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Аннотация. Рассмотрена история изучения основных математических моделей, прямых, обратных 
и смешанных методов проектирования высоконесущих профилей с отбором воздуха с поверхности 
и выдувом его через щелевые сопла. Изучена история работ по развитию методов решения обратных 
некорректных краевых задач аэродинамики. Обратные некорректные методы проектирования аэро-
динамических профилей рассмотрены в контексте создания транспортных воздушных судов с несу-
щим пропульсивным фюзеляжем и крылом малого удлинения. 

Ключевые слова: аэродинамический профиль, активные методы управления обтеканием, высоконе-
сущий профиль, ламинаризация, отбор воздуха с поверхности, обратная некорректная задача аэро-
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Abstract. This paper presents a historical review of key mathematical models and the evolution of direct, 
inverse, and mixed methods for designing high-lift profiles featuring surface air suction and blowing 
through slotted nozzles. It traces the development of approaches to solving inverse ill-posed boundary 
value problems in aerodynamics. Inverse ill-posed methods for designing aerodynamic profiles are dis-
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Введение 

овременные методы аэродинамического проектирования можно разде-
лить на три основные группы: 

 прямые, позволяющие по заданной форме профиля определять его
аэродинамические характеристики;  
 обратные, используемые для нахождения формы профиля по желаемым

характеристикам течения около профиля; 
 методы аэродинамической оптимизации, применяемые для нахождения

формы профиля (аэродинамической поверхности) с наилучшими аэродинами-
ческими характеристиками 
Последние обычно представляют собой итерационные расчеты прямым ме-

тодом с промежуточной корректировкой формы профиля. Встречаются приме-
ры решения оптимизационной задачи обратными методами или комбинацией 
обратного и прямого метода. Преимуществами прямых методов являются их 
относительная простота и доступность благодаря активному развитию числен-
ных методов гидрогазодинамики (Computer Fluid Dynamic – CFD). Преимуще-
ство обратных методов – возможность получить аэродинамический профиль 
с заданными характеристиками за один шаг.  

Обратные краевые задачи аэродинамики 

Теория обратных методов хорошо развита для модели идеальной несжимае-
мой жидкости. В России и СССР исторически теория обратных краевых задач 
аэродинамики (ОКЗА) развивалась в значительной степени усилиями ученых 
Казанского университета. Необходимо отметить работы М. Т. Нужина и Г. Г. Ту-
машева, которые сформулировали ОКЗА как задачу теории аналитических 
функций и дали классификацию обратных задач [1]. Последовательное изложе-
ние теории ОКЗА и обзор истории ее разработки даны в работах [2, 3]. 
В монографии [4] изложены конкретные примеры решения задач построения 
оптимальных профилей с механизацией и энергетическими методами управле-
ния обтеканием. Методы решения обратных задач основаны на применении ап-
парата аналитических функций комплексного переменного. При установив-
шемся течении идеальной несжимаемой жидкости потенциал скорости φሺх, уሻ 
и функция тока ψሺх, уሻ удовлетворяют уравнениям Коши – Римана, т. е. явля-
ются гармонически сопряженными, и можно ввести в рассмотрение в физиче-
ской плоскости ݖ ൌ 	ݔ ൅  аналитическую функцию комплексного потенциала ݕ݅	
потока ݓሺݖሻ 	ൌ 	φሺх, уሻ 	൅ 	݅	ψሺх, уሻ. Это позволяет отобразить замкнутый кон-

С 
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тур профиля Lz в физической плоскости ݖ	на окружность в канонической плос-
кости ζ (рис. 1). 

Рис. 1. Отображение замкнутого профиля Lz в физической плоскости ݖ в окружность 
в канонической области ζ 

При таком отображении естественной координате ݏ , отсчитываемой вдоль 
контура профиля, будет соответствовать дуговая координата вдоль окружности, 
задаваемая углом γ, углу атаки α – эффективный (неизвестный и подлежащий 
вычислению) угол β, скорости потока v∞ – неизвестная скорость u0, точке тор-
можения A и точке схода потока B – соответствующие точки на окружности. 
Отыскание поля течения в области, ограниченной внешними границами потока 
и границами профиля с заданными на них условиями, составляет граничную 
задачу. В прямой задаче на границах задано граничное условие и необходимо 
найти заданную функцию во всей области, удовлетворяющей дифференциаль-
ному уравнению. В обратных краевых задачах аэродинамики одна из границ 
(контур профиля) неизвестна или частично известна, и задано распределение 
скорости или давления на этой границе.  
Обратные краевые задачи аэродинамики можно сформулировать следующим 

образом. Пусть имеется некоторая область Dz в физической области (рис. 2). 

