 ln sin ,I
hV V W T g d



            

1

0 ln sinI
hV V W T g d



           – первый интеграл Королева. 

В первом приближении определяем только высоту полета. Для этого запишем уравнение (2) 

с учетом (22): 

прогр прогрsin sin ,
dY

V dY V dt
dt

         

прогрsin ,dY T V d        

прогр

0 0

sin ,

Iy
I

y

dY T V d





         

1

0 прогрsinIY y T d



       – высота полета в первом приближении. 

Таким образом, скорость полета ракеты в первом приближении равна идеальной скорости 

минус потери скорости на преодоление силы тяжести. 

При вычислении скорости во втором приближении необходимо учитывать влияние атмо-

сферы и изменение давления на срезе сопла двигателя:  

прогр З

М З

sin ( )
I I I

II h x h
h

W q C PT d
dV T g d d W W

P P

 
               

  
.        (24) 

После интегрирования уравнения (24) получаем:  

1 1

0 1 З

М З

ln ( ) ,
I I I

II x h
h h

q C PT d
V V W T J d W W

P P
 

 
             

    

где  
2( )

,
2

I I
I V

q
 

  

0 ( ).I I
h H Y     

Посчитанный скоростной напор q близок к истинному q на траектории полета ракеты, так 

как он определяется по завышенной скорости и заниженной плотности. Значение коэффициен-

та лобового сопротивления хС  в зависимости от скорости принимаем, согласно уравнению (1). 

З

( )
I

IhP
f Y

P
  – эта величина в общем случае занижена, так как определяется по завышенной 

высоте. 

Но сама величина третьего интеграла незначительна, поэтому эта неточность не оказывает 

существенного влияния на конечное значение скорости ракеты. 

Принято обозначать: 
1

2

I I
xq C

J d




  

  – второй интеграл Королева; 
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1

3

З

I
hP d

J
P




 

  – третий интеграл Королева. 

Таким образом, с учетом потерь получим:  
 

0 1 2 З З

М

ln ( )II
h h

T
V V W T J J W W J

P
            – формула скорости ракеты во втором и 

окончательном приближении. 

Зная скорость ракеты, можно найти высоту и дальность полета. 

cos ,
dX

V
dt

    

sin ,
dY

V
dt

    

После всех преобразований получим формулы для определения высоты и дальности во вто-

ром приближении: 
1

0 cos ( ) ,IIX X V d



        

1

0 sin ( ) ,IIY Y V d



        

 

Программа выведения 

Под программой выведения КА понимается совокупность управляющих функций, которые 

регламентируют порядок изменения вектора тяги в номинальном движении, задают закон из-

менения массового расхода топлива и угловую ориентацию ракеты в пространстве и времени. 

Программа выведения автономно выполняется системой управления в соответствии с функ-

циями, определенными еще на стадии проектирования ракеты. Этими функциями являются за-

кон изменения расхода топлива и закон изменения угла тангажа на участке выведения. 

С развитием ракетной техники и расширением перечня решаемых задач менялся и подход  

к выбору программы выведения на орбиту полезного груза. Наиболее простая программа выве-

дения представляет собой заданный закон изменения угла тангажа. Массовый расход топлива 

на маршевых участках, как правило, не регулируется и остается практически постоянным. Если 

РН предназначена для выведения КА или грузового модуля, то используется одна программа 

выведения, если РН предназначена для пилотируемого запуска, то другая.  

В целом, выбор программы представляет собой поиск комбинации параметров траектории, 

удовлетворяющих полетному заданию с минимальными энергетическими затратами. Но на этот 

поиск наложены ограничения, связанные, в первую очередь, с конструктивными и эксплуата-

ционными особенностями самой ракеты-носителя, например, её энергетическими способностя-

ми. Поскольку двигательная установка (РД-171MB) проектируемой ракеты является более 

мощной, ряд ограничений значительно изменяется, расширяя баллистические возможности ра-

кеты. Для исследования возможностей ракеты-носителя, оснащенной двигателем РД-171MB, 

проведем вариативный анализ траекторий вывода КА с помощью разработанной компьютерной 

программы, созданной в программном пакете MAPLE [18].  

Рассмотрим некоторые программы выведения КА ракетой-носителем (рис. 5). В качестве 

варьируемого параметра примем изменение угла тангажа в процессе полета (рис. 6). Раннее на-

чало разворота ракеты (траектория 4) на требуемый конечный угол выведения КА (для круго-

вой орбиты он равен нулю градусов) приводит к значительному отклонению по дальности от 

точки старта до заданной точки на целевой орбите. При этом время доставки КА на заданную 
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орбиту будет максимальным. Поздний разворот с затяжным вертикальным подъемом (траекто-

рия 1) обеспечивает минимальное время доставки КА на целевую орбиту с минимальным от-

клонением по дальности от точки старта. Кроме того, на рис. 5 и 6 показаны промежуточные 

траектории. Точки на графиках траекторий соответствуют подаче импульса на изменение угла 

тангажа. Количество и время таких включений также может варьироваться. 

 

 
 

Рис. 5. Зависимость высоты орбиты (Y) от дальности полета (Х)  

для разных программ выведения космического аппарата 
 

Fig. 5. Dependence of orbit altitude (Y) on flight range (X)  

for different spacecraft launch programs 

 

 
 

Рис. 6. Изменение угла тангажа в процессе полета для разных траекторий  

выведения космического аппарата 
 

Fig. 6. Changing the pitch angle during flight for different  

launch trajectories of the spacecraft 

 

В зависимости от выбранной траектории будет меняться конечная скорость ракеты, время 

вывода КА на целевую орбиту, перегрузка и т. д.  

Таким образом, с учетом требований разработчика мы можем подобрать параметры траек-

тории выведения КА [18], варьируя изменением угла тангажа для заданных значений конечной 

скорости и перегрузки на активном участке траектории.   

 

Расчет «Союз 5» 

С помощью разработанной компьютерной программы [18] определим наиболее рациональ-

ные параметры траектории вывода полезного груза для ракеты-носителя «Союз-5» (рис. 7). 
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Основные характеристики ракеты-носителя «Союз-5» приведены в табл. 2 [8].  

 

Таблица 2 

Технические характеристики ракеты-носителя «Союз-5» 
 

Наименование Первая ступень Вторая ступень 

Диаметр миделя, м 4,1 

Вид топлива  жО2 + РГ – 1 

Длина ракеты, м 35 7,77 

Стартовая масса ракеты, т 564,5 

Сухая масса конструкции ракеты, т 30,5 6,5 

Масса топлива, т 398 60 

Маршевый двигатель РД-171МВ РД-0124МС 

Массовый расход топлива, кг/с 2390 83 

Тяга в пустоте, кН 7904,16 294,3 

Удельный импульс тяги в пустоте, с 337 359 

Время работы, с 180 300 

 

В табл. 2 приведены максимальные возможности ракеты. Поэтому под каждую задачу тре-

буется корректировка массы топлива по ступеням. 

 

 
 

Для определения конечных параметров ракеты, необходимо задаться видом и массой полез-

ной нагрузки. По имеющейся информации «Союз-5» [8] может выводить на геостационарную 

орбиту спутник с массой до 2500 кг. Значит, на низкую опорную орбиту (высотой 200 км) 

«Союз-5» должен вывести ПГ с полностью заправленным разгонным блоком. Масса спутника 

«Глонасс-К» равна 935 кг. Масса разгонного блока «Фрегат» с заправленным топливом равна 

Рис. 7. Эскиз ракеты «Союз-5»:  

Р – полезный груз; BU – разгонный блок; 
2FМ  – масса топлива 

второй ступени; 
2SEМ  – масса двигателя второй ступени; 

1FМ  – 

масса топлива первой ступени; 
1SEМ – масса двигателя первой 

ступени 
 

Fig. 7. Sketch of the Soyuz 5 rocket:  

P – payload; BU  – booster unit; 
2FМ  – the mass of the second stage 

fuel; 
2SEМ  – the mass of the second stage engine; 

1FМ  – the mass of 

the first stage fuel; 
1SEМ  – the mass of the first stage engine 
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6280 кг. Примем значения ПГ равным 7215 кг. Для стабильного нахождения ПГ на орбите, ско-

рость должна составлять не меньше: 

Земли
орбиты

Земли орбиты

9,81 км м
7,783 7

6 378,1

6 378
.

,
8

1
7 3

200 с с

g R
V

R Н

 
   

 
 

Для дальнейших расчетов траектории полета ракеты воспользуемся разработанной компью-

терной программой [18]. В программе задаемся тактико-техническими характеристиками (ТТХ) 

ракеты и программой изменения угла тангажа. По ТТХ ракеты определяется время работы двига-

теля, общее время полета на активном участке траектории, тяга двигателя, массовый расход  

и т. д. По полученным данным проводится расчет траектории полета ракеты методом последова-

тельных приближений. Полученные расчетные параметры траектории (перегрузка, высота, ско-

рость, ускорение, лобовое сопротивление и т. д.) выводятся в виде графиков и численных значений. 

 

Численный эксперимент 

Рассмотрим программы выведения космического аппарата на опорную орбиту двухступен-

чатой ракетой, используя ТТХ ракеты-носителя «Союз-5» (табл. 2). Используем варианты про-

граммы разворота ракеты, рассмотренные ранее (рис. 6.). Данные расчетов представлены  

в табл. 3.  

 

Таблица 3 

Параметры траектории доставки космического аппарата на опорную орбиту 

с различными программами выведения 
 

Перегрузка по осям 
Траектория 

Время доставки 

КА на орбиту, c X (продольная) Y (поперечная) Полная 

Скорость в кон-

це АУТ, км/с 

Траектория 4 353 6,8379 1,79 7,1568 3,904 

Траектория 3 245,5 6,4554 2,8933 7,1595 3,394 

Траектория 2 210,5 4,5563 5,4248 7,1213 3,078 

Траектория 1 205 2,2457 6,723751 7,0972 3,059 

 

Конечная скорость для всех траекторий не достаточная для стабильного функционирования 

КА на выбранной низкой опорной орбите. Однако для всех траекторий после достижения необ-

ходимой высоты орбиты остается запас топлива, который можно потратить для «доразгона» 

РН. Используя топливный остаток, проведем расчеты коррекции скорости ПГ на целевой орби-

те. Результаты расчетов приведены в табл. 4.  

 

Таблица 4 

Конечная скорость космического аппарата на опорной орбите после коррекции траектории 
 

Траектория Скорость, км/с. 

Траектория 4 7,635 

Траектория 3 7,335 

Траектория 2 6,433 

Траектория 1 5,613 

 

Как видно из табл. 4, скорость по-прежнему недостаточна, поэтому проведем коррекцию 

массы полезного груза, что в свою очередь отразится и на массе ракеты (табл. 5). 

Таким образом, анализ возможностей вывода полезной нагрузки ракетой-носителем «Союз-

5» с двигателем РД-171МВ (табл. 2–4) позволяет выбрать траекторию с минимальными време-

нем доставки КА на орбиту (tк = 205 с), стартовой массой ракеты (m0 = 551,5 т) и продольной 

перегрузкой (n = 2,25) (траектория 1). Однако при этом КА испытывает максимальную попе-

речную перегрузку (n = 6,7) и имеет меньшую массу полезного груза (mпг = 4,5 т).  
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Таблица 5 

Массовые характеристики ракеты-носителя «Союз-5» для доставки полезного груза  

на опорную орбиту (Н = 200 км) 
 

Траектория Масса ПГ, т Стартовая масса ракеты, т 

Траектория 4 17 564 

Траектория 3 14,5 561,5 

Траектория 2 10,5 557,5 

Траектория 1 4,5 551,5 

 

Программа вывода с максимальным временем доставки (tк = 353 с) (траектория 4) обеспечи-

вает максимальную массу выводимого полезного груза (mпг = 17 т) и минимальную попереч-

ную перегрузку (n = 1,79), несмотря на некоторое увеличение стартовой массы ракеты (m0 = 

564 т) и значительное увеличение продольной перегрузки (до n = 6,84) по сравнению с траекто-

рией 1. Тем не менее, этот вариант траектории будем считать предпочтительным, так как суще-

ствуют конструктивные методы снижения влияния осевых перегрузок на конструкцию КА и 

возможность снижения перегрузок для проектируемых КА с учетом изменения требований 

заказчика путем оптимизации программы вывода.  

 

Заключение 

В рамках исследования был проведен анализ использования новейшего ракетного двигателя 

РД-171МВ с улучшенными энергетическими и массово-габаритными характеристиками на но-

вой ракете-носителе тяжелого класса «Союз-5». На основе системы дифференциальных урав-

нений баллистики были проведены расчеты с использованием программы Maple для моделиро-

вания траекторий вывода полезного груза ракетой-носителем тяжёлого класса на низкоопор-

ную орбиту. По результатам расчетов были предложены траектории с различными баллистиче-

скими параметрами, учитывающие возможные изменения требований заказчика к проектируе-

мым КА. Проведенный анализ семейства траекторий ракет-носителей позволяет обеспечить 

эффективный и энергетически выгодный вывод полезной нагрузки на целевую орбиту. Пред-

ставленные результаты могут быть использованы в дальнейшем для оптимизации энергозатрат 

вывода на орбиту проектируемых КА. 
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Рассмотрены вопросы обеспечения стойкости высоковольтных солнечных батарей (БС) косми-

ческих аппаратов (КА) к воздействию вторичных дуговых разрядов. Исследования в этой области 

продолжаются уже более 50 лет, но ответа на все возникающие вопросы пока не найдено. Преж-

де всего, это связано со сложностью электрофизических процессов, протекающих на поверхности 

БС КА в космосе и в лабораторных условиях. Вторая причина – случайный характер вторичных 

дуговых разрядов, который требует применения специальных методов испытаний, позволяющих 

подтвердить эффективность и надежность выбранных конструкторско-технологических реше-

ний. Испытания в условиях, приближенных к натурным, не позволяют решить эту задачу. В ста-

тье приведен ретроспективный обзор публикаций по физическим особенностям вторичных дуговых 

разрядов, возникающих на БС КА, механизмам их инициирования, экспериментальным методам 

исследований и испытаний. Значительное внимание уделено вопросам возникновения вторичных 

дуговых разрядов на БС КА в условиях ионосферной плазмы и плазмы, генерируемой электроракет-

ными двигателями. Показано, что, несмотря на большой объем накопленных данных и знаний, пе-

реход от низковольтных БС к высоковольтным остается сложной научно-технической проблемой, 

для решения которой необходимо проведение дополнительных исследований. Кроме того, уже сей-

час надо начинать готовить кадры, владеющие широким спектром знаний и способные работать 

по данной тематике. Для этого представляется целесообразной организация отраслевой НИР,  

а также выделение целевых средств на подготовку высококвалифицированных специалистов и про-

ведение ими самостоятельных исследований. Такой подход позволит в кратчайшие сроки решить 

проблему создания высоковольтных БС и подготовить кадры для дальнейшего развития этой тех-

нологии.  

 

Ключевые слова: высоковольтная солнечная батарея, космический аппарат, магнитосферная 

плазма, ионосферная плазма, плазма электроракетных двигателей, электризация, электростати-

ческий разряд, первичная дуга, вторичный дуговой разряд, токи утечки, подготовка высококвали-
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We have considered the issues of ensuring the resistance of high-voltage solar battery (SB) of space-

craft to the effects of secondary arc discharges. Research in this area has been going on for more than 50 

years, but the answer to all the questions has not yet been found. First of all, this is due to the complexity of 

the electrophysical processes occurring on the surface of the spacecraft in space and in laboratory condi-

tions. The second reason is the random nature of secondary vacuum arc discharges, which requires the use 

of special test methods to confirm the effectiveness and reliability of selected design and technological so-

lutions. Tests in conditions close to full-scale conditions do not allow us to solve this problem. We have 

given a retrospective review of publications on the physical features of secondary arcs arising on SB of 

spacecraft, the mechanisms of their initiation, experimental research and testing methods. We paid consid-

erable attention to the issues of the occurrence of secondary arc discharges SB of the spacecraft in the 

conditions of ionospheric plasma and plasma generated by electric propulsion thrusters. We have shown 

that despite the large amount of accumulated data and knowledge, the transition from low-voltage SB to 

high-voltage SB remains a difficult scientific and technical problem, which requires additional research to 

solve. In addition, it is already necessary to start training personnel who possess a wide range of knowl-

edge and are able to work on this topic. To do this, it seems advisable to organize sectoral research, as 

well as the allocation of targeted funds for the training of highly qualified specialists and their independent 

research. This approach will make it possible to solve the problem of creating high-voltage SB in the short-

est possible time and prepare personnel for the development of this technology.  

 

Ключевые слова на английском языке: high voltage solar battery, spacecraft, magnetospheric plasma, 

ionospheric plasma, plasma of electric propulsion thruster, charging, electrostatic discharge, primary arc, 

secondary arc, leakage currents, training of highly qualified personnel.  

 

Введение 

Одной из тенденций развития солнечной энергетики в космосе является увеличение рабоче-
го напряжения солнечных батарей (БС) до 100 и более вольт. Это позволяет существенно сни-
зить массу кабельной сети и преобразователей напряжения и, соответственно, увеличить массу 
полезной нагрузки космического аппарата (КА) [1; 2]. Яркой иллюстрацией этой тенденции 
является трехлетняя программа NASA (2001–2003 гг.) по разработке системы двигателя на эф-
фекте Холла с так называемым «прямым приводом» – D2HET [3; 4]. Данная программа была 
направлена на значительное уменьшение сложности, веса и стоимости энергосистемы по срав-
нению с обычными низковольтными системами за счет применения солнечных батарей, рабо-
тающих при напряжении 300 В. Результаты выполнения этой программы послужили заделом 
для создания энергосистем следующего поколения, исследования которых ведутся в настоящее 
время [5–7]. 

Следует отметить, что столь значительные достижения явились результатом многолетней 
работы исследователей, конструкторов и технологов в течение более чем последних 50 лет. 
Первые публикации по высоковольтным солнечным батареям появились еще в начале 70-х гг. 
[8; 9]. В последующие годы выходило до нескольких сот публикаций в год, что в общей слож-
ности составило более 5 тыс. работ. В связи с этим возникает законный вопрос, на что были 
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направлены столь масштабные исследования и что мешало просто увеличить напряжение бата-
рей с используемых ранее 27 до 100 В и более? 

Ответ прост. Дело в том, что при напряжении выше 40–70 В в цепях БС КА могут возникать 
мощные дуговые разряды (ДР), способные привести к разрушению элементов БС и значитель-
ному снижению их выходной мощности. Чтобы обеспечить надежную работу БС, необходимо 
создание эффективных средств защиты от дуговых разрядов, что является сложнейшей научно-
технической и технологической задачей. 

Насколько опасны дуговые разряды для БС КА, хорошо видно из рис. 1, где показан фраг-
мент БС низкоорбитального КА EURECA после мощного ДР [10]. Поврежденная БС была воз-
вращена на Землю с помощью космического челнока США «Спейс Шаттл». 

 

 
 

Рис.1. Возвращенный образец солнечной батареи КА EURECA  
после воздействия мощного дугового разряда [10] 

 

Fig. 1. Sample of Flight Array from ESA EURECA Mission  
after Sustained Arcing [10] 

 
Участок линейки солнечных элементов БС был «закорочен» на корпус аппарата в результате 

возникновения вторичной устойчивой дуги [10]. 
На рис. 2 приведена фотография, полученная при наземных испытаниях БС с напряжением 

127 В спутника дистанционного зондирования земли TERRA [10]. 
 

  
а б 

 

Рис. 2. Кадр из видеозаписи (а) и участок, поврежденный дуговым разрядом (б),  
на образце БС КА TERRA [10] 

 

Fig. 2. Video Frame from EOS-AM1 Sustained Arc Test (а) and Arc Site of Sustained Arc on EOS-AM1 Sample 
Array. Cells are 2x4 cm (б). EOS-AM1 – Earth Observing System – Morningside 1 (now Terra) [10] 
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В месте возникновения устойчивой дуги цепь солнечной батареи была полностью закороче-
на. Этот тест привел к переделке всех цепей солнечной батареи на спутнике TERRA, чтобы 
предотвратить образование дуги на орбите. Спутник с доработанной БС был запущен 18 декаб-
ря 1999 г. на солнечно-синхронную полярную орбиту высотой 705 км и успешно отработал за-
данный ресурс. Однако эти модификации стоили несколько млн долларов [3]. 

На геостационарной орбите первые аномалии в работе БС, связанные с электроразрядными 
явлениями, были зафиксированы в 1997 г. В период с 1997 по 2002 гг. было зарегистрировано 
32 отказа по причине возникновения дуговых разрядов [11; 12]. Повреждения солнечных бата-
рей коммерческих телекоммуникационных спутников в результате дугового разряда за указан-
ный период обошлись в виде убытков и расходов на перепроектирование более чем в 100 млн 
долларов. Пострадали и программы NASA [3]. 

В России вакуумные дуговые разряды между участками БС впервые наблюдались задолго 
до этих событий еще в 1987 г. в НИИЯФ МГУ совместно с НПО «Квант» при испытаниях 
фрагмента БС телекоммуникационного КА в вакуумной камере в условиях, имитирующих по-
лет геостационарных спутников связи [13–15]. Вакуумный дуговой разряд был зафиксирован 
между двумя фрагментами БС при напряжении 40 В. Расстояние между фрагментами составля-
ло 3 мм. В местах образования вакуумной дуги наблюдалось распыление контактов и расплав-
ление защитного стекла. Однако, в связи с распадом СССР в 1991 г., исследования в этом  
направлении приостановились. Единичные работы проводились в Томском политехничес- 
ком университете и ЦНИИмаш [16; 17]. Исследования возобновились после 1995–2000 гг.  
[17–20].  

Уже в начале 2000-х гг. стало ясно, что лабораторные испытания далеко не всегда позволя-
ют получить гарантированный результат. Условия возникновения дуговых разрядов в космосе 
настолько сложны и многообразны, что смоделировать их на Земле является крайне сложной 
задачей, требующей дорогостоящего экспериментального оборудования и глубокого понима-
ния физики процессов, протекающих на поверхности БС в космосе и во время лабораторных 
экспериментов. 

Это стало причиной нового витка исследований, которые были направлены на построение 
сложных физико-математических моделей электрофизических процессов на высоковольтных 
БС КА, а также на отработку выбранных методов защиты от дуговых разрядов на специальных 
технологических спутниках. 

Одним из таких спутников стал ETS-VIII, который был запущен 18 декабря 2006 г и успеш-
но проработал до 10 января 2017 г. Аномалий в работе БС не наблюдалось, что подтвердило 
эффективность мер защиты, выбранных на этапе наземной экспериментальной отработки [21].  

Другим примером является кубический наноспутник HORYU-II с длиной ребра 30 см, запу-
щенный 18 мая 2012 г. Он был разработан в Технологическом институте Кюсю в Японии. 
HORYU-II – это демонстрационный спутник для высоковольтных технологий, основными пре-
имуществами которого являются низкая стоимость и короткие сроки разработки. Спутник дол-
жен был продемонстрировать возможность выработки 300 В на орбите с помощью сферических 
солнечных элементов, соединенных последовательно. Однако во время сбора данных было об-
наружено много проблем, о которых говорится в [22].  

В работе [23] опубликованы предварительные данные, полученные на технологическом 
спутнике HORYU-IV. На спутнике была установлена видеокамера, которая позволила получить 
фотографию разряда из космоса (рис. 3). 

Таким образом, мировой опыт разработки высоковольтных БС КА показывает, что для тех-
нологического скачка от низковольтных БС к высоковольтным необходимо решение широкого 
круга проблемных вопросов, связанных с разработкой физико-математических моделей элек-
троразрядных процессов, протекающих на поверхности БС, созданием экспериментального 
оборудования и методик испытания, а также разработкой эффективных методов защиты высо-
ковольтных БС КА от дуговых разрядов. 
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Рис. 3. Фотография разряда на БС технологического спутника HORYU-IV [23] 
 

Fig. 3. Photo of the discharge on the solar battery of the HORYU-IV technological satellite [23] 

 
Дуговые разряды между участками солнечной батареи 

Наиболее разрушительными для БС КА являются так называемые непрерывные устойчивые 
дуги (permanent sustained arc), возникающие между участками БС. Эти дуги могут длиться еди-
ницы и десятки секунд, разрушая проводники и прилегающие к ним диэлектрики. Примеры 
таких разрядов были приведены выше. Но если длительность дуги мала, то даже при большом 
токе разряда выделившейся энергии будет недостаточно для разрушения элементов конструк-
ции БС. Такие дуги относят к классу неустойчивых дуг (non-sustained arc) и, согласно [24], счи-
таются не опасными для БС. 

Однако такой критерий является весьма условным. Экспериментальные исследования [25] и 

множества других авторов показывают, что длительность горения вакуумной дуги d  является 

случайной величиной, подчиняющейся распределению вида 
 

          0
0

,dN N exp
 

  
 

 (1) 

 

где 0N  – общее количество разрядов; N  – количество разрядов с временем горения большим, 

чем d ; 0  – среднее время горения вакуумной дуги. 

При этом среднее время горения вакуумной дуги 0  экспоненциально растет с увеличением 

тока разряда [25]: 
 

            0 ,th d thexp I I       (2) 
 

где dI  – ток вакуумного дугового разряда;  thI  – пороговый ток вакуумной дуги (ток отсечки 

[25]); th  – средняя продолжительность горения вакуумной дуги при d thI I ;   – константа, 

численно равная тангенсу угла наклона зависимости  0 i . 

Убедительное теоретическое обоснование зависимостей (1) и (2) на основании эктонной мо-
дели вакуумного дугового разряда [26–28] приведено в работе [29]. Физической причиной не-
устойчивости вакуумной дуги является конечное время жизни эктона и связанная с этим цик-
личность процессов в катодном пятне вакуумной дуги. Согласно эктонной модели, катодное 
пятно вакуумной дуги состоит из множества отдельных ячеек, время жизни которых измеряет-
ся наносекундами. Каждая такая ячейка переносит ток, который не превышает удвоенного зна-

чения порогового тока вакуумной дуги  thI . Процесс самоподдержания вакуумного дугового 

разряда обеспечивается «эстафетным» режимом функционирования эктонов. Если по каким-то 
причинам передача «эстафеты» не происходит, наблюдается самопроизвольное погасание  



 
 
 

Сибирский аэрокосмический журнал. Том 25, № 1 
 

 90 

вакуумной дуги. С уменьшением тока разряда количество ячеек и, следовательно, вероятность 
успешной передачи «эстафеты» уменьшаются. 

Детальные исследования в части определения thI  и зависимостей  0 dI  различных материалов 

проводились многими авторами [25; 30–32]. Типичные зависимости  0 dI  для ряда материалов 

приведены на рис. 4 [30], а значения тока отсечки  thI  в зависимости от параметра bT  ,  

где bT  – температура плавления материала;   – коэффициент теплопроводности (рис. 5) [25]. 

Приведенные данные показывают, что наблюдаемые в эксперименте короткие вакуумные 
дуги не являются гарантией отсутствия разрушений, поскольку всегда существует некоторая 
вероятность (пусть и очень малая) возникновения длительной вакуумной дуги, энергии которой 
будет достаточно для расплавления электродов и пиролиза прилегающих к ним диэлектриков. 

Вместе с тем зависимость (2) говорит о том, что, если ток разряда ограничен, вакуумная дуга 
не загорается. Причем пороговое значение тока разряда в зависимости от материала электродов 
находится в диапазоне 0,2–2 А, что сопоставимо с характерным током линейки солнечных  
элементов. 

Здесь надо отметить, что соотношения (1), (2) и соответствующие экспериментальные дан-
ные были получены для идеальных электродов, не содержащих загрязнений и прилегающих 
диэлектриков. В реальной БС картина иная, поэтому нельзя исключать участия в разряде про-
дуктов газовыделения пленок загрязнений и диэлектриков, контактирующих с нагретыми элек-
тродами. 
 

  
 

Рис. 4. Средняя продолжительность горения  
вакуумной дуги для различных металлов:  

1 – цинк; 2 – серебро; 3 – медь; 4 – вольфрам [30] 
 

Fig. 4. The average duration of the vacuum arc  
for various metals:  

1 – zinc; 2 – silver; 3 – copper; 4 – tungsten [30] 

 

Рис. 5. Пороговые токи вакуумных ДР  
для различных материалов катода [25] 

 

Fig. 5. Threshold currents of vacuum arc discharges  
for various cathode materials [25] 

 

Случайный характер величины d  существенно усложняет процедуру испытаний образцов 

БС КА на устойчивость к воздействию ДР. Для оценки вероятности возникновения разрушаю-

щего ДР необходимо определить параметры 0N  и 0 . Это непростая задача, требующая набора 

большого объема статистических данных. Поэтому при сжатых сроках проведения испытаний 
решить ее в полном объеме удается далеко не всегда.  

Подробное описание процедур измерения 0  приведено в работах [33–35]. Результаты этих 

работ включены в стандарт [24] и используются при проведении испытаний высоковольтных 
БС КА на стойкость к воздействию ДР. 



 
 
 

Раздел 2. Авиационная и ракетно-космическая техника 
 

 91 

Параметр 0N  можно рассматривать как количество дуговых разрядов, возникающих во всех 

разрядных промежутках БС в течение всего срока активного существования (САС) КА. При 
наземных испытаниях – это суммарное количество ДР, произошедших на образце БС за время 
испытаний. 

Очевидно, что, если хотя бы в одном промежутке возникнет разряд с длительностью, пре-
вышающей критическое значение, произойдет разрушение конструкции. На реальной БС таких 
промежутков десятки тысяч, на опытном образце БС – несколько десятков. Поэтому даже  
с точки зрения статистики, длительность испытаний образца (при условиях, моделирующих 
натурные условия эксплуатации) должна превышать срок активного существования КА в тыся-
чи раз. Очевидно, что это условие невыполнимо и испытания должны проводится ускоренно, 
что достигается за счет увеличения частоты событий, инициирующих дуговой разряд. 

В космосе инициатором ДР могут быть электростатические разряды (ЭСР), возникающие  
в результате дифференциальной зарядки элементов конструкции КА [36], первичные (триггер-
ные) дуги [11; 21; 37], образующиеся в условиях инверсного градиента потенциала [38; 39],  
а также удары метеоритных частиц [40]. В лабораторных условиях, как правило, это ЭСР,  
возникающие при облучении образца БС потоком высокоэнергетических электронов [17; 36]. 
Но далеко не каждое такое событие вызывает ДР. В зависимости от его интенсивности и лока-
лизации вероятность инициирования ДР может варьироваться в очень широких пределах. По-
этому в лабораторных исследованиях иногда применяют специальные устройства, генерирую-
щую плазму, которая инициирует вторичный ДР [18; 20; 41; 42]. 

Следует отметить, что исследованиям ЭСР посвящено очень большое количество отечествен-
ных [17; 36; 43] и зарубежных [42; 44; 45] работ. Это связано не только со способностью ЭСР 
инициировать вторичные дуговые разряды, но и возможностью вызывать деградацию свойств 
функциональных поверхностей и материалов КА. Например, в [46] на поверхности образцов за-
щитного стекла солнечных батарей были обнаружены выступы (рис. 6), которые принимают не-
посредственное участие в ЭСР и могут приводить к деградации оптических свойств стекла.  

 

 
 

Рис. 6. Выступы на поверхности защитного стекла в местах возникновения ЭСР [46] 
 

Fig. 6. Protrusions on the surface of the protective glass in places  
of occurrence of electrostatic discharges [46] 

 
В работах [47; 48] выдвинута и исследована гипотеза о том, что аномальные (не радиацион-

ные) потери мощности КА системы GPS были обусловлены загрязнениями, образующимися в 
результате осаждения на защитных стеклах БС продуктов испарения серебряных электродов 
при ЭСР. Имеются также данные о пиролизе диэлектрических материалов в области возникно-
вения ЭСР [21]. 

Хотя надо отметить, что и на отечественных спутниках, функционирующих на средневысоких 
круговых орбитах, наблюдалась деградация БС нерадиационной природы [49]. Причем уровни 
дополнительных потерь мощности БС различных КА примерно совпадают, составляя около 1,5 % 
в год. Маловероятно, что на БС различной конструкции влияние ЭСР или дуговых разрядов  
будет одинаковым, поэтому упомянутая выше гипотеза требует дополнительного подтверждения. 
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Частота возникновения ЭСР в космосе зависит, в основном, от параметров плазмы, окру-
жающей КА, освещенности КА и температуры его поверхности. При прочих равных условиях, 
частота ЭСР пропорциональна плотности тока электронов [36], хотя иногда эта зависимость 
нарушается [17]. 

Плотность тока электронов на орбите может меняться на несколько порядков величины в за-
висимости от активности Солнца и положения КА на орбите (рис. 7). Помимо плотности тока 
электронов меняется и энергетический спектр окружающей плазмы. 

 

 
 

Рис. 7. Вероятность превышения заданной плотности тока магнитосферных электронов  
с энергией 30 эВ – 45 кэВ на геостационарной орбите при местном времени:  
LT (Local Time) – местное время; Eclipse – период солнечного затмения [50] 

 

Fig. 7. The probability of exceeding the specified current density of magnetospheric electrons  
with an energy of 30 eV – 45 keV in a geostationary orbit at local time:  

LT (Local Time) – local time; Eclipse – the period of a solar eclipse [50] 

 
Столь значительные вариации условий функционирования приводят к тому, что оценить па-

раметр 0N  за время активного существования (САС) КА на орбите можно только весьма при-

близительно. Конечно, подобные оценки проводились [51], но возникает вопрос, имеют ли они 
практическую значимость. Ведь при значительной вариабельности условий функционирования 

КА и неопределенности исходных данных, погрешность определения 0N  может оказаться 

слишком большой. Соответственно, точность прогноза риска возникновения разрушающих ДР 
в условиях летной эксплуатации КА будет недостаточно высокой. 

В этой связи более рациональным представляется подход, когда отсутствие возможности 
возникновения разрушающих ДР подтверждается лабораторными испытаниями. Однако и 
здесь вероятностный характер возникновения ДР играет решающее значение. Если проводить 
испытания при условиях, соответствующих условиям летной эксплуатации, количество наблю-
даемых ДР за время эксперимента может оказаться недостаточным для выявления разрушаю-
щих дуг. Простое увеличение интенсивности испытаний не решает проблему. Поэтому единст-
венный способ – теоретически доказать, что разрушающие дуги отсутствуют. Но как это сде-
лать при ограниченном времени испытаний пока, не совсем ясно. 

 
Влияние ионосферной плазмы и плазмы электроракетных двигателей 

Электроды БС и корпус КА в ионосферной плазме или в плазме, формируемой при работе элек-
троракетных двигателей (ЭРД), приобретают некоторый равновесный потенциал, при котором дос-
тигается баланс электронных и ионных токов (рис. 8). Вопросы определения потенциала электро-
дов БС для КА, функционирующих на низких и высоких орбитах, широко освещены в литературе 
[52–54]. Иногда, для этих случаев применяют классическую теорию двойного зонда [55]. Некото-
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рые оценки значений потенциалов электродов БС и токов утечки приведены в [56]. Сразу отметим, 
что величина токов утечки и вызванные этим потери мощности БС, как правило, оказываются  
небольшими [57]. Но это не означает, что данным фактором можно пренебрегать. В ряде случаев, 
например, при включении газовых двигателей, утечки тока могут значительно увеличиваться.  

 

 
 

Рис. 8. Схема распределения токов на поверхностях БС и корпусе КА в плазме 
 

Fig. 8. Current distribution scheme on the surfaces of the solar battery  
and the spacecraft body in plasma 

 
В зависимости от соотношения площадей и параметров плазмы, электроды БС КА могут 

быть смещены как в положительную, так и в отрицательную сторону [54; 56]. С точки зрения 
возникновения ДР, это две принципиально различные ситуации. 

Положительно смещенные электроды интенсивно собирают электроны, что всегда приводит 
к утечкам тока [57]. В некоторых случаях возникает тлеющий разряд и свечение [58]. В качест-
ве иллюстрации этого эффекта на рис. 9 приведены фотографии свечения на положительно 
смещенном электроде, полученные авторами [58] и в лаборатории МАИ. 

 

  
а б 

 

Рис. 9. Свечение на положительно смещенном электроде, полученное в [58] (а) и в лаборатории МАИ (б) 
 

Fig. 9. Glow on a positively biased electrode obtained in [58] (а) and in our laboratory (б) 
 

При достаточно больших значениях потенциала электродов и протекающего через них тока 
утечки, возможен нагрев электродов до высоких температур [56], что может привести к интен-
сивному газовыделению прилегающих к электродам диэлектрических материалов и даже  
к плавлению электродов. 

Очевидно, что все эти эффекты крайне нежелательны и должны быть исключены еще на 
этапе проектирования. В противном случае потребуется принимать экстренные меры по пари-
рованию воздействия или выводить КА из эксплуатации. 

Так, например, смещение потенциала БС МКС относительно ионосферной плазмы вызвало, 
как известно, серьезные проблемы, потребовавшие проведения исследований [59–61] и уста-
новки на станции специального плазменного контактора [62], устраняющего негативные элек-
троразрядные явления.  
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На отрицательно смещенных электродах могут возникать триггерные дуговые микроразря-
ды, инициирующие вторичные дуги [21]. Физический механизм формирования триггерных дуг 
связан с лавинообразным увеличением тока эмиссии электронов с микроскопических выступов 
на поверхности отрицательно смещенного электрода в окружении достаточно плотной низко-
температурной плазмы (в этой точке происходит генерация эктона). Визуально это выглядит 
как образование маленьких короткоживущих светящихся точек на поверхности электрода (ка-
тода). Вероятность возникновения триггерных дуг зависит от величины смещения и концен-
трации окружающей плазмы [21]. 

Таким образом, оба рассмотренных случая опасны для БС и должны быть тщательно иссле-
дованы на этапе проектирования. Значения концентрации плазмы и потенциалы электродов, 
реализуемые в условиях летной эксплуатации, могут быть определены только расчетными ме-
тодами, для чего требуются соответствующие математические модели и программное обеспе-
чение. Примером подобных расчетов может быть оценка параметров плазмы, формируемой 
холловским двигателем типа PPS-1350G, в окрестности СБ КА SMART-1 [63]. 

 

Дуговые разряды в силовой кабельной сети 

Дуговые разряды в силовой кабельной сети БС КА имеют ряд специфических особенностей, 
которые следует рассмотреть отдельно. Прежде всего, такие разряды возникают, как правило,  
в местах механического повреждения кабелей. Эти повреждения могут иметь технологический 
характер, либо возникать при эксплуатации в результате длительного термоциклирования, виб-
раций или удара метеорных частиц. Если такая дуга возникнет, она, может вызывать очень 
серьезные повреждения, поскольку ток в силовых цепях составляет десятки и сотни ампер, что 
значительно превышает пороговые значения. Горение дуги поддерживается не только продук-
тами испарения катода, но и газами, выделяющимися при нагреве изоляционных материалов, 
поэтому время горения дуги может быть весьма продолжительным, а последствия – разруши-
тельными. В качестве примера приведены фотографии кабеля (с искусственно внесенным  
дефектом) до и после дугового разряда (рис. 10) [64].  

 

 
 

Рис. 10. Следы дугового разряда на силовом кабеле с нарушенной изоляцией [64] 
 

Fig. 10. Traces of arc discharge on a power cable with broken insulation [64] 

 

 
 

Рис. 11. Образец для испытания на образование дуги при ударе твердой частицы.  
Расстояние между кабелями 1,8 мм [65] 

 

Fig. 11. Secondary arcing test sample. The stripped cables are separated by 1.8 mm [65] 
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Весьма интересны результаты исследований вторичных дуг, инициированных ударом мете-
орной частицы и лазерным лучом (см. рис. 11), полученные в [65]. 

Вторичные дуги начали возникать при напряжении 100 В и токе 1 А. В работе измерены па-
раметры плазмы, генерируемой при высокоскоростном ударе твердых частиц, что может быть 
использовано при оценках условий возникновения вторичных дуг на орбите.  

 
Защита высоковольтных БС КА от вторичных дуговых разрядов 

Самый надежный способ защиты высоковольтных БС КА от вторичных дуговых разрядов – 
это полная многослойная изоляция всех электродов. Однако для космоса такой подход не го-
дится, поскольку он сопряжен с резким увеличением массы БС и снижением ее удельных ха-
рактеристик, что нивелирует весь выигрыш от увеличения напряжения. Поэтому сложность 
задачи в том, чтобы обеспечить надежную защиту от ДР при минимальном увеличении массы 
БС. Чтобы решить эту задачу необходимо глубокое понимание физики процессов дугообразо-
вания, деградации свойств материалов в космосе, а также знание имеющихся технологических 
и конструктивных ограничений. 

Среди возможных методов защиты рассматривают изоляцию коммутационных шин, опти-
мизацию схемы расположения элементов на панелях БС, увеличение зазора между элементами, 
применение заливки зазоров между солнечными элементами, применение развязывающих дио-
дов, подбор материалов и конструкции подложки, способ заземления, применение больших за-
щитных стекол на несколько элементов, применение гибких солнечных элементов и концен-
траторов [3; 11; 66]. Вероятно, существуют и другие методы. 

 

Испытательная база и кадры 

Учитывая сложность создания высокоэффективной защиты высоковольтных БС КА от вто-
ричных ДР, роль испытательной базы и высококвалифицированных кадров, обладающих необ-
ходимыми знаниями и умением работать на уникальном испытательном оборудовании, стано-
вится определяющей. Другого способа подтвердить надежность выбранного метода защиты, 
кроме лабораторного эксперимента, не существует. 

В настоящее время в России имеется несколько научных групп, имеющих оборудование и 
кадры, способные решать указанные задачи. Среди них Институт сильноточной электроники 
СО РАН [18; 19], Томский политехнический университет [17; 36; 38], АО «ЦНИИмаш» [43; 16], 
АО «Композит» [46; 67], а также МАИ (кафедра 208 «Электроракетные двигатели, энергетиче-
ские и энергофизические установки»). 

Экспериментальная база МАИ представлена стендом «ПП-2» [68], который включен в ре-
естр уникальных стендов и установок РФ. В состав стенда входит три вакуумные камеры ПП-2 
(2 м3), ЭЛУ-8 (2 м3) и У3В (12 м3) (рис. 12). 

Все камеры оснащены безмасляными средствами откачки, оборудованием и измерительной 
аппаратурой, необходимыми для проведения испытаний. Имеются электронные пушки (энер-
гия электронов от 5 до 100 кэВ), источники плазмы (холловские двигатели СПД-50, СПД-70, 
ВП-30), датчики напряженности электрического поля разработки НГУ [36], электрические зон-
ды различного типа, видеокамеры, имитатор солнечного излучения, термостабилизированные 
плиты и криоэкраны. 