Рис. 2. К постановке обратной краевой задачи аэродинамики 

Dz – область параметров в физической области ݖ; L1 – граница с известной геометрией;  
L2 – граница, которую требуется достроить 
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Пусть на участке L1 известна вещественная часть Re ݓሺݏሻ 	ൌ -ሻ или мниݏሺݑ	
мая часть Im ݓሺݏሻ ൌ ሻݏሺݒ  скорости, а на участке L2 известна вся функция 
ሻݏሺݓ ൌ ሻݏሺݑ 	൅  ሻ, но сама геометрия участка L2 неизвестна или известна неݏሺݒ݅	
полностью, т. е. имеются некоторые свободные параметры, определяющие 
форму L2, которые требуется найти. Задача – достроить L2 и найти функцию 
 .ሻ в области Dzݖሺݓ
Суть ОКЗА состоит в нахождении границы (геометрии профиля) и функции 

скорости ݒ  и/или давления ݌  на ней. Отображение физической плоскости ݖ 
в каноническую плоскость ζ серьезно облегчает решение ОКЗА. Теория анали-
тических функций комплексного переменного хорошо развита, поэтому данная 
группа методов широко использовалась для проектирования профилей, начиная 
с 30-х годов XX в.  
Первыми работами по ОКЗА были статьи Ф. Венинга в 1929 г. [5] и С. Шми-

дена в 1932 г. [6], в которых сформулирована постановка обратной задачи. Уже 
в 1937 г. Н. Е. Жуковский решил обратную задачу об оптимальном для малых 
скоростей профиле [7]. 

Проблема разрешимости и некорректности обратных задач  

В общем виде ОКЗА являются неразрешимыми, поэтому они еще называют-
ся обратными некорректными задачами. Это объясняется тем, что исходные 
данные в ОКЗА в значительной степени произвольны, и поэтому контур полу-
чаемого профиля может оказаться незамкнутым и самопересекающимся, а ре-
шение задачи будет физически нереализуемым. Кроме того, заданная скорость 
v∞ набегающего потока может не совпадать с величиной скорости, определяе-
мой в ходе решения обратной задачи [4].  
А. Бетц в 1934 г. [8] сформулировал условия разрешимости: искомый контур 

должен быть замкнутым, и скорость на бесконечности, определяемая в ходе 
решения обратной задачи, должна совпадать с заданной v∞. Полностью условия 
разрешимости были выведены в 1938 г. в статье В. Мангера [9]. Мангер пред-
ложил в случае невыполнения условий разрешимости разлагать функцию 
ሺγሻݏ ൌ ln	ݒሺγሻ в ряд Фурье и подбирать первые три коэффициента разложения, 
пока не будет получен замкнутый контур.  
Альтернативный подход развивался в 1945 г. М. Дж. Лайтхиллом. В статье 

[10] он предложил ввести в распределение скорости ряд свободных параметров,
которые можно было бы находить в ходе решения обратной задачи.
В законченном виде такой подход к решению ОКЗА был сформулирован 

в 1945 г. Г. Г. Тумашевым в постановочной работе [11], причем с учетом сжи-
маемости газа, и окончательно оформлен [12] в 1949 г. Часть параметров задают 
желаемые свойства распределения скорости, а часть – находится в ходе расче-
тов из условия разрешимости задачи. Аналогичное решение, но для распреде-
ления давления, получено в 1948 г. В. М. Шурыгиным в ЦАГИ [13]. Многопа-
раметрическое распределение скорости предлагалось Р. Эпплером в 1955 г. [14] 
и Дж. Л. Ван Ингеном в 1969 г. [15]. 
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Оба подхода подразумевают внесение изменений в первоначально заданное 
распределение скорости. Возникает вопрос о малости этих изменений, так как 
полученный в ходе решения аэродинамический профиль может иметь распре-
деление скорости, далекое от первоначально заданного. 
Идея сведения некорректной постановки обратной задачи к корректному ква-

зирешению сформулирована в работе В. К. Иванова [16] в 1963 г. и развита им 
в 1978 г. [17]. Корректность квазирешения доказана А. М. Елизаровым [18] 
в 1984 г. Метод решения, описанный А. М. Елизаровым, Н. Б. Ильинским 
и А. В. Поташевым в 1985 г. в статье [19], в 1989 г. в аннотированном отчете 
[20] и в монографии [21] этих же авторов в 1994 г., заключается в минимизации
изменений, вносимых в исходное распределение скорости и давления на по-
верхности профиля, т. е. получение корректного квазирешения является разно-
видностью задачи оптимизации.
Таким образом, отыскание оптимального профиля является естественным 

продолжением корректного квазирешения ОКЗА. 

Оптимизация профилей 

Одним из первых задачу построения оптимального профиля крыла вариаци-
онными методами решил в 1934 г. в ЦАГИ М. А. Лаврентьев [22], который по-
казал, что при заданной длине ܮ и ограниченной кривизне KL профиля (KL< K0, 
K0L<1/21) максимальной подъемной силой обладает дуга окружности с радиу-
сом R =1/K0. Максимально возможный, теоретически достижимый коэффи-
циент подъемной силы Cy = 4. В 1980 г. Зубовым получено аналогичное реше-
ние, но уже с учетом условия безотрывности потока [23]. Позднее в 1988 г. 
А. М. Елизаровым [24] даны постановка и решение задачи об отыскании среди 
профилей с заданной длиной контура такого профиля, который обладает мак-
симальной подъемной силой при некоторых ограничениях на форму профиля 
и распределение скорости на его поверхности. В отличие от оптимизации путем 
последовательных решений прямой задачи [25], использование оптимизации 
в процессе решения ОКЗА, как показал Елизаров в 1989 г., гораздо экономич-
нее [26]. Насыров в 2002 г. [27] обобщил решения Лаврентьева на более широ-
кий класс функций и для более широкого диапазона кривизны K0L < 0,1373205. 
Максимальной подъемной силой, как и у Лаврентьева, в решении Насырова об-
ладает дуга окружности.  
В. Г. Леонтьевым в ряде работ [28, 29] итерационным симплекс-методом Не-