Следует отметить, что экспериментальная база МАИ создавалась, начиная с 1984 г., в тес-
ном сотрудничестве с НПО ПМ ныне – АО «РЕШЕТНЁВ». Работы велись по широкому спек-
тру проблем, включая электризацию КА, воздействие собственной внешней атмосферы на КА, 
воздействие плазменных струй ЭРД на элементы и системы КА. Одним из важнейших направ-
лений исследований было воздействие плазмы ЭРД на работу высоковольтной аппаратуры КА. 
Результаты этих исследований сыграли большую роль при создании КА SESAT. Разработанная 
на их основе методология [69], успешно используется при проектировании КА и включена  
в ряд нормативных документов. 
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Рис. 12. Экспериментальная база МАИ для испытаний БС: вакуумные камеры ПП-2 (а), ЭЛУ-8 (б), У3В (в) 
 

Fig. 12. MAI experimental base for testing a solar battery: vacuum chambers PP-2 (а), ELU-8 (б), U3V (в) 

 
В настоящее время по программе «Приоритет 2030» ведется дооснащение стенда большой 

вакуумной камерой У3В для испытания крупногабаритных объектов космической техники, 
включая панели БС, на совместное воздействие факторов электризации и плазмы ЭРД. Ваку-
умная камера имеет диаметр 2 м и длину 5 м, оснащена криоэкраном, обеспечивающим темпе-

ратуру образцов до –110 С, и позволяет испытывать образцы с диагональю до 1,5 м. 
В период с 2019 по 2023 гг. на стенде были проведены испытания четырех высоковольтных 

БС КА на стойкость к воздействию магнитосферной плазмы и плазмы СПД, а также на устой-
чивость к воздействию вторичных дуговых разрядов. В качестве иллюстрации на рис. 13 при-
ведены дуговые разряды, возникающие при облучении образца БС высокоэнергетическими 
электронами (13, а) и в плазме СПД при положительном (13, б) и отрицательном (13, в) смеще-
нии электродов.  
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Рис. 13. Фотографии вторичных дуговых разрядов, инициированных воздействием электронного облучения 
(а); в плазме, генерируемой ЭРД, при положительном (б) и отрицательном (в) смещении электродов 

 

Fig. 13. Photographs of secondary arc discharges initiated by exposure to electron irradiation (а); in plasma generated 
by an electric propulsion thruster, with positive (б) and negative (в) electrode displacement 

 
Результаты испытаний подтвердили серьезность проблемы и позволили сформулировать пе-

речень задач, которые необходимо решить в первую очередь. 
Прежде всего, это организация отраслевой НИР, которая будет направлена на создание мето-

дологии испытаний высоковольтных БС КА на устойчивость ко вторичным дуговым разрядам. 
Эта работа должна включать в себя разработку физико-математических моделей и программного 
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обеспечения, создание специального экспериментального оборудования, отработку методик  
испытаний и методов защиты БС КА от вторичных дуговых разрядов. Опыт наших работ пока-
зал, что решение этих задач в рамках плановых ОКР может растянуться на многие годы. 

Не менее важной является задача подготовки кадров. Если ее начинать «с нуля», привлекая 
к исследованиям студентов 3–4 курса, то профессионалами в данной области они станут не 
раньше, чем через 5–10 лет. Кроме того, чтобы подготовить такие кадры нужны специалисты, 
которые уже обладают необходимыми знаниями. Но их единицы и они, как правило, настолько 
перегружены, что не имеют возможности в достаточной степени погрузиться в проблему.  

В этой ситуации наиболее рациональным представляется выделение целевых средств на подго-
товку специалистов и проведение ими самостоятельных исследований в рамках аспирантуры  
и докторантуры, что позволит соискателям и их руководителям максимально сосредоточиться на 
предмете исследования. Эти исследования должны быть направлены на решение конкретных задач 
в рамках указанной проблемы. Некоторая часть средств должна выделяться на исследования, про-
водимые молодыми специалистами после защиты диссертаций. Координация усилий на уровне 
отрасли должна осуществляться научным сообществом и представителями промышленности. 

 

Заключение 

1. Мировой опыт показывает, что для освоения технологии высоковольтных БС КА необхо-
димо решение широкого круга научно-технических и технологических задач, связанных с раз-
работкой математических моделей, созданием экспериментального оборудования и методоло-
гии испытаний, а также с разработкой эффективных методов защиты высоковольтных БС КА 
от вторичных дуговых разрядов. Кроме того, уже сейчас необходимо начинать готовить кадры, 
которые смогут развивать эту технологию в будущем. 

2. В результате многолетнего сотрудничества АО «РЕШЕТНЁВ» и МАИ накоплен значи-
тельный задел в части экспериментальных и теоретических исследований проблемы обеспече-
ния стойкости высоковольтных БС КА к воздействию вторичных дуговых разрядов, создана 
уникальная экспериментальная база. Показано, что для обеспечения нормального функциони-
рования высоковольтных БС в космосе необходима организация отраслевой НИР, направлен-
ной на создание методологии испытаний и разработку методов защиты высоковольтных БС КА 
от воздействия дуговых разрядов. 

3. Для подготовки высококвалифицированных кадров по данному направлению представля-
ется целесообразным выделение целевых средств на проведение исследований студентами 
старших курсов, аспирантами, докторантами и молодыми специалистами. Выбор направлений 
исследований и их координация должны осуществляться научным сообществом и представите-
лями промышленности. 
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При проектировании и отработке ракетного двигателя малой тяги (РДМТ) одной из важней-

ших задач является обеспечение качества материалов, что, в свою очередь, влияет на надежность 

изделия. В настоящее время активно развиваются аддитивные технологии изготовления деталей 

из металлов. Это направление актуально для изделий ракетно-космической техники с целью 

уменьшение массы и повышения надежности изделий. В статье представлены результаты иссле-

дований химического состава и механических характеристик материала камеры-демонстратора 

ракетного двигателя малой тяги, изготовленной методом выборочного лазерного сплавления из 

металлического порошка. Исследовались свойства изделий из порошка металла марки Инконель 

718. Были изготовлены образцы, у которых исследовались химические, механические и структур-

ные характеристики материала. По результатам испытаний напечатаны два образца РДМТ. Ка-

меры РДМТ испытывались на вибронагрузки, прочность и герметичность. Была отмечена повы-

шенная пористость и шероховатость исследуемого материала камеры двигателя. При анализе 

ряда параметров технологии выборочного лазерного сплавления, проведен экспериментальный под-

бор параметров печати и выявлены наиболее значимые факторы, влияющие на качество печати 

(шероховатость и пористость поверхности). По результатам проведенных работ выделены че-

тыре группы управляемых параметров печати, влияющих на свойства получаемого материала. 

Также в работе приведены рекомендации по режимам и характеристикам печати для получения 

наиболее качественных деталей. 
 

Ключевые слова: SLM-печать, Inconel 718, испытания, механические свойства материала, ана-

лиз параметров печати. 
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When designing and testing a low-thrust rocket engine (SLME), one of the most important tasks is to 

ensure the quality of materials, which, in turn, affects the reliability of the product. Currently, additive 

technologies for manufacturing parts from metals are actively developing. This direction is relevant for 
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rocket and space technology products to reduce weight and increase the reliability of products. The article 

presents the results of studies of the chemical composition and mechanical characteristics of the material of 

the low-thrust rocket engine demonstrator chamber, manufactured by selective laser fusion from metal 

powder. The properties of products made from Inconel 718 metal powder were studied. Samples were made 

and the chemical, mechanical and structural characteristics of the material were studied. Based on the test 

results, two RDMT samples were printed. RDMT chambers were tested for vibration loads, strength and 

tightness. Increased porosity and roughness of the test material of the engine chamber were noted. When 

analyzing a number of parameters of the selective laser fusion technology, an experimental selection of 

printing parameters was carried out and the most significant factors affecting the print quality (surface 

roughness and porosity) were identified. Based on the results of the work carried out, four groups of 

controlled printing parameters were identified that affect the properties of the resulting material. The work 

also provides recommendations on printing modes and characteristics to obtain the highest quality parts. 

 

Keywords: SLM-printing, Inconel 718, testing, analysis, mechanical properties of the material, analysis 

of printing parameters. 

 

Введение 

К изделиям ракетно-космической отрасли предъявляются повышенные требования по каче-

ству. На всех этапах создания двигателей летательных аппаратов (ДЛА) оценка параметров 

проводится по эффективности проектных решений, качеству используемых материалов, конст-

рукторской отработке опытных образцов, результатам испытаний изделий при производстве и 

эксплуатации [1]. 

Развитие аддитивных технологий (АТ) по сравнению с традиционным производством в пер-

спективе позволит существенно снизить время и стоимость изготовления изделий в результате 

повышения технологичности, сокращения количества деталей узлов, получения конструкцион-

ных материалов с улучшенными свойствами [2]. Уже выявлены отличия свойств материалов 

деталей, полученных с помощью аддитивных технологий и изготовленных традиционным ме-

тодом литья. В настоящее время использование 3D-печати при производстве ракетных двигате-

лей сдерживается недостаточной отработкой параметров технологии. 

Целью исследований является изучение свойств материала, полученного методом SLM пе-

чати, экспериментальная отработка режимов печати и выявление управляемых параметров, 

влияющих на физико-механические характеристики изделий, работающих при высоких темпе-

ратурах. 

 

Описание технологии выборочного лазерного сплавления металлов 

В Сибирском государственном университете науки и технологий имени академика М. Ф. Решет-

нева совместно с индустриальным партнером ООО «Полихром» проводятся исследования по 

разработке технологии изготовления камеры ракетного двигателя малой тяги методом выбо-

рочного лазерного сплавления (Selective laser melting – SLM) из материала Инконель 718. 

Инконель 718 – жаропрочный высококачественный сплав, был разработан для надежной 

эксплуатации изделий при температурных режимах, достигающих 980 °C. Практически сразу 

же после создания он стал пользоваться повышенным спросом и на его долю уже в 70-е гг. 

прошлого века в США приходилось более 50 % всего валового производства промышленных 

термопрочных сплавов. В настоящее время Инконель 718 считается одним из самых востребо-

ванных материалов группы Инконель. 

Этот сплав до температуры 900 °С имеет высокую ударную вязкость и прочность, а при низ-

кой температуре (–78 °С) у Инконеля отсутствует чувствительность к надрезам. Сплавы Инко-

нель обладают стойкостью к окислению и коррозии. При нагреве Инконель формирует тонкую 

стабильную пассивирующую оксидную пленку, предохраняющую поверхность от дальнейшего 

разрушения. Инконель сохраняет прочность в широком диапазоне температур, поэтому являет-

ся универсальным материалом и применяется во многих отраслях промышленности. 
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Первоначально проводились эксперименты по выявлению управляемых параметров лазера и 

отработке режимов печати принтера из порошка Inconel 718 марки ПР08-ХН53БМТЮ. Затем 

для определения пористости, химического состава, механических свойств полученного мате-

риала печатались экспериментальные образцы (рис. 1).  
 

 
 

Рис. 1. Образцы для механических испытаний 
 

Fig. 1. Samples for mechanical testing 

 

Часть образцов была изготовлена без термообработки. Часть образцов прошла термообра-

ботку по режиму: закалка при 980 ± 10 °C, выдержка 1 ч, охлаждение на воздухе (аргон), старе-

ние при 720 ± 10 °C, выдержка 8 ч, охлаждение в печи до 620 °C 2 ч, далее выдержка при 620 ± 

10 °C, 8 ч, охлаждение на воздухе  (аргон). Полученные образцы подверглись исследованиям по 

определению химического состава, структуры, механических свойств материала. Плотность 

сплава Inconel 718 равна 8,19 г/см
3
. 

По содержанию легирующих элементов, материал образцов соответствует марке Инконель 

718. По структуре материал образцов обладает повышенной пористостью [3; 4]. Поверхность 

образцов имеет повышенную шероховатость. 

Для исследования механических характеристик проводились испытания материала стан-

дартных образцов камеры-демонстратора на растяжение и определение микротвердости по ме-

тоду Виккерса. В результате исследований были получены значения предела текучести, проч-

ности, деформаций при разрыве и твердости материала [5]. 

После обработки результатов испытаний получены значения остаточных деформаций материала 

и модулей упругости для термообработанных образцов и образцов без термообработки (табл. 1).  

 

Таблица 1 

Результаты испытаний сплава Inconel 718 при комнатной температуре 
 

№ образца Модуль упругости (E), МПа 
Остаточная деформация  

при разрыве (δост), % 

1. С термообработкой 0,214·10
5
 5,27 

2. С термообработкой 0,209·10
5
 5,38 

3. С термообработкой 0,176·10
5
 5,95 

4. С термообработкой 0,156·10
5
 6,95 

5. Без термообработки 0,139·10
5
 6,51 

6. Без термообработки 0,139·10
5
 6,43 

7. Без термообработки 0,116·10
5
 8,7 

8. Без термообработки 0,113·10
5
 5,23 

 

Термообработка образцов привела к увеличению их прочностных характеристик, твердости, 

снижению упругости и пластичности. Полученные характеристики по напряжениям близки с 

результатами работы [6], а по деформациям существенно меньше (табл. 2). 
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Таблица 2  

Механические свойства сплава Inconel 718 при комнатной температуре 
 

Inconel 718 (после т/о) 
Свойства 

С термообработкой Без термообработки 

Предел прочности σв, МПа 1400 1380 

Предел текучести σ0,2, МПа 1150 1240 

Относительное удлинение δ, % 15 18 

 

Затем были напечатаны две камеры и смесительные головки ракетного двигателя (рис. 2).  
 

        
 

                                                             а                                                          б 

Рис. 2. Напечатанные камера (а) и смесительная головка ракетного двигателя (б) 
 

Fig. 2. Printed rocket engine chamber (а) and mixing head (b) 

 

Для подтверждения их работоспособности проведен целый комплекс испытаний. Сначала 

успешно были проведены виброиспытания камер. Затем испытания на прочность и герметич-

ность с использованием специального приспособления. 

Согласно технологическим требованиям к приспособлениям для испытаний, испытательная 

оснастка должна обеспечить герметичность, моделировать и выдерживать нагрузки, которые 

испытывает изделие в режиме реальной работы. Для проведения испытаний на прочность и 

герметичность камеры двигателя, было спроектировано специальное приспособление (рис. 3). 

Его изготовило предприятие ООО «Вариант-999».   
 

 
 

Рис. 3. Приспособления для испытаний 
 

Fig. 3. Test devices 

 

Согласно ОСТ 92-4291–75 были выбраны следующие виды испытаний: на прочность мето-

дом опрессовки (с использование дистиллированной воды), на герметичность методом «аква-

риума» (с использование воздуха). Испытание на герметичность производится сразу после 
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испытания на прочность с использованием того же специального приспособления. Были разра-

ботаны режимы испытаний (табл. 3). 
 

Таблица 3  

Параметры режимов испытаний на герметичность 
 

Параметр Прочность Герметичность 

Давление опрессовки, кг/см
2
 11,2 12,65 

Время опрессовки, мин 5 5 

Давление испытания, кг/см
2
 12,75 11,5 

Время испытания, мин 5 3 

 

К приспособлениям для испытаний предъявляют главное требование – они должны обеспе-

чивать герметичность и выдерживать нагрузки, которые испытывает изделие в режиме реаль-

ной работы. Поэтому все элементы приспособления, работающие под нагрузками, были спро-

ектированы на основе проведенных  расчетов из условия прочности. Схема приспособления 

для испытаний представлена на рис. 4. 

 

 
 

Рис. 4. Схема приспособления для испытаний:  

1 – камера; 2 – кольцо упорное; 3 – прижим; 4, 5, 8 – уплотнительные кольца;  

6 – шток; 7 – фланец; 9 – шпилька; 10 – штуцер 
 

Fig. 5. The scheme of the device for testing: 

1 – chamber; 2 – thrust ring; 3 – clamp; 4, 5, 8 – sealing rings;  

6 – rod; 7 – flange; 9 – hairpin; 10 – fitting 

 

Рабочее тело для испытаний подается в полость «А» через входной штуцер 10 и удаляется 

через выходной. Герметичность полости обеспечивается уплотнительными кольцами 4, 5, 8. 

Поэтому к сопрягаемым поверхностям камеры-демонстратора 1, а также фланца 7 и прижима 3 

с кольцами предъявляются особые требования по шероховатости и точности размеров. Для 

равномерного прижатия уплотнительного кольца 8 к поверхностям фланца 7 и камеры-

демонстратора 1 используются шесть шпилек 9, расположенных равномерно по окружности. 

Прижим уплотнительных колец 4 и 5 со стороны критического сечения обеспечивается при по-

мощи штока 6. Прочностной расчет нагруженных элементов приспособления показал необхо-

димый для испытания запас по прочности. 

При испытаниях камеры двигателя  на герметичность была обнаружена повышенная порис-

тость и негерметичность материала камер. 

 

Анализ выявленных параметров технологии выборочного лазерного сплавления 

В результате отработки технологи печати образцов и камер ракетного двигателя на конкрет-

ном принтере выявлены следующие особенности [7]: 
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– напечатанные изделия обладают изотропными механическими свойствами; 

– невысокая скорость печати; 

– внутренняя пористость полученного изделия; 

– наличие усадки изделия после термообработки [8]; 

– возможность коробления изделия после термообработки; 

– необходимость постобработки поверхности изделия для снижения шероховатости [9–14]; 

– ограничение размеров изделия габаритами пространства печатающего устройства; 

– высокая стоимость порошка. 

В дальнейшем, изменяя режимы печати камер двигателя, были достигнуты удовлетвори-

тельные результаты по повышению качества и надежности изделий при проведении испытаний 

на прочность и герметичность. 

По результатам проведенных работ можно выделить четыре группы управляемых парамет-

ров SLM печати, влияющих на свойства получаемого материала изделия: 

1. Характеристики лазера Fл: 

– мощность лазера Nл; 

– температура пятна печати T; 

– размер пятна печати dл; 

л л л( , , )F N T d . 

2. Свойства сплавляемого слоя Fс: 

– зернистость порошка dз; 

– высота сплавляемого слоя порошка h [15]; 

– величина наложения краев луча при печати следующим проходом лазера в слое Δd; 

с з( , , )dF d h  . 

3. Временные параметры печати Ft : 

– скорость движения лазера при печати v; 

– время возврата лазера при печати следующим проходом в слое t; 

( , )tF t . 

4. Геометрические параметры изделия Fг : 

– поперечный размер изделия b; 

– толщина стенки изделия δ; 

– угол в горизонтальной плоскости между изделием и направлением движения луча лазера ; 

( , , )rF b   . 

 

Заключение 

По результатам проведенных исследований можно сформулировать следующие выводы:  

– экспериментально отработана технология подбора параметров принтера для SLM печати, 

позволяющая получать изделия с необходимыми механическими свойствами материала; 

– разработаны рекомендации по проведению контрольных испытаний изделий, изготовлен-

ных методом 3D-печати; 

– исследованы свойства изделий, изготовленных методом 3D-печати и выявлены отличия от 

изделий, изготовленных традиционными методами; 

– систематизированы управляемые параметры SLM печати, влияющие на свойства получае-

мого материала изделия. 

Для внедрения новой технологии в производство необходимо исследовать степень влияния 

различных факторов на отдельные физические и механические свойства материалов в виде 

функциональных или статистических зависимостей Fi (Fл, Fс, Ft, Fr). В первую очередь это от-

носится к таким характеристикам принтеров, как возможность управления параметрами лазера, 



 

 
 

Сибирский аэрокосмический журнал. Том 25, № 1 
 

 112 

формой и размерами печатаемого изделия. Это позволит разработать теоретические основы но-

вых технологий производства, значительно сократив экспериментальную отработку технологии 

изготовления каждого нового изделия [16–18].  
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Система электропитания (СЭП) предназначена для обеспечения бесперебойного автономного 

электроснабжения бортовой аппаратуры во всех режимах и на всех этапах в течение срока ак-

тивного существования космического аппарата (КА). Масса СЭП составляет существенную долю 

массы КА и улучшение удельных энергетических характеристик СЭП приводит к возникновению 

синергетического эффекта, когда одновременно увеличиваются доступные для полезной нагрузки 

ресурсы массы и энергопотребления, что повышает эффективность КА в целом. 

В статье рассмотрена эволюция структурных и схемотехнических решений СЭП КА, её энер-

гопреобразующей аппаратуры и влияние этих изменений на энергомассовые характеристики СЭП. 

Показано, что значительное влияние на энергомассовые характеристики СЭП оказывают струк-

турные и схемотехнические решения зарядных и разрядных устройств энергопреобразующей аппа-

ратуры и выбор величины напряжения аккумуляторной батареи (АБ).  

Развитие элементной базы, создание программируемых цифровых устройств, способных функ-

ционировать в условиях воздействия факторов космического пространства, и появление современ-

ных схемотехнических и управленческих решений для импульсных преобразователей в последнее 

десятилетие, открывают новые возможности по совершенствованию СЭП КА.  

В статье в качестве зарядно-разрядного устройства СЭП рассмотрен импульсный преобразо-

ватель напряжения (ИПН) с новой стратегией модуляции, обладающий способностью к реверсу 

потока энергии и возможностью работы в понижающе-повышающем режиме с высоким КПД. Его 

применение в качестве единого зарядно-разрядного устройства (ЗРУ) позволяет обеспечить зна-

чительное улучшение характеристик ЗРУ и СЭП в целом, таких, как КПД, энергомассовые, на-

дёжностные и ряда других. 

Способность ИПН к реверсу потока энергии и возможность работы в понижающе-

повышающем режиме открывает возможность отказаться от применения АБ с напряжением, 

ниже напряжения на основном выходе СЭП, и перейти на использование АБ со средним разрядным 

с напряжением, близким к напряжению на основном выходе СЭП. Такое структурное и схемотех-

ническое решение ЗРУ и АБ позволит поднять КПД ЗРУ до 99 % и дополнительно улучшить энер-

гомассовые характеристики СЭП. 

  

Ключевые слова: система электропитания, аккумуляторная батарея, импульсный преобразова-

тель напряжения, зарядно-разрядное устройство.  
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Power supply system (PSS) is designed to ensure uninterrupted autonomous power supply of on-board 

equipment in all modes and at all stages during the active life of spacecraft. Lots of PSS makes up a 

significant proportion of the mass spacecraft and improvement of specific energy characteristics PSS this 

leads to a synergistic effect when the mass and energy consumption resources available for the payload are 

simultaneously increased, which increases efficiency of spacecraft generally. 

The article considers the evolution of structural and circuit solutions for PSS spacecraft, its energy-

converting equipment and the effect of these changes on energy-mass characteristics PSS. It is shown that a 

significant effect on energy and mass characteristics PSS provide structural and circuit design solutions for 

charger and discharge devices of energy-converting equipment and the choice of voltage value 

accumulator batteries (AB). 

The development of the element base, the creation of programmable digital devices capable of 

functioning under the influence of space factors and the emergence of new circuit design and management 

solutions for pulse converters that have occurred in the last decade opens up new opportunities for 

improvement of the PSS of spacecraft. 

In the article as a charger and discharge device PSS reviewed pulse voltage converter (PVC) with a 

new modulation strategy, with the ability to reverse the flow of energy and the ability to work in a step-up 

mode with high efficiency. Its application as a single charger-discharge device (CDD) allows for a 

significant improvement in performance CDD and PSS in general, such as efficiency, energy mass, 

reliability and a number of others. 

Ability PVC to reverse the flow of energy and the possibility of working in a step-up mode opens up the 

possibility to abandon the use of AB with a voltage lower than the voltage at the main output PSS and 

switch to using AB with an average discharge voltage close to the voltage at the main output PSS. Such a 

structural and circuit design solution CDD and AB will allow you to increase efficiency of CDD up to 99 % 

and additionally improve energy and mass characteristics PSS. 

 

Keywords: power supply system, accumulator batteries, pulse voltage converter, charger-discharge 

device. 

 

Введение 

Системы электропитания (СЭП) космических аппаратов (КА) предназначены для генерации 

электрической энергии, её хранения и снабжения электрической энергией заданного качества 

целевых потребителей и служебных систем КА в течение всего срока активного существования 

(САС) [1]. В современных СЭП КА генерация электрической энергии осуществляется солнеч-

ными батареями (СБ), а её хранение – аккумуляторными батареями (АБ). Кроме СБ и АБ в со-

став СЭП входит энергопреобразующая аппаратура (ЭПА), которая, как правило, состоит из 

трех устройств – стабилизирующего (СУ), разрядного (РУ) и зарядного (ЗУ). Каждое из пере-

численных устройств, по сути, является импульсным преобразователем напряжения (ИПН) или 

совокупностью параллельно включённых ИПН. Передача энергии от СБ и АБ на выход СЭП и 

формирование заданного качества электрической энергии обеспечивается СУ и РУ, соответст-

венно, а ЗУ выполняет функцию заряда АБ [2; 3]. При применении в СУ шунтового принципа 

регулирования, её ЗУ, обеспечивая заряд АБ, также может использоваться и для стабилизации 

напряжения на выходе СЭП [3]. Тип устройства, которое в текущий момент времени обеспечи-
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вает стабилизация выходного напряжения СЭП, зависит от соотношения мощности, генери-

руемой СБ, и мощности, потребляемой нагрузкой, а также от степени заряженности АБ. 

На первом КА – первом спутнике Земли – в качестве источника энергии использовался хи-

мический источник тока. Необходимость увеличения САС космических аппаратов потребовало 

включения в состав их СЭП солнечной и аккумуляторной батарей. В систему электропитания 

СБ и АБ объединялись по структурной схеме, приведённой на рис. 1.  

В состав такой СЭП, кроме СБ и АБ, входит блок контроля источников питания (БКИП) и 

силовой ключ (СК). В этой СЭП управление режимом её работы осуществляется БКИП и сво-

дится к включению и выключению СК, коммутирующего СБ к АБ, и нагрузке (Н1). По сущест-

ву БКИП исключает перезаряд АБ и обеспечивает своевременное начало её заряда. Достоинст-

вом такой СЭП является простота, а недостатками – низкое качество напряжения Uвых на выхо-

де СЭП, большое количество циклов заряд-разряд АБ, снижающее ресурс её работы и, как 

следствие, САС КА. Кроме того, в такой СЭП происходит недоиспользование энергии СБ по 

причине того, что напряжение на СБ, определяемое напряжением на АБ, изменяется в широком 

диапазоне в процессе заряда АБ и не соответствует напряжению в точке максимальной мощно-

сти СБ [2; 3]. 

Необходимость устранения вышеперечисленных недостатков привела к созданию в 70-х гг. 

прошлого века ЭПА, в состав которой входят СН, ЗУ и РУ, выполненные на основе ИПН, обес-

печивающих стабилизацию напряжения на выходе СЭП [2; 3]. В СЭП КА применялись различ-

ные структурные схемы объединения СН, ЗУ и РУ в единую систему – ЭПА [2–4], однако наи-

более широкое применение получили структурные схемы СЭП, приведённые на рис. 2 и 3.  

В СЭП, приведённой на рис. 2, использован СН, выполненный на основе ИПН последователь-

ного типа (СН ПТ).  
 

  
 

Рис. 1. Структурная схема СЭП с БКИП 
 

Fig. 1. Structure diagram of PSS with PSCU 

 

Рис. 2. Структурная схема СЭП с СН ПТ 
 

Fig. 2. Structure diagram of PSS with SVS 

 

В СЭП, приведённых на рис. 3, а и б, использован СН, выполненный на основе ИПН шунто-

вого типа (СН ШТ). В СЭП, приведённой на рис. 3, а, использован СН ШТ с балластным рези-

стором Rб, который посредством транзистора VT периодически подключается параллельно вы-

ходу СЭП, стабилизирую напряжение на выходе СЭП. В СЭП, приведённой на рис. 3, б, ис-

пользован СН ШТ, выполненный по так называемой схеме S3R. В этом СН ШТ транзистор VT 

периодически закорачивает СБ, отключая её от выхода СЭП и тем самым стабилизируя напря-

жение на выходе СЭП. Дроссель L используется для ограничения скорости нарастания и ам-

плитуды тока через транзистор VT, связанный с разрядом паразитной ёмкости СБ. При боль-

ших величинах индуктивности дросселя L, СН ШТ может выполнять дополнительную функ-

цию по обеспечению отбора максимальной мощности от СБ, т. е. работать как экстремальный 

регулятор мощности СБ. 

В современных СЭП КА для увеличения их мощности, надёжности работы и САС широко 

применяется использование нескольких солнечных и аккумуляторных батарей с соответст-
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вующим увеличением числа СН, ЗУ и РУ. При этом структурное решение таких СЭП близко  

к СЭП, приведённым на рис. 2 и 3, б, и отличается только наращиванием количества СБ, АБ, 

СН, ЗУ и РУ, подключенных к выходу СЭП аналогичным образом. Мощность и надёжность 

СН, ЗУ и РУ в современных СЭП увеличивается за счёт параллельного включения импульсных 

преобразователей напряжения [3; 6]. 

 

 
 

                                             а                                                                                                    б   
 

Рис. 3. Структурные схемы СЭП с СН ШТ: 

а – с балластным резистором; б – схема S3R 
 

Fig. 3. Structural diagrams of PSS with STVS: 

а – with ballast resistor; b – scheme S3R 

 

За почти полувековой период СЭП КА и их ЭПА существенно изменились. Это произошло за 

счёт успешного решения научных и инженерных задач по совершенствованию схемотехники 

устройств ЭПА, появления более совершенной элементной базы, разработки и внедрения новых 

типов солнечных и аккумуляторных батарей. В основном эти изменения привели к существенно-

му росту напряжения на выходе СЭП и напряжения на аккумуляторных батареях СЭП. Так,  

в мощных СЭП типовое значение напряжения на выходе СЭП составляет 100 В, а максимальное 

напряжение на АБ находится в диапазоне 92–96 В. Соответствующим образом увеличилось и на-

пряжение на СБ. Это позволило снизить токи в кабельной сети и устройствах СЭП, тем самым 

увеличив КПД устройств и их энергомассовые характеристики [3; 6]. Структурные схемы СЭП  

с последовательным и шунтовым стабилизаторами, имеющие свои достоинства и недостатки, 

продолжают конкурировать и находят свои области предпочтительного применения [7]. 

 

Постановка задачи 

В статье основное внимание уделяется этапам развития схемотехники зарядного и разрядно-

го устройств, которые неразрывно связаны с изменением уровней напряжения на АБ и выходе 

СЭП. Затем на основе выявленной тенденции развития и с учётом развития элементной базы 

и схемотехники ИПН обосновываются шаги по дальнейшему совершенствованию зарядного и 

разрядного устройств СЭП КА и рациональному выбору напряжения АБ. 

 

Этапы развития систем электропитания 

В СЭП повышенной мощности в 70-х гг. прошлого века произошёл переход от СЭП  

с БКИП, где выходное напряжение соответствовало напряжению на АБ и было нестабильным, 

к СЭП со стабилизируемым выходным напряжением. При этом в первых таких СЭП среднее 

разрядное напряжение на АБ составляло 27 В, т. е. соответствовало среднему разрядному на-

пряжению на АБ в СЭП с БКИП. Такой подход был применён в СЭП с блоками автоматики  

и стабилизации 17МО14 и 17МО26 [2], в которых СН, ЗУ и РУ были включены согласно  
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структурной схеме, приведённой на рис. 2. Выходное напряжение в таких СЭП стабилизирова-

лось на уровне 27 В, но при этом максимальное напряжение на АБ составляло 43 В, а мини-

мальное – 24 В. Такое соотношение напряжений потребовало от разработчиков выполнить ЗУ и 

РУ в виде последовательно включённых импульсных преобразователей понижающего и повы-

шающего типов. Как следствие, такие ЗУ и РУ имели КПД на уровне 0,85 и низкие энергомас-

совые характеристики [2]. 

Повысить КПД и улучшить энергомассовые характеристики ЗУ и РУ удалось за счёт согла-

сования напряжений на выходе СЭП и на АБ таким образом, чтобы максимальное напряжение 

на АБ было меньше напряжения на выходе СЭП, равного 27 В. Такой подход был применён  

в СЭП с комплексом автоматики и стабилизации 92Г6 [2], в котором ЗУ было выполнено по 

схеме импульсного преобразователя понижающего типа, а РУ – по схеме импульсного преоб-

разователя повышающего типа. Это позволило увеличить КПД ЗУ и РУ до уровня в 0,92 и 

улучшить их энергомассовые характеристики [2].  

В целях дальнейшего повышения КПД энергопреобразования в середине 80-х гг. прошлого 

века было проведено увеличение напряжения на АБ таким образом, чтобы минимальное на-

пряжение на ней превышало напряжение на выходе СЭП. Это позволило применить РУ пони-

жающего типа, а ЗУ – повышающего типа. При этом за счёт повышения напряжения на АБ уда-

лось снизить токи в силовых цепях импульсных преобразователей и увеличить их КПД. Так, 

в комплексах автоматики и стабилизации 17М122 КПД ЗУ и РУ достиг уровня в 0,92 [2]. 

Следующий шаг был сделан в конце 90-х гг. 20 в. при создании СЭП для КА SESAT. В этом 

спутнике связи впервые в отечественной практике СЭП имела два выхода со стабилизируемым 

напряжением. К первому основному выходу с напряжением Uвых равным 40 В подключалась 

целевая нагрузка спутника – ретрансляторы, а ко второму выходу с напряжением Uвых.2 равным 

27 В – маломощные служебные системы. Структурная схема СЭП была близка к схеме, приве-

дённой на рис. 3, а. Отличия состояли в том, что в её состав была введены вторая АБ и соответ-

ствующие ей ЗУ и РУ, а их силовые цепи были образованы параллельным включением не-

скольких ИПН. Кроме того, второй выход СЭП, с низким уровнем напряжения Uвых.2 был полу-

чен за счёт подключения к первому выходу понижающего стабилизатора напряжения (ПС), по-

казанному на рис. 3, а пунктиром. Максимальное напряжение АБ было выбрано менее 40 В, 

что потребовало применения ЗУ понижающего типа, а РУ – повышающего типа. Учитывая, что 

ЗУ и РУ выполняют свои функции на разных интервалах времени, разработчики ЭПА КА 

SESAT в ЗУ и РУ использовали одни и те же дроссели, что позволило снизить массу ЗУ и РУ и, 

по сути, превратить их в единое зарядно-разрядное устройство (ЗРУ). Снижение массы ЗРУ и 

увеличение напряжения на основном выходе СЭП, позволившем повысить КПД устройств, 

привело к значительному повышению энергоэффективности СЭП у КА SESAT [8]. 

Тенденция по росту напряжения на выходе мощных СЭП КА и по применению в СЭП вто-

рого выхода с низким напряжением для питания маломощной служебной нагрузки сохранилась 

и в 21 в. Так, и в отечественных КА, и в КА зарубежного производства напряжение на основ-

ном выходе СЭП стабилизируется на уровне 100 В. Характерным примером является СЭП КА 

«Глонасс-К2» отечественного производства, а у зарубежных производителей таковыми являют-

ся СЭП космических платформ SpaceBus 3000 и SpaceBus 4000 [3; 9]. При этом в этих СЭП ис-

пользуется устоявшаяся концепция выбора максимального напряжения АБ на уровне ниже на-

пряжения на основном выходе СЭП. Как правило, максимальное зарядное напряжение состав-

ляет от 92 до 97 В. 

 

Перспективы развития схемотехники зарядно-разрядных устройств 

Развитие схемотехнических решений ИПН, законов управления их силовыми транзисторами 

и применение в ИПН новой элементной базы открывает перед разработчиками ЭПА систем 

электропитания КА новые возможности. В первом десятилетии 21 в. появились публикации, 

в которых рассматривается ИПН с новым режимом управления силовыми транзисторами,  
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названный авторами новой стратегией модуляции [10; 11]. Схема силовой цепи этого ИПН при-

ведена на рис. 4. Такой ИПН способен обеспечивать передачу энергии как со входа (сторона 1) 

на выход (сторона 2), так и обратно, т. е. обеспечивать реверс потока энергии. Кроме того,  

он обладает возможностью как понижать, так и повышать напряжение при передаче энергии  

в любую сторону.  
 

 
 

Рис. 4. Схема силовой цепи повышающе-понижающего ИПН 

с возможностью реверса потока энергии 
 

Fig. 4. Power circuit diagram of a step-up step-down PVS 

with power flow reversal capability 

 

Силовая цепь этого ИПН имеет минимальное количество элементов и симметричную топо-

логию, которая и даёт возможность реверса потока энергии, т. е. позволяет использовать ИПН  

в качестве единого ЗРУ. Поскольку процессы заряда и разряда АБ разнесены во времени, то 

силовая цепь ИПН, приведённая на рис. 4, поочерёдно может выполнять функции заряда и раз-

ряда АБ, при этом обеспечивая стабилизацию напряжения на выходе СЭП и требуемые режимы 

заряда АБ. Кроме того, этот ИПН обладает высоким КПД, который в ряде режимов работы 

превышает уровень 0,99. Высокие значения КПД объясняются тем, что в ИПН отсутствуют ди-

намические потери энергии на транзисторах схемы за счёт их переключения «при нуле напря-

жения». Стратегия такого переключения транзисторов, предложенная в [10; 11], позволяет со-

четать достоинства ИПН с ШИМ и резонансных преобразователей. На интервале коммутации 

транзисторов устройство управления ИПН формирует специальную управляемую паузу, кото-

рая «запускает» колебательный процесс в LC-контуре, образованном индуктивностью дросселя L 

и паразитными емкостями Сoss силовых транзисторов, что и позволяет переключить транзис- 

торы без динамических потерь в режиме «мягкой коммутации» [10–13]. На рис. 5 приведены 

номограммы КПД ИПН для двух режимов переключения его транзисторов [10]. Номограммы 

рис. 5, а получены при переключении транзисторов ИПН с формированием обычно применяе-

мой паузы, называемой «мёртвое время», а на рис. 5, б – при использовании новой стратегии 

модуляции, предложенной в [10; 11]. По осям координат номограмм приведены отношения те-

кущих значений напряжений на входе U1 (сторона 1) или выходе U2 (сторона 2) к максималь-

ному значению напряжения на стороне Umax. Сравнение номограмм показывает существенный 

выигрыш по КПД у ИПН с новой стратегии модуляции. Поскольку ИПН, рассмотренные в [10; 

11], предназначались для использования в гибридных автомобилях, то номограммы, приведён-

ные на рис. 5, были получены для режимов, характерных для АБ этих объектов, а именно мак-

симальных значений напряжения Umax в 400 В и передаваемой мощности в 50 кВт. С целью 

проверки возможности достижения высокого КПД у ИПН с более низким уровнем преобразуе-

мого напряжения был изготовлен физический макет ИПН с максимальным значением напряже-
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ния Umax в 100 В. Испытания макета при напряжениях U1 = 50 В и U2 = 75 В показали КПД рав-

ный 0,98, что соответствует номограмме, приведённой на рис. 5, б.  

 

 
 

                                             а                                                                                                    б   
 

Рис. 5. Номограммы КПД ИПН при разных способах коммутации ключей: 

а – с использованием «мертвого времени» при коммутации;  

б – с новой стратегией модуляции 
 

Fig. 4. Nomograms of PVS efficience at different methods of key swithing: 

а – using “dead time” during swithing; b – with a new modulation strategy 

 

К дополнительным ожидаемым преимуществам, которые может дать применение этого 

ИПН в качестве ЗРУ системы электропитания КА, можно отнести: 

– высокие энергомассовые характеристики ЗРУ, поскольку возможность реверса потока 

энергии даёт возможность исключить из состава ЭПА одно из устройств, ЗУ или РУ, а силовая 

цепь ИПН содержит малое количество элементов; 

– высокие показатели надёжности и низкий уровень генерируемых электромагнитных по-

мех, поскольку переключение транзисторов осуществляется в режиме «мягкой коммутации». 

Помимо очевидных преимуществ использования рассматриваемого ИПН в качестве ЗРУ нуж-

но отметить и возможные определённые сложности практической реализации такого техническо-

го решения. Новая стратегия модуляции, обеспечивающая ИПН превосходный КПД и возмож-

ность реверса потока энергии, связана с необходимостью формирования трёх управляемых мо-

ментов переключения силовых транзисторов в течение периода преобразования и регулируемых 

пауз в окрестности момента переключения. Обеспечение такого сложного управления ИПН воз-

можно только с применением цифровых устройств – микроконтроллеров, цифровых сигнальных 

процессоров или программируемых логических интегральных схем. Работы по внедрению таких 

цифровых устройств в ЭПА систем электропитания КА уже активно проводятся [6; 14].  

До реализации закона управления силовыми транзисторами ИПН потребовалось осущест-

вить сам синтез закона управления. Для этого был использован приём, основанный на адекват-

ном переходе от системы с ШИМ к системе с амплитудно-импульсной модуляцией (АИМ), 

синтезе закона управления ИПН с использованием хорошо разработанной теории систем  

с АИМ и обратном переходе к системе с ШИМ [15; 16], ранее апробированный при синтезе за-

кона управления устройствами ЭПА спутника связи SESAT. Синтезированный закон управле-

ния для ИПН, работающем в режиме РУ, был проверен с использованием его компьютерной 

модели и физического макета с микроконтроллерным управлением [17]. Временные диаграм-

мы, иллюстрирующие переходные процессы в ИПН, полученные при компьютерном модели-

ровании, приведены на рис. 6. Частота преобразования в ИПН выбрана равной 50 кГц, ёмкость 

конденсатора выходного фильтра равна 500 мкФ, а его внутреннее активное сопротивление 
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равно 0,006 Ом. Напряжение на АБ (сторона 1) принято равным 65 В, а на выходе ИПН (сторо-

на 2) – 100 В. На временных диаграммах (сверху вниз) показаны: напряжение UВЫХ на выходе 

ИПН; ток iL дросселя ИПН; ток iН нагрузки. 

 

 
 

Рис. 6. Временные диаграммы, иллюстрирующие переходные процессы в ИПН 
 

Fig. 6. Time diagrams illustrating PVC transients 

 

Из анализа временных диаграмм следует, что новый установившийся режим наступает через 

100 мкс и отсутствует статическая ошибка стабилизации напряжения. 

Синтезирован и проверен закон управления для ИПН, работающем в режиме ЗУ [18].  

Успешно решаются и задачи по параллельной работе нескольких ИПН. Полученные решения 

находятся на стадии патентования. 

Ещё одним важным свойством, которым обладает рассматриваемый ИПН, является его воз-

можность работать в режимах повышения и понижения напряжения. Следовательно в СЭП  

с ЗРУ, выполненным на основе рассматриваемого ИПН, может быть применена АБ со средним 

разрядным напряжением около 100 В, максимальным напряжением в 125–135 В и минималь-

ным напряжением в 65–70 В. Такой режим работы АБ, когда напряжение на ней может быть 

как выше, так и ниже напряжения ранее использовался в блоках автоматики и стабилизации 

17МО14 и 17МО26 и приводил к низким КПД и энергомассовым характеристикам ЭПА КА по 

причине двойного преобразования энергии как в ЗУ, так и в РУ [2; 3]. Однако при применении 

рассматриваемого ИПН в качестве ЗРУ следует ожидать обратного результата, а именно увели-

чения КПД до значения близкого к 0,99. Это следует из номограммы, приведённой на рис. 5, б, 

поскольку при напряжении на АБ около 100 В КПД ИПН будет определяться графиком, распо-

ложенным в правом верхнем углу номограммы.  

  

Заключение 

Проведённый анализ эволюционного пути изменения параметров аккумуляторных батарей и 

топологий зарядных и разрядных устройств систем электропитания выявил наличие сложивше-

гося подхода к выбору напряжения аккумуляторной батареи ниже уровня выходного напряже-

ния системы электропитания.  

Сделанные в последние годы достижения в части новых схемотехнических и управленче-

ских решений для импульсных преобразователей, появление цифровых устройств – микрокон-

троллеров, цифровых сигнальных процессоров или программируемых логических интеграль-
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ных схем, способных функционировать в условиях воздействия факторов космического про-

странства, открывает перспективы применения импульсного преобразователя напряжения 

с новой стратегией модуляции. Этот импульсный преобразователь позволяет обеспечить значи-

тельное улучшение характеристик зарядно-разрядного устройства системы электропитания, 

таких как КПД, энергомассовые, надёжностные и ряда других, обеспечиваемых цифровым уст-

ройством управления. 

Отказ от применения аккумуляторных батарей с напряжением ниже напряжения на выходе 

системы электропитания и переход на аккумуляторные батареи со средним разрядным напря-

жением, близким к выходному напряжению СЭП, т. е. с увеличенным на 25–30 % от достигну-

того уровня, позволит дополнительно поднять КПД преобразования энергии посредством пред-

лагаемого импульсного преобразователя до значений близких к 99 % и дополнительно улуч-

шить энергомассовые характеристики систем электропитания. 
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В настоящей работе представлен обзор современной технической проблемы, связанной с двух-

фазными системами терморегулирования космических аппаратов, и возможные технические при-

ложения рекуперации тепловой энергии в органическом цикле Ренкина как составной части систем 

обеспечения теплового режима. Конструктивное решение подразумевает собой интегрирование 

паровой микротурбины за радиатором-испарителем. Микротурбина представляет собой танген-

циальное подводящее устройство и радиально центростремительное рабочее колесо низкой быст-

роходности nst<40. В этой области не существует достоверных данных по проектированию и 

энергетики как подводящего устройства, так и рабочего колеса. Энергетика (потери энтальпии) 

подводящего устройства определяет в основном транспорт закрученного потока к рабочему коле-

су и, как следствие, окружную работу на турбине. Разработан и представлен прототип радиаль-

ной микротурбины с целью оценки конструктивного исполнения проточной части как подводящего 

устройства, так и рабочего колеса. В результате анализа выделены основные определяющие гид-

родинамические участки, необходимые для гидродинамического анализа и математической прора-

ботки алгоритма расчета течений с оценкой энергетических потерь: течение закрученного пото-

ка радиально-кольцевой щели; осе-кольцевой щели и тангенциального подводящего устройства. 

Первые два алгоритма предполагают расчетное моделирование. Модель энергетических потерь  

в тангенциальном подводящем устройстве не поддается аналитическому моделированию, посколь-

ку включает в себя последовательность (или совместность) течения в граничных условиях, опреде-

ляемых как «местные сопротивления»: внезапное расширение, разворот потока, совместно с уча-

стком радиально окружного течения. Взаимовлияние этих граничных условий предполагает толь-

ко экспериментальную оценку энергетических потерь в тангенциальном подводящем устройстве 

через коэффициент потерь местного сопротивления в диапазоне изменения геометрических и ре-

жимных параметров.  

В результате экспериментальных исследований предложена база данных по коэффициенту по-

терь тангенциальных подводящих устройств микротурбины в области практического диапазона 

существования режимных и конструктивных параметров.  

 

Ключевые слова: турбины реактивные, центробежные, коэффициент потерь полной энергии, 

тангенциальные подводящие устройства, рабочее колесо, окружная работа на турбине, цикл Рен-

кина, низкокипящее рабочее тело. 
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Power engineering of the tangential supply device of the microturbine  

of the thermal control system of a promising spacecraft 
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This paper presents an overview of the current technical problem related to two-phase spacecraft 

thermal control systems and possible technical applications of thermal energy recovery in the organic 

Rankine cycle as an integral part of thermal management systems. The design solution involves the 

integration of a steam microturbine behind an evaporator radiator. The microturbine is a tangential supply 

device and a radially centripetal impeller of low speed nst<40. In this area, there is no reliable data on the 

design and energy of both the supply device and the impeller. The energy (loss of enthalpy) of the supply 

device mainly determines the transport of the swirling flow to the impeller and, as a result, the 

circumferential operation on the turbine. A prototype of a radial microturbine has been developed and 

presented in order to evaluate the design of the flow part of both the supply device and the impeller. As a 

result of the analysis, the main determining hydrodynamic areas necessary for hydrodynamic analysis and 

mathematical elaboration of the flow calculation algorithm with an assessment of energy losses are 

identified: the flow of a swirling flow of a radial-annular slit; axial-annular slit and tangential supply 

device. The first two algorithms assume computational modeling, the model of energy losses in a tangential 

supply device is not amenable to analytical modeling because it includes a sequence (or compatibility) of 

flows under boundary conditions defined as “local resistances”: the sudden expansion, reversal of the 

flow, together with a section of radially circumferential flow, the mutual influence of these boundary 

conditions assumes only an expe rimental assessment of energy losses in a tangential supply device through 

the loss coefficient of local resistance in the range of changes in geometric and operating parameters. 

As a result of experimental studies, a database has been proposed on the loss coefficient of tangential 

microturbine supply devices in the field of the practical range of the existence of operating and design 

parameters. 

 

Keywords: jet turbines, centrifugal turbines, total energy loss coefficient, tangential supply devices, 

impeller, circumferential turbine operation, Rankine cycle, low-boiling working fluid. 

 

Введение 

Анализ информации о современных зарубежных разработках в области использования 

двухфазных контуров (ДФК) на космическом аппарате (КА), имеющих высокое энергопотреб-

ление, показывает техническую перспективность использования их в системах терморегулиро-

вания. В числе КА с использованием фазового перехода в системах терморегулирования упо-

минаются «Эврика», «Колумб» NASA, на которых были успешно проведены натурные испыта-

ния высокоэффективных двухфазных модулей. На КА COMET (NASA) обеспечение теплового 

режима индивидуальных теплонапряженных блоков полезной нагрузки осуществляется с по-

мощью систем терморегулирования (СТР) на капиллярных насосах. На КА STENTOR (NASA) 

в СТР также используются капиллярные насосы в раскрывающейся конструкции излучательно-

го радиатора. Проведенные натурные испытания на этих КА показали высокую эффективность 

СТР на базе двухфазных контуров. 

Применение генерации с использованием контуров на низкокипящих рабочих телах на ко-

раблях для дальних космических полетов для их энергообеспечения было предложено в СССР 

еще в 70-е гг. прошлого века. В качестве источника тепла для силового паротурбинного цикла 

использовались унифицированные модули радиоизотопного источника (Pu-238) [1]. Результа-

том исследований стала установка номинальной мощности 1,3 кВт, массы 205 кг и оснащенная 
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холодильником-излучателем площадью 10,8 м
2
. На стендовых испытаниях массовый расход 

через контур достигал 0,0107 кг/с. Установка проработала 20 ч. За это время существенных от-

клонений параметров не было выявлено.  

Для решения задач по терморегулированию перспективных крупногабаритных КА и стан-

ций с увеличенным энерговооружением при необходимости снижения относительных массы и 

размеров СТР КА наиболее перспективный путь – это создание базовых элементов интегриро-

ванных СТР КА с ДФК, как наиболее эффективной по сравнению с существующими в настоя-

щее время в отечественной и в зарубежной практике средствами терморегулирования. При су-

ществующих системах необходимо значительно увеличивать площади наружных радиаторов-

излучателей, что приводит к увеличению их массы и габаритов. Совмещение системы терморе-

гулирования с паровой турбиной позволяет отводить часть энергии через паровую турбину  

в систему энергоснабжения, что уменьшает тепловую нагрузку на радиатор-излучатель. Про-

блема радиаторов-излучателей возникает при ограниченных возможностях размещения их под 

обтекателем ракеты-носителя на участке выведения КА на орбиту. 

 

Основное техническое предложение 

Содержание технического решения определяется в соответствии с источниками [2–4]: 

– прямой цикл на низкокипящих телах с выработкой механической энергии. В качестве ис-

точника энергии используется внутренний источник тепла КА – тепло, выделяемое работаю-

щими приборами и установками. В традиционной схеме это тепло отводится в космос с помо-

щью холодильников-излучателей. Предлагаемый вариант позволяет сэкономить энергоресурсы 

и вырабатывать механическую энергию, а также сократить площади холодильников-

излучателей; 

– прямой цикл на низкокипящих телах с выработкой механической энергии с использовани-

ем в качестве источника солнечного тепла, снимаемого с солнечных панелей. В связи со срав-

нительно низкими равновесными температурами панелей имеет низкую эффективность, однако 

позволяет использовать солнечное излучение в более широком инфракрасном (тепловом) диа-

пазоне. Установки, изготовленные по этому способу, не подвержены старению и деградации 

характеристик (по сравнению с солнечными батареями); 

– то же, что и в предыдущем пункте, с применением солнечных концентраторов параболи-

ческого типа. Позволяет получить высокие температуры, а значит и высокую эффективность 

установки. Однако в этом случае необходимо решить проблему высоких перепадов давления 

рабочего тела в системе. 

Конструктивная схема микротурбины

 

В теории турбостроения в основном используется соотношение для расчета и проектирова-

ния ступени турбин высокой быстроходности 24stn 
 

как осевой, так и радиально-

центростремительной схемы [2; 5–9]. Этой теме посвящены большая часть литературы, касаю-

щейся различных отраслей турбостроения: турбины большой электрогенерации (электростан-

ции), турбины транспортных устройств (летательные аппараты, наземный, железнодорожный 

транспорт, различные устройства специального назначения и т. п.). Большая часть турбин про-

ектируется как ступени активного типа большой мощности, больше 100 кВт. В области распре-

деленной энергетики и практического использования низкопотенциального бросового тепла 

используются турбины радиально-центростремительного типа мощностью менее 100 кВт с ко-

эффициентом быстроходности 60stn   [4; 6; 10]. В основном применяется соотношение газо-

вой динамики на сверхкритических (сверхзвуковых) перепадах давлений и температур. Тема 

расчетов конструкций и оптимизации параметров изложена достаточно объемно. Для диапазо-

на низкой быстроходности nst < 60 тема недостаточна раскрыта в части инженерных расчетных 

приложений, что вызывает очевидные трудности при моделировании подобных объектов мощ-

ностью меньше 100 кВт. На сегодняшний момент для утилизации энергии газотранспортных 
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систем и систем добычи углеводородов используются турбины различных специальных конст-

рукций: в том числе вихревые, безлопаточные – центробежные и т. п. [7].  

В нашем случае турбины мощностью менее 1 кВт можно идентифицировать (классифици-

ровать) как микротурбины малой быстроходности, размерности и мощности [11]. Вопрос оп-

тимального проектирования и выбора типа турбины остается открытым из-за низкого КПД ти-

хоходных турбомашин, имеющего сходные значения для микротурбин лопаточно-осевого и 

радиального типа, лабиринтно-вихревых, дисковых турбин, турбин центробежных и центрост-

ремительного типа и т. п. Отдать предпочтение какому-то типу на данном этапе невозможно. 

Стоит отметить, что для турбин как активного, так и реактивного типа важнейшим элементом, 

формирующим окружное направление потока, обеспечивающего окружную работу рабочего 

колеса, является сопловой или направляющий аппарат для быстроходных турбин, выполнен-

ных в виде сопловых решеток (в лопаточном венце). Для тихоходных и малорасходных машин 

выполняется одно сопло (сопловой тангенциальный канал) [2]. Диапазон выходной мощности 

по техническому заданию заказчика составляет от 100 до 1000 Вт на дозвуковом перепаде  

рабочего тела (пара), при перепаде температур не более 60 ºС с ограничением оборотов  

до 5000 об/мин из-за требований высокого ресурса. При таких данных не стоит ожидать высо-

ких КПД, сравнимых с КПД турбин большой энергетики. Задача оптимального проектирования 

с целью наивысшего достижения КПД является актуальной. Для постановки задач исследова-

ния спроектирован и изготовлен прототип микротурбины с генератором с характерными эле-

ментами конструкций на базе центростремительного рабочего колеса детандера (рис. 1). 

 

 
 

Рис. 1. Прототип микро турбогенератора:  

1 – крышка; 2 – корпус микротурбины с тангенциальным  

подводящим устройством; 3 – рабочее колесо; 4 –генератор 
 

Fig. 1. Prototype of a microturbo generator: 

1 – cover; 2 – microturbine housing with tangential supply device;  

3 – impeller; 4 – generator 

 

Из конструкции видно, что тангенцильный канал является основным элементом, форми-

рующим окружное течение потока. Конструктивно следует выделить область радиально-

окружного потока RU и осе-окружного потока LU. Общий вид турбогенератора показан  

на рис. 2. 
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Рис. 2. Вид на рабочее колесо со стороны крышки (а); крышка и корпус генератора (б); 

вид со стороны крышки генератора (в)

  
 

Fig. 2. View of the impeller from the cover side (a); сover and housing of the generator (b);  

view from the side of the generator cover (c) 

 

Цель и постановка задачи исследования 

Существующие на сегодняшний день конструкции СТР автономных КА с длительным сро-

ком активного существования (до 15 лет) используют практически весь спектр известных кон-

структорских решений: естественную теплопроводность от источника до радиатора-излучателя 

в черный космос; сложную конструкцию системы транспортных тепловых труб; жидкостно-

контурную передачу тепла с южной на северную панель, ДФК с динамической (насосной) сис-

темой подачи в контуре до контурной тепловой трубы. Указанный перечень в последователь-

ности обеспечивает рост массоэнергетической характеристики системы СТР [12]. Следует от-

метить, что габариты северной и южной панелей определяются площадью испарителя и кон-

денсатора СТР, интегрированных в сотопанели, и определяют, в основном, габариты и силовую 

схему КА в целом. Следующий логический шаг – рекуперация электрической энергии в систе-

ме двухфазной СТР на основе органического цикла Ренкина с целью снижения тепловой на-

грузки на конденсатор-излучатель. Самым важным узлом такой системы является турбопривод, 

состоящий из подводящего устройства, обеспечивающего поле скоростей и давлений на входе  

в последующее рабочее колесо турбины. Для турбин малой быстроходности с малорасходным 

парциальным подводом характерна значительная несимметричность полей термодинамических 

параметров, приводящая к значительным отклонениям в результатах расчета по методикам 

полноразмерных агрегатов. В соответствии с изложенным, следуя поставленной цели повыше-

ния массоэнергетических характеристик двухфазных СТР за счет применения турбогенератора 

в цикле Ренкина, необходимо решить следующие задачи:  

– разработать и изготовить комплект типоразмеров подводящих устройств с целью получе-

ния энергетических характеристик в диапазоне изменения конструктивных и режимных пара-

метров; 

– провести экспериментальные исследования энергетических характеристик подводящих 

устройств с оформлением базы данных по основным конструктивным и режимным парамет-

рам. 

 

Методика проведения энергетических и частичных балансовых испытаний микротур-

бин 

Энергетические испытания проводятся с элементами балансовых испытаний, возможных на 

материальной части физического макета с дополнительной установкой измерительных (стан-

ций) постов: p
* 

– полного давления; р – статического; Tизм – измеренной равновесной темпера-

туры. 

Расположение постов (измерительных станций), с целью коррекции расчетного алгоритма, 

полностью совпадает с принятой расчетной схемой (рис. 3).  
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Последовательности постов измерений соответствует: 

– пост измерений перед входом в канальном подводе *
2 ,p  *

вх ,p
 

*
вх вх ;Т Т   

– в канале подводящего устройства p0, 
*
0 ,p  Т0изм; 

– на выходе из канального подводящего устройства, на входе в рабочее колесо p1, 
*
1 ,up  Т1изм,

 

где *
1up  – измеряется в окружном направлении; 

– на выходе из рабочего колеса на радиусе R2, p2, 
*
2 ,up  Т1изм. 

Поскольку технически сложно разместить приемник полного давления на радиусе R1, про-

дувка канальных подводящих устройств проводится в специальном приспособлении, без рабо-

чего колеса, на радиусе входа в рабочее колесо. При необходимости эти испытания согласуют-

ся по p1 – статическому давлению при энергетических испытаниях. 

Методика обработки результатов на участке /вх – о/.  

Измеряемое *
вх ,p  *

вх ,Т  p0, 
*
0 ,p  Т0изм, М0, Т0, τf 0, С0. 

Дополнительно рассчитывает массовый расход двумя способами для исключения промаха.  
 

0 0 0 0 0 0 ,fm C F F m q       
�

                                                     (1) 
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                                           (3) 

F0 = h0 ∙ b0 – площадь проходного сечения канала подводящего устройств. 

Коэффициент потерь ζвх рассчитывается:  
 

 

**
0вх

вх

0 вх 0

2
.

1

ppk

С k

 
        

                                                      (4) 

 

Методика обработки результатов на участке /0 – 1/. 

Измеренные: *
1 ,up  p1, Т1изм.  

Известны:
 
p0, 

*
0 ,p  Т0изм. 

Рассчитываются по выражениям для окружной составляющей С1u: 
 

M1u, T1u, τf 1, С1u, pu, 
*
1 .uТ

                                                         
(5) 

  

Параметры рассчитаны по окружной составляющей С1u, необходима коррекция: 
 

2 2
1 1 1 .u RС C C                                                                  (6) 

 

где 1RС  – радиальная составляющая абсолютной скорости на входе – определяется в первом 

приближении 1 1up p  и 

1

1 2 1 1 1

,
2

R

m m
С

F R b
 
     

& &
                                                       (7) 

где ṁ (1).  
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Рис. 3. Расчетная схема радиальной ступени 
 

Fig. 3. Design scheme of the radial stage 

 

Корректируется полное давление: 
2

* 1
1 1

1
.

2

C k

k
p p


                                                                (8)  

 

И совершается прогон пока: 

1 1 1

1 1

0,01.i i

i

С C

С






  

При известных С1, С1u, С1R  рассчитывается угол абсолютной скорости: 
 

1
1

1

arctg .R

u

C

C
                                                                  (9) 

Угол относительной скорости: 
 

 
1 1

1

1 1 1 1 1

arctg arctg ,R R

u u

C C

C U C R
  

  
                                          (10) 

 

1 1
1

1л

.
cos

uC U
W





 

Угол атаки: 

1 1,лi                                                                     (11) 

где β1л – конструктивный параметр.  

Коэффициент потерь сопла (подводящего аппарата): 
 

 0

* *
0 1

2
0 1 0

2
.

1
С

k

kC

p p 
         

                                                   (12) 

 

Описание и конструктивные особенности исследуемых канальных подводящих  

устройств 

Экспериментальная продувка канальных подводящих устройств производилась в специаль-

ном приспособлении, имитирующем энергетическую установку и позволяющем производить 

измерения по шести измерительным постам, согласно схеме (рис. 4).  

Измерительный пост на входе pвх, Tвх, измерительный пост в канале подводящего устройства 

p0 T0 и четырех измерительных постах на радиусе рабочего колеса p1T1, p2T2, p3T3, p4T4. На посту 

p2T2 измерения не производились, пост резервный. На каждом посту измерялись полное давле-
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ние (p
*
) приемником полного давления и статическое давление (pст) приемником статического 

давления, равновесная измеренная температура (t) – термопарой.  

Экспериментальная установка с размещенными приемниками полного и статического дав-

ления показана на рис. 5.  

Для геометрических параметров используются следующие определения и расчетные соот-

ношения:  

– lвх – плечо момента количества движения, где: 
 

вх вх / 2;l R h   
 

– dг экв – диаметр горла эквивалентный, где  
 

г.экв

4
;

b h
d

 


  

– ε – степень парциальности, где 

вх ,
2


 


  вх

вх

вх

arccos ;
R h

R


   

 

Re0 – число Рейнольдса по скорости С0, где 
 

0 г.экв
0Re ;

C d

v




  

Reω – число Рейнольдса по окружной скорости, где 
 

2
0 вх вхRe ;

C l l



 

 
 

 

– lвх/R1k – относительное плечо момента количества движения, где 1 24kR 
 
мм – радиус вхо-

да в рабочее колесо микротурбины. 

Спиральное подводящее устройство формируется совмещением двух радиусов профилиро-

вания R1 и R2 со смещением центров профилирования на величину Δ. 

Обмеряемые параметры спирального подводящего устройства микротурбин:  

b = 3,5 мм – ширина канала;  

D – внешний максимальный диаметр; 

δ – расстояние от D до верхней (ближней от D) поверхности канала h; 

L1 – максимальной расстояние по линии диаметра D; 

h – ширина входного канала; 

R1 – больший радиус профилирования; 

R2 – меньший радиус профилирования; 

Δ – смещение центров профилирования; 

ε – степень парциальности; 

lвх – плечо входного канала по средней линии; 

h/R1k – относительная ширина входного канала; 

lвх/R1k – относительное плечо входа. 

г.экв

4
.

b h
d =

π

 
 

 

Выражения для обсчета спирального поводящего устройства по результатам обмера: 
 

1 1 2 2Δ;L = R + R +  

1Δ 0,5 δ 0,5 0,5 ,= h+ + L D
 

1 12δ 0,5 0,5 ,R = D h L  
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 2 10,5 ,R = L h
 

 

вх 0,5 δ 0,5 ,l = D h   
 

вх
вх

вх

0,5
arccos ,

0,5

l h
=

l + h




 

вхε .
2π

=


 
 

Выражения для обсчета кольцевого поводящего устройства: 

1
1 ,

2

L
R =  

 

вх 10,5 0,5 ,l = L h  

или  

вх 1 .
2

h
l = R 

 
 

Приняты следующие обозначения для сборников C – спиральный, первая цифра в обозначе-

нии: высота h в мм. Вторая цифра в обозначении: lвх плечо момента количества движения в мм 

(округлено). Например: C6–39 – спиральный h = 6 мм, lвх ≈ 39 мм; К6–32 – кольцевой h = 6 мм, 

lвх ≈ 32 мм. 

Согласно обозначениям, количественные значения параметров 19 спиральных и 13 кольце-

вых подводящих устройств представлены в табл. 1.  
 

 Таблица 1  

Диапазон конструктивных параметров спиральных и кольцевых подводящих устройств 
 

Обозначение h (мм) lвх (мм) drэкв (мм) lвх/R1k h/R1k 

С2…6–28…39 2–6 28–38,9 3–5,2 1,16–1,62 0,083–0,25 

К2...6–25...32 2–6 25–32 3–5,2 1,04–1,33 0,083–0,25 

 

Диапазон изменения геометрических параметров в безразмерном (относительном) виде  

(22 конструктивные сборки):  

Re0 = 10000–60000 = 1 – 6∙10
4
 – число Рейнольдса по скорости С0; 

lвх/R1k  = 0,97–1,62 – относительное плечо входа; 

h/R1k  = 0,083–0,25 – относительная ширина входного канала; 

b = 3,5 мм – ширина канала; 
 

R1k  = 24 мм – радиус входа в рабочее колесо микротурбины. 
 

 
 

Рис. 4. Схема расположения датчиков в испытательной системе 
 

Fig. 4. The layout of the sensors in the test system 
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Рис. 5. Экспериментальная установка с приемниками полного  

и статического давления 
 

Fig. 5. Experimental installation with full and static pressure receivers 

 

Методика обработки экспериментальных испытаний тангенциального подвода дозву-

ковой центростремительной турбины  

Для разработки математической модели и алгоритма расчета центростремительной микро-

турбины, применяющейся для утилизации тепловой мощности КА, необходимо оценивать ок-

ружную составляющую абсолютной скорости на радиусе входа в рабочее колесо (РК) турбины. 

Теоретический анализ суммарных потерь потока как суперпозиция внезапного расширения  

с последующим вихревым течением до рабочего колеса представляет теоретически неопреде-

ленную задачу. Для предварительной оценки и формирования базы данных потерь на этом уча-

стке необходимо использовать данные экспериментальных продувок с регистрацией энергети-

ческих и скоростных параметров потока на участке: 0 – параметры во входном канале устрой-

ства; 1 – параметры на входном диаметре во входном канале устройства. Для обработки экспе-

риментальных данных помимо коэффициента потерь энергии ζ01 удобно воспользоваться коэф-

фициентом окружной составляющей скорости φu [13–15].  

Обоснуем некоторые соображения, определяющие содержание коэффициента окружной со-

ставляющей скорости.  

Определим массовый расход в подводящем канале:  
 

0 0 0 ,m V С h b    &&                                                           (13) 

где ρ – плотность; C0 – расходная скорость в канале; h0 – высота канала; b0 – ширина. 

Допустим, что C0 – const по высоте h0, плечо момента количества движения по h0 изменяется 

от l1 до l2, тогда момент количества движения во входном сечением запишется как интеграл: 

2
2

1

1

2
2

0 0 0 0 0 0 0 .
2

l

l

l

l

l
M C l b dl C h b C                                                (14)

 

Подставим пределы интегрирования l2 R0; l1 = R0 – h0 и учтем (13): 

 2 2
0 0 2 1

1
,

2
M m C l l   &  

 2 0
0 0 0 0 0 0 0 0

1
2 .

2 2

h
M m C R h h m C h R

 
      

 
& &                                     (15)

 

Теоретический момент количества движения на текущем радиусе R: 

,Т ТM m U R  &                                                               (16)
 

где ṁ – массовый расход определяется выражением: 
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2 .Rm R b C    &
                                                            

(17) 

Для идеального случая, когда нет момента сил трения, моменты M0 и М равны:  
 

M0 = МТ, 
 

Подставив выражения для моментов (16), получаем:  

0
0 0 0 ,

2
Т

h
m C h R m U R

 
      

 
& &                                                  (18) 

Продолжим преобразование, выразим значения окружной составляющей на текущем радиусе 

через параметры во входном канале: 

0 0
0 0

1
,

2
T

С h
U R h

R

   
 

                                                        (19) 

или с учетом 

0
0 вх ,

2

h
R l 

 

0 0
вх ,T

С h
U l

R
 

                                                             

 (20) 

Для радиуса входа в рабочее колесо R1  при отсутствии потерь 

0 0
1 вх

1

,T

С h
U l

R
                                                               (21) 

Коэффициент окружной составляющей скорости определяется 

1

1

,

T

u

U

U

                                                                     (22) 

где 1U 

  

– действительное (измеренное) значение; U1т – максимально теоретически возможное.
 

Действительное значение окружной скорости рассчитывается как среднее по результатам 

измерений полного и статического давлений и температуры по периферии рабочего колеса 

микротурбины в 4 точках окружности R1 (рис. 4).  

Общий вид сборки представлен на рис. 6, где показана подводка к термисторам, приемники 

давления не подключены к измерительным трубкам датчиков давлений.  

Для предварительной оценки окружной скорости на входе в РК микротурбины необходимо 

использовать уравнения энергии по периферии РК:  

2 22
0 0 01 1

0 1

,
1 2 1 2 2

c

p C Cp Ck k

k k
       

   
                                       

(23) 

где c  – коэффициент потерь полного напора в сопле; абсолютная скорость на входе в РК:  

2 2 2
1 1 1,RС U С                                                                 (24) 

расходная составляющая определяется только расчетно: 

1

1 1

,R

m
С

F



&

                                                                 (25) 

где ṁ – массовый расход рабочего тела; ρ1 – плотность на входе в РК; F1 – площадь проходного 

сечения в РК. 

Коэффициент скорости представляет собой параметр, рассчитанный непосредственно по ре-

зультатам измерений без дополнительных допущений. По результатам эксперимента в диапазоне 

изменений геометрических и режимных параметров подводящего устройства микротурбины  

(h0 – высота канала; lвх – среднее плечо момента количества движения; R1 – радиус входа в рабо-
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чее колесо; Re – число Рейнольдса на входе) реализуется 

возможность формирования базы данных для φu с целью 

использования при математическом моделировании и 

проектировании микротурбины. 

Использование баз данных по коэффициенту окруж-

ной составляющей скорости φu (22) и коэффициенту по-

терь полного давления ζс (23) позволяет однозначно оп-

ределить полное давление на входе в РК микротурбины 

при математическом моделировании и проектировании,  

а также проводить оптимизацию в диапазоне изменений 

режимных и геометрических параметров микротурбины. 

Алгоритм обработки экспериментальных данных ис-

пытаний тангенциальных, спиральных и кольцевых под-

водов реализован в виде программного алгоритма, по-

зволяющего по замерам в 0 (канальном подводе) и 1 се-

чении (по периферии рабочего колеса), значений давле-

ний, температур и расчетных скоростей определять энер-

гетические параметры подводящего устройства: ζс – ко-

эффициент потерь (12) и φu  – коэффициент скорости (21).  

Согласно конструктивным схемам материальной части по спиральным и кольцевым подво-

дящим устройствам, проведены экспериментальные замеры коэффициента потерь ζс0 и φu  

в диапазоне изменения геометрии подводящих устройств (табл. 1, 2) и режимного параметра Re0, 

рассчитанного по значению скорости C0 (U0) в тангенциальном подводе. Данные представлены 

в виде базы данных в табл. 2, 3. В общем случае база данных представляет собой табличную 

функцию коэффициента потерь  0 вх 1 1 0/ , / ,Re ;с k kL R h R   коэффициента скорости 

 вх 1 1 0/ , / ,Re ;u k kL R h R   от трех переменных:  

Lвх/R1k – относительное плечо входа;  

h/R1k – относительная ширина входного канала; 

Re0  – число Рейнольдса по скорости С0(U0) в тангенциальном канале. 

По табличным данным визуализация поверхности уровня функция достаточно монотонна, 

не имеет резких экстремумов и достаточно легко апроксимируется даже линейными сплайнами 

(рис. 7). Значение функции в 2–3 раза превышает коэффициент потерь на внезапное расшире-

ние. Очевидно, в структуре энергетических потерь должен присутствовать дополнительный 

элемент. В качестве такого элемента следует рассмотреть потери энергии потока при течении 

потока от радиуса R0 до радиуса R1k, что следует из конструктивной геометрии подводящего 

устройства. Для оценки коэффициента потерь на радиально окружном участке течения восполь-

зуемся численной оценкой по данным испытания кольцевого подводящего устройства К2-25.  

В качестве исходных данных для расчета используем значения 0 вх / 2 0,026R l h  
 

м;
 

0 0,002kR R R   
 
м;

 
** 0,00017 

 
м; 2

0 0 0 2,314[м /с]uС U R   . Коэффициенты потерь рас-

считываются по выражению, полученному из уравнения энергии:  

2 22
0 0 01 1

рад.уч.

0 1

,
1 2 1 2 2

p U Up Uk k

k k
       

   
 

откуда ζрад.уч: 

 
2 2
0

рад.уч 02
0

2 1
.

1 2

k
k

U Uk
p p

kU

 
        

                                       (26) 

Следует отметить, что коэффициент потерь на участке радиального течения формируется  

за счет падения статического давления и окружной составляющей скорости. В одномерном  

потенциальном течении изменение полного и статического давлений совпадает, скорость  

 
 

Рис. 6. Общий вид сборки 
 

Fig. 6. General view of the assembly 
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не изменяется. Результаты расчетов представлены в табл. 4 [16–17]. Из результатов видно, что 

коэффициент потерь при изменении Рейнольдса изменяется практически в два раза и близок  

к единице. Коэффициент потерь формируется из двух приблизительно одинаковых членов: 

потерь статического давления, потерь окружной скорости. 

 

 
 

а 
 

 
б 
 

Рис. 7. Поверхности уровней функции (базы данных)
 0 вх 1 1 0/ , )/ ,(с k kL R h R Re  : 

а – относительная ширина входного канала 1/ 0,092kh R  ; б – 1/ 0,013kh R 
 

 

Fig. 7. Surfaces of function levels (databases)
 0 вх 1 1 0/ , )/ ,(с k kL R h R Re  :  

a – relative width of the input channel 1/ 0,092kh R  ; b – 1/ 0,013kh R 
 

 

С учетом данных коэффициента на внезапное расширение и коэффициента потерь, на ради-

альном участке остается приблизительно 1/3 от общего коэффициента потерь, т. е. величина 

приблизительно равная единице. В качестве гипотезы предлагается эту величину оценить ко-

эффициентом потерь на разворот потока на 90º по формуле Вейсбаха [14]:  

2 4
м 0,95sin 2,05sin 0,986,

2 2

          
   

 

где δ = 90º – угол разворота, с учетом поправки коэффициент потерь на разворот пов 1 мС A    ; 

1 1С   для симметричного течения; 0,95 33,5 / 1,32А     ; тогда коэффициент разворота на 

90
1,3 

o
. Следует обратить внимание, что предложенная энергетическая балансировка потерь на 

внезапное расширение, радиальный участок и разворот потока на 90º дает величину, размещен-

ную в базе данных по коэффициенту потерь ζС0 в подводящем устройстве (табл. 2, 3). 
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Таблица 2  

Коэффициенты потерь ζС0 и скорости φu для кольцевого подводящего устройства 
 

К2-25 К6-32 

ζ С0 Lвх/R1k  h/R1k Re0 φu ζ С0 Lвх/R1k  h/R1k Re0 φu 

3,0209067 1,04 0,083 17520,65 0,2889737 2,6914906 1,33 0,25 28199,46 0,350395 

2,81332385 1,04 0,083 21327,45 0,4220766 1,3009716 1,33 0,25 24833,99 0,5772179 

2,7729739 1,04 0,083 26275,56 0,4445341 1,2320646 1,33 0,25 31322,3 0,5997001 

3,1156121 1,04 0,083 29045,19 0,3552896 1,732688 1,33 0,25 39639,36 0,5403541 

2,8642894 1,04 0,083 30264,05 0,4435942 2,0409651 1,33 0,25 44025,96 0,5012578 

2,880883 1,04 0,083 32048,86 0,4319966 1,7411898 1,33 0,25 47618,09 0,5481886 

2,7712986 1,04 0,083 32068,46 0,4661496 1,8086491 1,33 0,25 50644,91 0,541099 

2,8155358 1,04 0,083 30754,69 0,4596947 1,7884947 1,33 0,25 50892,56 0,5436699 

 

Таблица 3  

Коэффициенты потерь ζС0 и скорости φu для спирального подводящего устройства 
 

С2-28 С6-39 

ζ С0 Lвх/R1k  h/R1k Re0 φu ζ С0 Lвх/R1k  h/R1k Re0 φu 

3,3439123 1,16 0,083 30933,17 0,2453211 1,7325754 1,62 0,25 19870,44 0,4304552 

3,01471724 1,16 0,083 38247,2 0,3147172 2,6571707 1,62 0,25 30967,94 0,3141631 

3,1387546 1,16 0,083 45548,23 0,3981814 1,9631256 1,62 0,25 32378,77 0,4201886 

2,98048791 1,16 0,083 55432,55 0,3672183 2,1385318 1,62 0,25 40561,44 0,4038012 

2,9605327 1,16 0,083 60051,83 0,3609476 2,0742571 1,62 0,25 44835,47 0,4082927 

2,9455596 1,16 0,083 64664,08 0,3731699 1,8497709 1,62 0,25 52284,86 0,4391877 

3,12578929 1,16 0,083 67022,12 0,3387341 1,801266 1,62 0,25 54236,36 0,445411 

3,3556589 1,16 0,083 69246,83 0,2580974 1,6874583 1,62 0,25 58712,84 0,4565281 

Таблица 4 

Результаты расчетов коэффициентов потерь на радиальном участке течения  
 

№ С0i(U0) 

[м/с] 

*
0p  

[Па] 

0p [Па

] 

τ0α 

[Н/м2] 

dCu/dR 

[м/с] 

Cu0 

[м2/с] 

ΔCu0 

[м2/с] 

Cuk 

[м2/с] 

Uk 

[м/с] 

Δp 

[Па] 

pk 

[Па]  
0

2
0

2

1

kk p p

k U




 
 

2

0

1 kU

U

 
 

 
 

ζ рад.уч. Re0 

1 89 103750 98955 31,4 408,2 2,314 0,816 1,5 62,4 662 98923 0,487 0,508 0,995 17500 

2 107 111260 103710 43,32 458,4 2,782 0,916 1,87 77,8 961 102749 0,518 0,471 0,983 21300 

3 133 123277 110844 63,4 544,3 3,458 1,09 2,37 98,7 1493 109351 0,492 0,449 0,941 26286 

4 147 139803 122733 75,5 582,2 3,828 1,16 2,662 111 1828 120905 0,493 0,43 0,923 29045 

5 153 157831 13700 81,0 594,4 3,98 1,19 2,8 116 1982 135018 0,4936 0,425 0,919 30264 

6 162 174356 148890 89,23 610,5 4,2 1,221 2,98 124 2216 146674 0,494 0,412 0,906 32048 

7 162 193866 165535 89,4 598,2 4,21 1,196 2,014 125,6 2223 163312 0,4944 0,398 0,8924 32068 
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Заключение 

По результатам исследований видно, что подводящее тангенциальное устройство радиаль-

ной микротурбины топологически представляет собой граничные условия течения, сочетающие 

в себе последовательно гидравлические потери местных сопротивлений: внезапное расшире-

ние, разворот потока на 90º, поток на радиально-закрученном участке перед рабочим колесом. 

Формально гидравлически местные потери суммируются через гидравлические прямолинейные 

участки. В нашем случае потери на местное сопротивление объединены и взаимно влияют друг 

на друга, что исключает их суммирование в общем случае [14]. Поэтому с точки зрения адек-

ватности результатов предпочтительно пользоваться базой данных по коэффициенту потерь  

в подводящем устройстве. Сложение потерь возможно только как приближенная оценка.  

1. Экспериментальные результаты по коэффициенту потерь 0 вх 1 1 0/ ,  / ,  ( )с k kL R h R Re   и 

для кольцевого и спирального тангенциальных подводящих устройств представлены в виде ба-

зы данных. В общем случае база данных представляет собой табличную функцию от трех пе-

ременных:  

Lвх/R1k – относительное плечо входа;  

h/R1k – относительная ширина входного канала; 

Re0 – число Рейнольдса по скорости С0(U0) в тангенциальном канале. 

2. Функция коэффициента потерь достаточно монотонна и не имеет ярких экстремумов, 

значение функции приблизительно в три раза превышает значение при внезапном расширении 

потока, что предполагает ее аддитивную структуру. 

3. По результатам сравнительного энергетического анализа в первом приближении предло-

жена следующая структура энергетических потерь в тангенциальном подводящем устройстве 

микротурбины, практически согласующаяся с величиной экспериментальных потерь: 

вн.расш. рад.уч.900с      
o

, где вн.расш.,  – потери на внезапное расширение; 
90


o
 – потери на 

разворот потока на 90º; рад.уч.
 
– потери на трение на радиальном участке канала. 

4. Аналогичная база данных получена для коэффициента скорости φu. 
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Алюминиевые сплавы находят широкое применение при производстве летательных аппаратов 

в связи со своей прочностью, легкостью, устойчивостью к коррозии, необходимой электропровод-

ностью. При этом используемые в дальнейших переделах космической промышленности алюминие-

вые слитки должны иметь высокое качество. Технологические проблемы и брак возникают при 

несоблюдении температурных, скоростных и других технологических параметров литья, а также 

при изменении режимов. При этом литейные процессы автоматизированы частично, человеческий 

фактор значительно влияет на качество продукции и безопасность работ. Поэтому автоматиза-

ция этих сложных процессов с использованием математических моделей для предсказания пара-

метров литья является актуальной задачей. 

Цель работы – создание математических моделей, доступных для использования в системах 

автоматизированного управления технологическим процессом (АСУТП), а также разработки 

цифрового двойника. 

В работе представлены упрощенные формулы для моделирования распределения температуры 

алюминиевого слитка в процессе литья, охлаждения металла при движении по металлотракту, 

выполнены тестовые расчеты распределения температур внутри слитка при достижении слит-

ком фиксированной длины. 

Результаты этой работы могут быть использованы для повышения эффективности и точно-

сти управления процессом литья алюминиевых слитков, для исключения аварийных ситуаций. 
 

Ключевые слова: математическая модель, полунепрерывное литье алюминиевых слитков, циф-

ровой двойник. 

 

Mathematical modeling of the flat ingot casting process  

or solving automation problems 

 

V. A. Novikov
1*

, T. V. Piskazhova
1
, T. V. Doncova

1
, V. M.

 
Belolipetskii

2 

 

1
Siberian Federal University 

95, Krasnoyarskii rabochii prospekt, Krasnoyarsk, 660025, Russian Federation 
2
Institute of Computational Modeling SB RAS 

Akademgorodok, 50/44, Krasnoyarsk, 660036, Russian Federation 
*
E-mail: Novikov-vitja@mail.ru 



 

 
 

Раздел 3. Технологические процессы и материалы 
 

 145 

Aluminum alloys are widely used in the production of aircraft due to their strength, lightness, corrosion 

resistance, and necessary electrical conductivity. At the same time, aluminum ingots used in further proc-

essing of the space industry must be of high quality. Technological problems and defects arise when tem-

perature, speed, and other technological parameters of casting are not observed, or when modes change. 

At the same time, foundry processes are partially automated; the human factor significantly affects product 

quality and work safety. Therefore, automation of these complex processes using mathematical models to 

predict casting parameters is an urgent task. 

The goal of the work is to create mathematical models available for use in automated process control 

systems (APCS), as well as for the development of a digital twin. 

The work presents simplified formulas for modeling the temperature distribution of an aluminum ingot 

during the casting process, cooling the metal when moving along a metal path, and test calculations of the 

temperature distribution inside the ingot when the ingot reaches a fixed length. 

The results of this work can be used to improve the efficiency and accuracy of controlling the process of 

casting aluminum ingots, to eliminate emergency situations. 

 

Keywords: mathematical model, semi-continuous casting of aluminum ingots, digital twin. 

 

Введение 

Алюминий является одним из самых легких металлов, поэтому находит широкое примене-

ние в аэрокосмической индустрии, где минимизация веса является критическим фактором для 

улучшения эффективности и экономии топлива. В то же время алюминий обладает высокой 

прочностью, что дает возможность создавать легкие компоненты с достаточной прочностью 

для выдерживания высоких нагрузок во время полета. Также алюминий обладает высокой  

устойчивостью к коррозии, что является важным качеством для материалов, используемых  

в аэрокосмической промышленности. Воздух и космическая среда могут быть агрессивными, 

поэтому материалы должны сохранять свои свойства и долговечность в течение длительного 

времени. 

Процесс литья алюминиевых слитков является важной частью промышленного производст-

ва в различных отраслях, а качество и механические свойства получаемых слитков зависят от 

эффективного управления процессом литья и контроля распределения температуры во время 

затвердевания.  

Однако традиционные методы контроля и оптимизации процесса литья, основанные на про-

бах и ошибках, могут быть затратными по времени, дорогостоящими и ограниченными в точ-

ности. В связи с этим математическое моделирование становится мощным инструментом для 

оптимизации и управления процессом литья алюминиевых слитков[1]. 

Процессу присущи технологические проблемы и брак, такие как пористость, трещины, лик-

вационные наплывы, термическое напряжение и деформации, которые негативно влияют  

на качество и надежность получаемых слитков. Брак обычно возникает при нарушении техно-

логии литья, несоблюдении рецептов или опробовании новых рецептов литья. Математическая 

модель, которая отражает скорость охлаждения металла внутри слитка при литье, позволяет 

предсказывать и анализировать термические процессы, происходящие внутри слитка во время 

охлаждения, и предоставляет информацию о температурных градиентах и распределении  

тепла. 

Применение математической модели позволяет осуществлять виртуальные эксперименты и 

оптимизировать параметры процесса в целях улучшения качества слитков и предотвращения 

возможных дефектов [2]. Важными параметрами, которые можно оптимизировать с помощью 

такой модели, являются температура расплава и окружающей среды, а также внешние факторы, 

такие как теплообмен с кристаллизатором и скорость охлаждения. 

Помимо этого, с точки зрения безопасности, появляется возможность контролировать тол-

щину закристаллизовавшегося слоя слитка на выходе из кристаллизатора, тем самым предот-

вращая прорывы металла в кессон.  
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При этом если рассматривать математическую модель для использования в цифровом двой-

нике [3] литейного агрегата, она должна быть вычислительно эффективной и способной давать 

результаты в разумные сроки. Модель должна быть гибкой и настраиваемой для различных  

типов слитков, сплавов и процессов литья, а также валидирована и верифицирована с исполь-

зованием экспериментальных данных.  

 

Технологический процесс 

Технологический процесс литья алюминиевых слитков осуществляется с помощью метода 

полунепрерывного литья. Расплавленный алюминий сырец транспортируется в вакуум-ковшах 

из корпусов электролизного производства в литейный цех и заливается в миксер вместимостью 

40–100 т. В миксере металл шихтуется, отстаивается и достигает необходимой температуры  

с помощью нагревательных элементов, расположенных в верхней части миксера.  

При достижение необходимых характеристик металла начинается процесс литья. Алюминий 

через металлотракт поступает к литейной машине, предназначенной для фиксации литейной 

оснастки, формообразования слитков необходимого сечения (кристаллизаторами) и длины. Для 

литья технического алюминия (АlSi7MgSr, AlSi3, AlSi3Sr) обычно используются кристаллиза-

торы размером 700×400 мм. Алюминий поступает в охлаждаемый водой кристаллизатор через 

регулируемый клапан и начинает кристаллизоваться от стенок кристаллизатора к центру. В это 

же время поддон, находящийся при старте в нижней части кристаллизатора, начинает движение 

вертикально вниз и движется до тех пор, пока слиток не достигнет необходимой длины [4]. 

Данная технология для современных литейных каскадов имеет возможность регулирования 

количества поступающей охлаждающей воды на кристаллизатор, скорости опускания поддона, 

объема поступающего из миксера в кристаллизатор металла и его температуру в миксере. 
 

Математическое моделирование для управления процессом литья 

В соответствии с рассмотренным выше процессом для разработки полной цифровой модели 

работы аппаратов и их взаимодействия, нужно рассматривать нагрев металла в миксере, выпус-

кание металла из миксера, протекание металла по металлотракту, разлив металла в отделения 

литейной машины и, собственно, сам процесс отлива слитков. Ранее нами была рассмотрена 

технология подачи металла из миксера в металлотракт для поворотного и стационарного мик-

сера и разработаны алгоритмы управления на основе математических моделей [5]. Остановимся 

в этой статье на последних пунктах. 
 

Модель охлаждения металла при прохождении по металлотракту 

Первым узлом агрегата является миксер для приготовления расплава. Известна температура 

металла на выходе из печи, поступающая в лоток (Т0). 

При установившейся скорости литья UЛ и размере одного кристаллизатора Sкр = 700 × 400 

мм расход металла на литейном столе из 4 кристаллизаторов будет равен 

M кр Л4 .Q S U                                                                   (1) 

При условии, что уровень в лотке поддерживается на одном уровне, можно считать расход 

металла в лотке равным расходу на литейном столе. Зная размеры лотка, рассчитаваем площадь 

его поперечного сечения SЛ. 

Тогда скорость движения металла в лотке при его заполнении на 80 % определится следую-

щим образом: 

M
M

Л

.
0,8

Q
U

S



                                                                 (2) 

Для расчёта температуры металла в лотке Тм используем уравнение теплопроводности для 

движущейся среды. В стационарном случае, пренебрегая теплопроводностью по сравнению  

с адвективным переносом, аналогично работе [6], используем уравнение 
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
                 (3) 

где Ki–j – коэффициенты теплообмена; с – удельная теплоёмкость; ρ – плотность металла; ТЕ – 

температура окружающей среды; ТДН – температура днища лотка; ТСТ – температура стенок 

лотка; х – ось, направленная вдоль лотка. 

Его аналитическим решением, с учетом Т0, будет 

0 0
М

0

( )
( ) ,

bxT k а e a
T х

k
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                                                     (4) 

где 0 M В M ДН M СТ ;k K K K      M В В M ДН ДН M СТ СТ ;а K T K T K T         
M

1
.b

с U

  

 

В табл. 1 представлены исходные данные для расчета остывания металла при движении его 

по металлотракту. 

 

Таблица 1 

Исходные данные для расчета температуры металла в металлотракте 
 

Параметр Значение Размерность 

Плотность жидкой фазы алюминия (р) 2450 кг/м
3
 

Теплоёмкость жидкой фазы алюминия (с) 1100 Дж/(кг·К) 

Скорость литья (UЛ) 75 мм/мин 

Площадь кристаллизатора (SKP) 0,28 м
2 

Площадь поперечного сечения лотка (SЛ) 0,0279 м
2
 

Коэффициент теплообмена металл – стенки (KМ–СТ) 400 Вт/м
2
·К 

Коэффициент теплообмена металл – дно (KМ–ДН) 400 Вт/м
2
·К 

Коэффициент теплообмена металл – воздух (KМ–В) 50 Вт/м
2
·К 

Температура стенок (ТСТ) 80 °C 

Температура дна (ТДН) 90 °C 

Температура воздуха (ТВ) 20 °C 

Начальная температура металла (Т0) 705 °C 

Длина металлотракта 2,5 м 

 

В табл. 2 представлены рассчитанные значения температуры металла в нескольких точках 

тракта. При исходных данных табл. 1, остывание металла от летки до поступления в литейную 

машину составило 10 ºC. 

 

Таблица 2 

Результаты моделирования температуры металла в тракте 
 

Расстояние от 

летки, м 
Tм(x), ºС 

Расстояние от 

летки, м 
Tм(x), ºС 

Расстояние от 

летки, м 
Tм(x), ºС 

0 705 1 701,27 2 697,58 

0,2 704,25 1,2 700,53 2,2 696,84 

0,4 703,50 1,4 699,79 2,3 696,47 

0,6 702,76 1,6 699,05 2,4 696,10 

0,8 702,02 1,8 698,31 2,5 695,74 

 

Модель учитывает ряд факторов, таких как начальная температура металла, геометрические 

параметры, теплопроводность материалов, скорость потока и температура охлаждающей среды. 

Результаты, полученные с помощью модели охлаждения металла при прохождении по метал-

лотракту, были сравнены с реальными экспериментальными измерениями. Сравнение показало 

хорошее согласование между моделью и измерениями, что подтверждает адекватность модели. 
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Комплекс моделей для расчета непрерывного литья слитка 

Конечно, непрерывное литье слитков сложный теплофизический процесс и, с точки зрения 

классического строгого моделирования, необходимо проводить двух-, трехмерные расчеты, как 

делают авторы статей [7–10]. Но наша задача сделать упрощенные модели и схемы для быст-

рых расчетов в АСУТП. При этом проблему трехмерного процесса попытаемся разложить  

в двух измерениях: по высоте и ширине слитка. 

Также процессы нужно разделить по стадиям литья: начальная стадия – заполнение форм; 

стадия разгона – постепенное увеличение скорости литья и расхода воды; установившийся ре-

жим – движение платформы с постоянной скоростью. 

Изложенные ниже модели подходят для всех стадий, но расчеты будем выполнять для уста-

новившегося режима с постоянной скоростью опускания литейной платформы. 

На рис. 1 выделены четыре области для моделирования распределения температуры в разре-

зе слитка: 

I – охлаждение металла во взаимодействии с кристаллизатором; 

II – образование воздушного зазора между слитком и кристаллизатором, вода в данную об-

ласть не поступает; 

III – начало подачи воды на стенки слитка, присутствует лунка; 

IV– все поверхности в воде, лунка отсутствует. 

Глубину лунки в плоских слитках можно выразить равенством из [11; 12]: 

2
KP H Л

Л

KP н

1
[ ( )]

2 ,
2 ( )

q c T T b

h
T T

   


  
                                                  (5) 

где c − теплоемкость твердой фазы; γ – плотность твердой фазы; b – половина толщины слитка; 

q − удельная теплота кристаллизации; TKР − температура кристаллизации; Л  – скорость литья; 

  – теплопроводность сплава; ТН – температура наружной поверхности. 

Введем систему координат. Начало координат расположим на поверхности жидкого металла 

в середине длинной стороны, ось у направлена вниз по направлению движения стола, ось х – по 

середине продольной стороны. 

 

 
 

Рис. 1. Разделение слитка на области в процессе литья.  

Введение системы координат 
 

Fig. 1. Dividing the ingot into regions during the casting process.  

Introduction of the coordinate system 

 

Распределение температур по высоте слитка с учетом скорости его движения рассматриваем 

аналогично модели распределения температуры и кристаллизации движущегося металла в ли-

тейном колесе [13]. Рассматриваем движение по оси y и соответственно температуру только по 
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этой оси ˆ( , )Т t y . Более того, сделаем допущения, что все динамические изменения по оси у  

заключаются в изменении скорости литья, в нашей терминологии – скорости движения металла. 

Полное уравнение распределения тепла в движущихся средах приводится, например, в [14]. 

В наших допущениях исходным является следующее уравнение: 

2
,

2

T T
CU Q

y x

 
   

 
                                                            (6) 

где Т – температура движущейся среды;  – плотность; С – удельная теплоёмкость;  – коэф-

фициент теплопроводности; Q – внутренние источники тепла; x, y – координаты; U – скорость 

движения платформы (литья). 

Введём средние значения температуры по толщине слоя (по х координате): 

/2

/2

1ˆ
Х

Х

Т Tdx




  .                                                                     (7) 

Здесь  – толщина слитка (по длинной стороне);  = Х – продольный размер слитка. Проин-

тегрируем уравнение (6) по толщине слитка: 

2 2

ˆ
.

Х Х
х х

dT T T
CU Q

dу х х
 

   
   

   
                                              (8) 

Используем граничные условия:  

2 2

ˆ( ),i M i
Х Х

х х

T T
Т Т

х х 

 
     
 

                                               (9) 

где iТ  – температура внешней среды на текущей стадии расчета (i = 1, 2, 3, 4 – кристаллизатор, 

зазор, вода, вода) и i  – соответствующий коэффициент теплообмена. 

Тогда получим следующее уравнение: 

               

ˆ 2 ˆ( ) .i
i

dТ
CU Т Т Q

dу


    


.                                                  (10) 

Для перехода к численному решению соотношение (10) представим разностной схемой: 

1

1

2 ˆ ˆ( )
ˆ ˆ .

n ni
i

n n
Т Т Q

Т Т у
CU





 
 

   


                                            (11) 

Начальным условием для уравнения (10) является температура металла на выходе из метал-

лотракта, рассчитанная по формуле (4). Источники Q присутствуют в областях I, II, III за счет 

выделения тепла при кристаллизации металла. 

Таким образом, по формуле (11) с установленными параметрами литья, мы получаем сред-

нее по толщине слитка значение температуры ˆ( ),Т у  которое мы будем покоординатно исполь-

зовать как начальное условие для расчета изменения температуры по толщине слитка. 

Сформулируем краевые задачи для процесса теплообмена в выделенных областях.  

Область I характеризуется координатами 10 ;y y   0
2

X
x   (рис. 1), используется одно-

мерное уравнение теплопроводности: 
2

1 1
1 1 1 2

.
T T

c
t x

 
  

 
                                                            (12) 
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Граничные условия: 

 

1 1
0

1
1 1 1

2

ˆ ˆ( 2) ,

( ),

I
x

KР
Х

x

T Т y Т

T
Т Т

x





 


   



                                                    (13) 

где KРТ  – температура кристаллизатора. Начальное условие: 1( ,0) .IТ х Т  

Область II – 1 2 ;y y y   0 :
2

X
x   

2
2 2

2 2 2 2
.

T T
c

t x

 
  

 
                                                           (14) 

Граничные условия: 

2 1
2 1

0

2
2 2 2 ВОЗД

2

ˆ ˆ( ) ,
2

( ).

II
x

X
x

y y
T Т y Т

T
Т Т

x






  


   



                                                 (15) 

Начальное условие: 2
ˆ( ,0) .IIТ х Т  

Область III – 2 3;y y y   0 .
2

X
x   

В этой области координата 3y  привязана к глубине лунки (5) и может меняться. 

2
3 3

3 3 3 2
.

T T
c

t x

 
  

 
                                                           (16) 

Граничные условия: 

2

3 2
3 2

0

3
3 3 3 ВОДЫ

ˆ ˆ( ) ,
2

( ).
X

x

III
x

y y
T Т y Т

T
Т Т

x 




  


   



.                                                (17) 

Начальное условие: 3
ˆ( ,0) .IIIТ х Т  

Область IV – 3 4 ;y y y   0 .
2

X
x   В данной области металл полностью закристаллизо-

вался, происходит охлаждение водой: 
2

4 4
4 4 4 2

.
T T

c
t x

 
  

 
                                                          (18) 

Граничные условия: 

4 3
4 3

0

4
4 4 4 ВОДЫ

2

ˆ ˆ( ) ,
2

( ).

IV
x

X
x

y y
T Т y Т

T
Т Т

x






  


   



  .                                            (19) 

Начальное условие: 4
ˆ( ,0) .IVТ х Т  

Численное решение краевой задачи находится по явной схеме. Вводится равномерная разно-

стная сетка по координате 1 1,  0,  / 2, 1 .i i iiх x x x x X i ii        Сеточные уравнения для 

внутренних точек, где Δt – шаг по времени (индекс n), запишутся      

1 1 1 1
1 12

( 2 ).n n n n n
i i i i i

t
Т T T T T

cx

   
 

 
   


                                         (20)  
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Для граничных точек / 2iix X  получаются соотношения для расчета температуры на стен-

ке слитка: 

    НС 1 / 1 ,
n n

ii ii

x x
T T T 

                
                                            (21) 

где НСТ  – температура наружной среды;  коэффициент теплообмена с наружной средой;  

 – теплопроводность металла в этой области слитка. 

Порядок расчета по имитационной модели работы литейной машины будет следующий: 

1. Расчет изменения температуры металла при движении его по металлотракту по формуле (4). 

Значение температуры в конце тракта считаем начальным условием для следующего шага. 

2. Расчет глубины лунки при заданных параметрах литья по (5). 

3. Численно решая уравнение (10), получаем распределение температуры по высоте слитка. 

4. Находим распределение температур по толщине слитка в середине области I, температуру 

стенок слитка, численно решая задачи (12) и (13). 

5. Находим распределение температур по толщине слитка в середине области II, температу-

ру стенок слитка, задачи (14) и (15). 

6. Находим температуру стенок слитка в верхней части области III, так как именно здесь 

может случиться авария в связи с попаданием воды на недостаточно закристаллизовавшуюся 

поверхность. 

7. Находим распределение температур по толщине слитка в середине области III, темпера-

туру стенок слитка, численно решая задачи (16) и (17). 

8. Находим распределение температур по толщине слитка в середине области IV, темпера-

туру стенок слитка, численно решая задачи (18) и (19). 

9. Меняем высоту слитка, возвращаемся к расчету глубины лунки (шаг 2). 

Численное решение задач (12)–(19) осуществляется по разностным схемам (20) и (21). 
 

Расчеты температур слитка в процессе литья 

Были произведены тестовые расчеты распределения температур в слитке на основе полученных 

формул и представленного порядка расчета. Исходные данные для расчета приведены в табл. 3. 
 

Таблица 3 

Исходные данные для расчета температур слитка 
 

Параметр Значение Размерность 

Плотность жидкой фазы алюминия (р) 2450 кг/м
3
 

Теплоёмкость жидкой фазы  алюминия (с) 1100 Дж/(кг·К) 

Скорость литья (U) 0,00108 м/с 

Шаг по длине (∆y) 0,01 м 

Коэффициент α (металл – металл) 1000 Вт/м
2
·К 

Толщина слитка (δ) 0,7 м 

Температура кристаллизатора (Ткр) 200 °C 

Температура воды 25 °C 

Температура металла (Т0) 695 °C 

Тепло кристаллизации 390000 Дж/кг 

Коэффициент α (металл – воздух) 700 Вт/м
2
·К 

Коэффициент α (металл – вода) 3000 Вт/м
2
·К 

Температура воздушного зазора (Твозд) 300 °C 

Температура ликвидус 622 °C 

Температура солидус 570 °C 

Плотность твердой фазы алюминия (р) 2710 кг/м
3
 

Высота лунки (hЛ) 0,43 м 

Теплоёмкость твердой фазы алюминия (с) 1027 Дж/(кг·К) 

Теплопроводность алюминия (λ) 203,5 Вт/м·К 
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Расчеты производились в момент достижения слитком высоты 5 м. На рис. 2 представлено 

распределение температур по высоте слитка ˆ( )Т у  для параметров литья табл. 1. 

 

 
 

Рис. 2. График расчета температуры слитка по высоте 
 

Fig. 2. Graph for calculating the temperature of the ingot by height 

 

Приведем графики расчетов горизонтального распределения температур для области II  

(у от 0,15 до 0,2 м). На рис. 3 и 4 приведен расчет в разные моменты времени с начала расчета 

(с начала поступления нового металла в эту область). 

 

 
 

Рис. 3. График распределения температуры слитка по горизонтали,  

область II в момент времени t = 60 с 
 

Fig. 3. Graph of the horizontal temperature distribution of the ingot 

in region II at time t = 60 s 

 

Видно, что распределение температур становится практически линейным через 5 мин после 

начала расчета (рис. 4). При этом минимальная температура, достигнутая торцом слитка в этой 

области при длительном охлаждении, 350 ºС.  

Для анализа области III будем рассматривать не середину, а начало данной области, так как это 

место представляет наибольший интерес. Именно здесь при недостаточно закристаллизовавшейся 

внешней корке возможны проливы металла. Это место соответствует высоте слитка у = 0,2 м.  

На рис. 5 видно, что при заданных параметрах литья, точка солидус находится в момент вы-

хода слитка из-под кристаллизатора (через 30 с после начала расчета) под струей воды на рас-

стоянии 10 см от поверхности слитка, т. е. имеется 10 см затвердевшего металла. Через 3–5 с 

после начала расчета точка солидус находится на расстоянии 4–5 см от торца слитка.  

Следует отметить, что представленные выше модели не являются завершенными для опреде-

ления такого важного момента, как толщина застывшего металла у торца слитка при выходе под 

водное охлаждение. В качестве начального условия для области III следует брать не среднюю 

температуру слоя, а распределение температур по х координате в определенный расчетный мо-
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мент при расчете II слоя. Это можно применить ко всем областям, кроме I, но для этого надо пра-

вильно соотнести скорость литья, т. е. движение слитка, со скоростью расчета. В дальнейшем это 

будет выполнено, а пока приводимые оценки распределения температур можно считать макси-

мальными и вполне подходящими для определения времени стабилизации температур в слитке.  
 

 
 

Рис. 4. График распределения температуры слитка по горизонтали,  

область III в момент времени t = 300 с 
 

Fig. 4. Graph of the horizontal temperature distribution of the ingot,  

region III, at time t = 300 s 
 

 
 

Рис. 5. График распределения температуры слитка по горизонтали,  

область III в момент времени t = 30 с 
 

Fig. 5. Graph of the horizontal temperature distribution of the ingot  

in region III at time t = 30 s 
 

 
 

Рис. 6. График распределения температуры слитка по горизонтали,  

область III в момент времени t = 1200 с 
 

Fig. 6. Graph of the horizontal temperature distribution of the ingot  

in region III at time t = 1200 s 
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Так, на рис. 6 приведено установившееся распределение температур в слитке в области III 

через 20 мин после начала расчета. Разумеется, за время эта область уже ушла ниже, в область 

поступил новый металл и расчет имеет, скорее, тестовое значение для проверки модели. 

Результаты расчета для областей I и IV приведены в табл. 4 и 5. 
 

Таблица 4  

Результаты расчетов для области I 
 

Расстояние от центра слитка к внешней границе, м Время, с 

0 0,46 0,93 0,14 0,21 0,26 0,3 0,35 

0 675,0 675,0 675,0 675, 675,0 675,0 675,0 604,6 

120 675,0 672,3 667,5 658,0 628,3 594, 547,1 488,6 

1200 675,0 644,6 614,1 583,5 537,5 506,7 475,9 444,9 

 

Таблица 5 

Распределение температуры в установившемся режиме для области 4 (у = 1 м) 
 

Расстояние от центра слитка к внешней границе, м Время, с 

0 0,46 0,93 0,14 0,21 0,26 0,3 0,35 

1200 82,2 75,9 69,6 63,2 53,6 47,2 40,8 34,7 

 

Для проверки адекватности модели необходимо проводить сравнение с экспериментальны-

ми данными. Но в описанном технологическом процессе возможно измерение температур 

только металла в металлотракте. Все остальные поверхности слитка и оснастки закрыты или 

находятся в воде. Нами были произведены измерения поверхностей только что извлеченного из 

литейной машины готового слитка и выполнены расчеты с использованием программного 

обеспечения ProCast [15]. Можно говорить о качественном соответствии выше представленных 

расчетов возможным измерениям и расчетам в ПО ProCast. Для более точной идентификации 

моделей в дальнейшем необходимо провести расчеты с изменением высоты слитка, сопостав-

лением скорости литья и времени расчетов по ширине слитка, корректировкой начальных  

условий в некоторых областях. 
 

Заключение 

В статье были представлены упрощенные формулы для моделирования распределения тем-

пературы алюминиевого слитка в процессе литья. Основным намерением было создание фор-

мул, доступных для использования в системах автоматизированного управления технологиче-

ским процессом, с целью разработки цифрового двойника. 

Эти формулы основаны на ключевых параметрах, таких как начальная температура расплав-

ленного алюминия, окружающая температура, скорость литья и теплофизические коэффициенты 

материала слитка. Они представляют собой компромисс между точностью и вычислительной 

сложностью, что делает их возможными для использования в системах АСУТП. Реализованный 

алгоритм расчета температуры слитка на основе предложенных формул позволит операторам и 

инженерам быстро получать информацию о температурном режиме слитка в реальном времени. 

Дальнейшие исследования и опытная практика могут помочь улучшить и расширить пред-

ставленные формулы и алгоритмы, внося инновации в области управления процессом литья 

алюминиевых слитков. 
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Магнитоемкость в сульфидах марганца с редкоземельным  

замещением Mn1–xRexS 
 

А. М. Харьков
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, О. Н. Бандурина, С. С. Аплеснин, Е. Г.Воронова  

 

Сибирский государственный университет науки и технологий имени академика М. Ф. Решетнева 

Российская Федерация, 660037, г. Красноярск, просп. им. газ. «Красноярский рабочий», 31 
*
E-mail: khark.anton@mail.ru 

 
Исследуются поликристаллические образцы Mn1–xGdxS и Mn1–xYbxS c концентрацией x = 0,2 вблизи 

концентрации протекания ионов по ГЦК решетки с целью определения флуктуации валентности ио-

на иттербия на диэлектрические свойства. Диэлектрическая проницаемость и диэлектрические по-

тери определены из измерения емкости и тангенса угла потерь в диапазоне частот 10
2
–10

6
 Гц при 

температурах 80–500 К без магнитного поля и в магнитном поле. Магнитоемкость и диэлектриче-

ские потери в магнитном поле образца определялись из относительного изменения действительной и 

мнимой частей диэлектрической проницаемости образца в магнитном поле Н = 12 кЭ, приложенном 

параллельно обкладкам конденсатора. Обнаружен интервал температур с резким ростом диэлек-

трической проницаемости и максимумом диэлектрических потерь, который смещается с ростом 

частоты и магнитного поля. Найдено в Mn1-xYbxS увеличение диэлектрической проницаемости и ди-

электрических потерь в магнитном поле выше 170 К. Рост диэлектрических потерь объясняется  

увеличением времени релаксации в результате локальных деформаций вблизи ионов иттербия при 

флуктуациях валентности. Определен механизм уменьшения реактивного сопротивления в магнит-

ном поле в Mn1–xYbxS при низких частотах за счет емкости и при высоких частотах за счет индук-

тивности. В соединении Mn0,8Gd0,2S мнимая часть диэлектрической проницаемости имеет два мак-

симума. Низкотемпературный максимум сдвигается в магнитном поле в сторону высоких темпера-

тур и описывается в модели локализованных электронов с замерзанием дипольных моментов. Ди-

электрические потери уменьшаются в магнитном поле. Магнитоемкость уменьшается на порядок  

в Mn0,8Gd0,2S по сравнению с Mn0,8Yb0,2S. Диэлектрическая проницаемость в обоих соединениях описы-

вается в модели Дебая c активационной зависимостью времени релаксации от температуры, где 

энергии активации отличаются для ионов иттербия и гадолиния.  

 

Ключевые слова: магнитоемкость, полупроводники, модель Дебая. 
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Polycrystalline samples Mn1–xGdxS and Mn1–xYbxS with a concentration x = 0.2, near the concentration 

of ion flow through the fcc lattice, are studied in order to determine fluctuations in the valence of the 

ytterbium ion on dielectric properties. Dielectric constant and dielectric losses were determined from 

measurements of capacitance and loss tangent in the frequency range 10
2
–10

6
 Hz at temperatures of 80–

500 K without a magnetic field and in a magnetic field. The magnetic capacity and dielectric losses in the 

magnetic field of the sample were determined from the relative change in the real and imaginary parts of 

the dielectric constant of the sample in a magnetic field H = 12 kOe applied parallel to the capacitor 

plates. A temperature range with a sharp increase in dielectric constant and with a maximum dielectric 

loss has been discovered, which shifts with increasing frequency and magnetic field. An increase in 

dielectric constant and dielectric losses in a magnetic field above 170 K was found in Mn1-xYbxS. The 

increase in dielectric losses is explained by an increase in relaxation time, as a result of local deformations 

near ytterbium ions during valence fluctuations. The mechanism for reducing reactance in a magnetic field 

in Mn1–xYbxS at low frequencies due to capacitance, and at high frequencies due to inductance, has been 

determined. In the Mn0.8Gd0.2S compound, the imaginary part of the dielectric constant has two maxima. 

The low-temperature maximum shifts in a magnetic field towards high temperatures and is described in the 

model of localized electrons with freezing of dipole moments. Dielectric losses decrease in a magnetic field. 

The magnetic capacity decreases by an order of magnitude in Mn0.8Gd0.2S compared to Mn0.8Yb0.2S. The 

dielectric constant in both compounds is described in the Debye model with the activation dependence of 

the relaxation time on temperature, where the activation energies differ for ytterbium and gadolinium ions. 
 

Keywords: magnetic capacity, semiconductors, Debye model. 

 

Введение 
В космических аппаратах электроника функционирует в экстремальных условиях с перепа-

дом температур в сотни градусов. Необходимо найти материалы, например, на основе мульти-

ферроиков, которые смогут проявить стабильность работы в этих условиях. 

Материалы, в которых проявляется взаимосвязь магнитных и электрических свойств, магни-

тоэлектрики и мультиферроики, представляют интерес как с фундаментальной, так и с при-

кладной точек зрения [1–4]. Особое внимание привлекают материалы, обнаруживающие маг-

нитоэлектрические свойства в области комнатных и более высоких температур в связи с прак-

тическим применением в микроэлектронике для записи и хранения информации [5; 6]. К таким 

изученным материалам относится феррит висмута BiFeO3 [7–9]. Эффект гигантской магнито-

емкости наблюдается в LuFe2O4 при комнатной температуре и объясняется флуктуацией заряда 

с разной величиной спина в ионах Fe
2+

 и Fe
3+

 в результате снятия вырождения между двумя ти-

пами зарядового порядка внешним магнитным полем [10].  

Магнитоемкость в электрически неоднородной среде может быть обусловлена эффектом 

Максвелла – Вагнера [11–14] в результате тензорного характера взаимодействия носителей то-

ка с магнитным и электрическим полем и смешивания продольных и поперечных компонент 

проводимости. В модели магнитоемкость положительна при условии, что размер электриче-

ской неоднородности на порядок превышает длину свободного пробега электрона, время изме-

рения 1/ω превышает время рассеяния и матрица является диэлектрической [13].  

Такие эффекты ясно демонстрируют, что наличие магнитоемкости не достаточно для отне-

сения этих соединений к мультиферроикам. С другой стороны, магнитоемкость без магнито-

электрической связи может быть более практичной для технологических применений, так как 

не требуется существование дальнего магнитного порядка. 

Диэлектрическая проницаемость и ее отклик на магнитное поле зависят от степени электри-

ческой неоднородности, которую можно менять в результате нестехиометрического замещения 

в сульфиде марганца, например, ионами гадолиния с нулевым орбитальным магнитным момен-

том и тулия, орбитальный момент которого обуславливает электрическую поляризуемость иона 

[15–19]. Кроме того, ион иттербия относится к элементам с переменной валентностью [20–23], 

флуктуации валентности которого дадут дополнительный вклад в диэлектрическую проницае-

мость и импеданс [24–26].  
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Цель исследования – установить влияние катионного замещения на электрическую поляри-

зацию, отклик диэлектрических характеристик и диэлектрических потерь на магнитное поле 

при электронном допировании полупроводников.  

 

Рентгеноструктурный анализ и методика 
Исследовались поликристаллические образцы Mn1-xGdxS и Mn1-xYbxS c концентрацией  

x = 0,2, вблизи концентрации протекания ионов по ГЦК решетки. Согласно рентгеноструктур-

ным данным, образцы имеют ГЦК тип решетки, аналогичный исходным сульфидным соедине-

ниям [27]. На рис. 1 представлена рентгенограмма образцов. 

 

 
 

Рис. 1. Рентгеновская дифракционная картина образцов Mn0,85Yb0,15S (a) и Mn0,8Yb0,2S (b)  

при комнатной температуре 
 

Fig. 1. X-ray diffraction pattern of Mn0.85Yb0.15S (a) and Mn0.8Yb0.2S (b)  

samples at room temperature 

 

Сульфид гадолиния имеет металлический тип проводимости, сульфид иттербия относится  

к полупроводникам со щелью в спектре электронных возбуждений. Под действием внешнего 

давления щель закрывается и YbS проявляет металлические свойства. С ростом числа электро-

нов незаполненные 4f уровни ближе перемещаются к энергии Ферми, что приводит к измене-

нию электронных свойств. Смещение 4f уровня к энергии Ферми происходит в тяжелых редко-

земельных элементах от GdS к YbS, где 4f уровень пересекает дно зоны и находится в запре-

щенной щели [28–32].    

Диэлектрическая проницаемость и диэлектрические потери определены из измерения емко-

сти и тангенса угла потерь, измеренных на приборе AM-3028 анализатор компонентов в диапа-

зоне частот 10
2
–10

6
 Гц при температурах 80–500 К. Магнитоемкость δ(Re(ε)) и диэлектрические 

потери в магнитном поле образца определялись как 

(Re( ( )) Re( (0))) (Im( ( )) Im( (0)))
(Re( )) ;  (Im( )) ,

Re( (0)) Im( (0))

H H     
     

 
                       (1)

 

где Re(ε(H)) и Im(ε(Н)) – действительная и мнимая части диэлектрической проницаемости об-

разца в магнитном поле Н = 12 кЭ, приложенном параллельно обкладкам конденсатора,  

а Re(ε(0)) находится в нулевом магнитном поле. Для предотвращения токов утечки между об-

разцом и обкладками конденсатора помещался слой слюды толщиной несколько микрометров.  

 
Результаты и обсуждения 
На рис. 2 приведены компоненты диэлектрической проницаемости от температуры для 

Mn0.8Yb0.2S. В интервале температур 160–180 К диэлектрическая проницаемость резко возрас-

тает, а диэлектрические потери имеют максимум, который смещается от Т = 166 К к T = 190 К  
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c увеличением частоты от 10 до 100 кГц. При нагревании диэлектрическая проницаемость  

в магнитном поле увеличивается выше 170 К (рис. 2, b), диэлектрические потери также возрас-

тают в несколько раз. Рост диэлектрических потерь может быть вызван увеличением времени 

релаксации либо ростом проводимости в магнитном поле. Измерение активной и реактивной 

компонент импеданса частично отвечает на этот вопрос.  
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Рис. 2. Температурная зависимость действительной части диэлектрической проницаемости для образца 

Mn0,8Yb0,2S, измеренная в нулевом магнитном поле на частотах 100 кГц (3), 10 кГц (4) и в магнитном поле  

H = 8 кЭ на частотах 100 кГц (1), 10 кГц (2). Теоретические расчеты в модели Дебая – пунктирные линии 5 (a). 

Относительное изменение действительной части диэлектрической проницаемости в магнитном поле H = 8 кЭ 

на частоте 10 кГц (b). Температурная зависимость мнимой части диэлектрической проницаемости для образца 

Mn0,8Yb0,2S, измеренная в нулевом магнитном поле на частотах 100 кГц (3), 10 кГц (4) и в магнитном поле  

H = 8 кЭ на частотах 100 кГц (1), 10 кГц (2) (с). Относительное изменение мнимой части диэлектрической 

проницаемости в магнитном поле H = 8 кЭ на частоте 10 кГц (d) 
 

Fig. 2. Temperature dependence of the real part of the dielectric constant for the Mn0.8Yb0.2S sample measured  

in a zero magnetic field at frequencies 100 kHz (3), 10 kHz (4) and in a magnetic field H = 8 kOe at frequencies  

100 kHz (1), 10 kHz (2). Theoretical calculations in the Debye model – dotted lines 5 (a). Relative change in the real 

part of the dielectric constant in a magnetic field H = 8 kOe at frequency 10 kHz (b). Temperature dependence of the 

imaginary part of the dielectric constant for the Mn0.8Yb0.2S sample measured in a zero magnetic field at frequencies 

100 kHz (3), 10 kHz (4) and in a magnetic field H = 8 kOe at frequencies 100 kHz (1), 10 kHz (2) (с). Relative  

change in the imaginary part of the dielectric constant in a magnetic field H = 8 kOe at frequency 10 kHz (d) 

 

На рис. 3 представлены зависимости сопротивления на переменном токе и реактивного со-

противления без магнитного поля и в магнитном поле. Максимум сопротивления R(T) в маг-

нитном поле смещается в область низких температур. В результате магнитосопротивление  

в области температур 160–400 К меняет знак и становится отрицательным. Реактивное сопро-

тивление уменьшается в два раза на частоте 10 кГц по абсолютной величине. Соединение 

Mn0,8Yb0,2S имеет большое сопротивление и реактивное сопротивление X = Lω – 1/ωC обуслов-

лено в основном емкостью. Уменьшение X(H) / X(H = 0) вызвано увеличением емкости, что 

согласуется с магнитоемкостью (рис. 2, b).  
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Рис. 3. Температурная зависимость активного сопротивления для образца Mn0,8Yb0,2S без поля (1, 2, 3)  

и в магнитном поле (4, 5, 6) на частотах 10 кГц (1, 4), 100 кГц (2, 5), 300 кГц (3, 6) (a). Магнитосопротивление 

активной части импеданса от температуры на частотах 10 кГц (1), 100 кГц (2), 300 кГц (3) (b). Зависимость 

реактивного сопротивления от температуры без поля (1, 2, 3) и в магнитном поле (4, 5, 6) на частотах  

10 кГц (1, 4), 100 кГц (2, 5), 300 кГц (3, 6) (c). Магнитосопротивление реактивной части импеданса  

от температуры на частотах 10 кГц (1), 100 кГц (2), 300 кГц (3) (d) 
 

Fig. 3. Temperature dependence of active resistance for the Mn0.8Yb0.2S sample without a field (1, 2, 3)  

and in a magnetic field (4, 5, 6) at frequencies 10 kHz (1, 4), 100 kHz (2, 5), 300 kHz (3, 6) (a). Magnetoresistance  

of the active part of the impedance versus temperature at frequencies 10 kHz (1), 100 kHz (2), 300 kHz (3) (b). 

Dependence of reactance on temperature without a field (1, 2, 3) and in a magnetic field (4, 5, 6) at frequencies  

10 kHz (1, 4), 100 kHz (2, 5), 300 kHz (3, 6) (c). Magnetoresistance of the reactive part of the impedance  

versus temperature at frequencies 10 kHz (1), 100 kHz (2), 300 kHz (3) (d) 

 

Качественное отличие X(H)/X(H = 0) и С(Н)/C(H = 0) на высоких частотах ω > 10
5
 Гц обу-

словлено появлением индуктивного вклада электронов в окрестности ионов иттербия. Переско-

ки электронов около примесного центра способствуют появлению орбитального магнитного 

момента и их синхронизации во внешнем магнитном поле. На низких частотах добавляется 

диффузионный вклад, который найден из спектра импеданса. В сульфидах марганца, замещен-

ных элементами с переменной валентностью, наблюдаются большие диэлектрические потери, 

обусловленные локальной деформацией вблизи ионов иттербия при флуктуациях валентности. 

Диэлектрические потери вызваны электрон-фононным взаимодействием носителей тока с фо-

нонами. Мнимая часть диэлектрической проницаемости связана с действительной частью оп-

тической проводимости σ
'
 соотношением Im(ε) = σ

'
/ω. В неупорядоченных полупроводниках  

с прыжковым типом проводимости может реализоваться резонансный и релаксационный меха-

низм проводимости. 

Замещение марганца гадолинием качественно не меняет зависимостей ε(Т), представленных 

на рис. 4. Диэлектрическая проницаемость Mn0,8Gd0,2S растет при нагревании и имеет перегиб 

при 170 К. Магнитоемкость уменьшается на порядок в Mn0,8Gd0,2S по сравнению с Mn0,8Yb0,2S.  

Для состава Mn0.8Gd0.2S диэлектрическая проницаемость обусловлена локализованными 

электронами в подрешетке ионов марганца и электронами проводимости в гадолиневой под-

системе. Мнимая часть диэлектрической проницаемости Im(ε(ω)), приведенная на рис. 5, имеет 

два максимума при Т = 170 К и Т = 442 К. Низкотемпературный максимум сдвигается в маг-
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нитном поле Н = 8 кЭ в сторону высоких температур (рис. 5). Диэлектрические потери умень-

шаются в магнитном поле, кроме температурной области 194–279 К и 417–451 К (рис. 5). Низ-

котемпературный максимум в Im(ε(ω)) при Т = 170 К опишем в модели локализованных элек-

тронов с замерзанием дипольных моментов с энергией активации ΔE = 900 К без магнитного 

поля и в магнитном поле ΔE = 1050 К.  
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Рис. 4. Действительная часть диэлектрической проницаемости (а) от температуры для твердого  

раствора Mn0,8Gd0,2S, измеренная на частоте 10 кГц без поля (1) и в магнитном поле Н = 8 кЭ (2).  

Подгоночная функция Re(ε) = A/(1 + Bexp(2ΔE/T)) + ε0 c энергией активации ΔE = 900 К (3),  

1050 К (4) (a). Магнитоемкость в магнитном поле H = 8 кЭ от температуры (b) 
 

Fig. 4. Real part of the dielectric constant (a) on temperature for Mn0.8Gd0.2S solid solution, measured  

at a frequency of 10 kHz without a field (1) and in a magnetic field H = 8 kOe (2). Fitting function  

Re(ε) = A/(1 + Bexp(2ΔE/T)) + ε0 with activation energy ΔE = 900 K (3), 1050 K (4) (a). Magnetic capacity  

in a magnetic field H = 8 kOe depending on temperature (b) 

 

Подгоночная функция  

Im (ε) = A1·exp(ΔE / T) / (1 + B·exp(2ΔE / T));  Re(ε) = ε0+ C / (1 + B·exp(2ΔE / T))          (2) 

хорошо описывает экспериментальные данные на рис. 4 и 5 в интервале температур 100–250 К. 
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Рис. 5. Мнимая часть диэлектрической проницаемости (а) от температуры для твердого раствора Mn0,8Gd0,2S, 

измеренная на частоте 10 кГц без поля (1) и в магнитном поле Н = 8 кЭ (2) Подгоночная функция  

с энергией активации 900 К (3), 1050 К (4) (a). Относительное изменение мнимой части диэлектрической  

проницаемости в магнитном поле от температуры (b) 
 

Fig. 5. Imaginary part of the dielectric constant (a) on temperature for Mn0.8Gd0.2S solid solution, measured  

at a frequency of 10 kHz without a field (1) and in a magnetic field H = 8 kOe (2). Fitting function  

with activation energy 900 K (3), 1050 К (4) (a). Relative change in the imaginary part of the dielectric  

constant in a magnetic field on temperature (b) 
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Максимальное уменьшение диэлектрических потерь в магнитном поле наблюдалось в окре-

стности температуры Нееля и вызвано уменьшением рассеяния заряженных частиц на спино-

вых флуктуациях, которые подавляются магнитным полем. Рост диэлектрической проницаемо-

сти выше комнатной температуры вызван ростом радиуса делокализации электронов и исчез-

новением орбитально-зарядового упорядочения.  

Диэлектрическая проницаемость Mn0,8Yb0,2S описывается формулой (2) в модели Дебая   

c активационной зависимостью времени релаксации τс = τ0·exp(ΔE / kT), где ΔE – энергия акти-

вации (ΔE = 0,17 эВ). 
 

Заключение 
Замещение ионов марганца редкоземельными ионами в области протекания приводит к су-

щественному отличию диэлектрических свойств. Наличие ионов переменной валентности при-

водит к увеличению диэлектрической проницаемости в два раза и диэлектрических потерь на 

порядок по сравнению с Mn0.8Gd0.2S. Это вызвано флуктуацией валентности и сильной элек-

трон-решеточной связью. При переходе в антиферромагнитное состояние диэлектрические по-

тери уменьшаются в магнитном поле в два раза в Mn0.8Gd0.2S и не меняются Mn0.8Yb0.2S. Выше 

комнатной температуры мнимая часть диэлектрической проницаемости увеличивается на поря-

док в Mn0.8Yb0.2S. Уменьшение реактивного сопротивления в Mn0.8Yb0.2S в магнитном поле при 

низких частотах вызвано ростом емкости, а на высоких частотах – ростом индуктивности. 
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