льдера – Мида получены оптимальные профили с максимальным Cy и макси-
мальным аэродинамическим качеством K = Cy/Cx. Результаты обобщены в 2003 г. 
в его кандидатской диссертации [30], где он выполнил сравнение с профилями, 
полученными решением ОКЗА, с решениями Лаврентьева и Насырова, 
и получил хорошее совпадение.  
Сравнение выполнялось следующим образом. Сначала итерационным мето-

дом находилась геометрия профиля и распределение скорости вдоль его конту-
ра, затем по этому распределению решением ОКЗА получался новый профиль, 
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с которым и сравнивался исходный. Среди любопытных результатов – теорети-
чески достижимый коэффициент подъемной силы тонкого профиля Cy=2e (число 
Эйлера e=2,71828), который можно получить без ограничения на форму конту-
ра профиля. Однако спроектировать однолистный профиль для таких больших 
значений Cy не удалось. Отработанный на тонких профилях метод решения 
Леонтьев распространил на расчеты оптимальных профилей конечной толщины 
с безотрывным обтеканием в свободном пространстве (рис. 3) и у экрана 
(рис. 4), расположенного на относительном расстоянии ݄ ൌ 0,1ܾ  (b – хорда). 
Результаты расчетов приведены в табл. 1. В расчетах профилей у поверхности 
экрана использовалась постановка задачи с двумя профилями, симметричными 
относительно плоскости симметрии, имитирующей экран. 

          а б 

Рис. 3. Профили (а) с максимальным коэффициентом подъемной силы Cy (1) 
и максимальным аэродинамическим качеством K (2) и соответствующие распределения 

скорости v по образующей s (б) в свободном пространстве 

     а б 

Рис. 4. Профили (а) с максимальным коэффициентом подъемной силы Cy (1) 
и максимальным аэродинамическим качеством K (2) и соответствующие распределения 

скорости v по образующей ݏ (б) вблизи экрана 
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Таблица 1. Результаты расчетов В. Г. Леонтьевым оптимальных профилей 

Тип профиля α, град. Cy Cx K 

Максимальный Cy в свободном пространстве 4,1 0,962 0,059 16 

Максимальное K в свободном пространстве 3,8 0,912 0,024 38 

Максимальный Cy у экрана 4,18 0,932 0,016 58 

Максимальное K у экрана 3,13 0,867 0,014 62 

Оптимизация формы профилей с использованием обратных методов активно 
развивалась с начала 70-х годов и за рубежом. Так, в 1973 г. в работе [31] 
Р. Х. Либек представил класс высоконесущих профилей для низких чисел Рей-
нольдса, полученных итерационным методом, идеологически схожим с мето-
дом, изложенным в работах Леонтьева. 
В качестве критерия безотрывности течения Либек использовал метод 

Б. С. Стратфорда [32], разработанный для турбулентного пограничного слоя. За 
счет наличия у разработанных профилей диффузорного участка (рис. 5) получе-
ны рекордные для профилей без механизации значения Cymax =

 2,31 и Cx =
 0,055. 

Рис. 5. Высоконесущий профиль для низких чисел Рейнольдса с диффузорным участком 
(отмечен красной линией)  

Проектирование оптимальных профилей для диапазона углов атаки 

Следующим шагом в развитии обратных методов стала многоточечная мето-
дика [33, 34] М. С. Селига, основанная на конформном отображении отдельных 
секций профиля в комплексно-сопряженную плоскость, процедура которого 
разработана [35] Р. Эпплером в 1957 г.  
Исходный метод Р. Эпплера был похож на описанные методики отечест-

венных исследователей 40–60-х годов и предполагал разбиение профиля на 
отдельные участки, вдоль которых скорость и/или давление задавались посто-
янными. В 80–90-е годы метод Р. Эпплера оформлен в виде компьютерной про-
граммы [36–38], с помощью которой спроектировано множество профилей.  
Исходная процедура конформного отображения Р. Эпплера, взятая им еще 

у М. Дж. Лайтхилла, модернизирована М. С. Селигом путем добавления в соот-
ветствующую функцию отображения P(γ), где γ – полярный угол в комплексной 
плоскости, свободного члена в виде угла атаки α*, который за счет разрывности 
функции α*(γ) обеспечивал непрерывность P(γ) при разрыве распределения 
v*(γ). Это имело важные последствия – различные участки профиля можно бы-
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ло оптимизировать для разных углов атаки. Проектирование велось поэтапно, 
сначала выполнялось условие отсутствия самопересечений профиля (рис. 6, а, 
б), затем достигался заданный момент тангажа (рис. 6, в) и заданная относи-
тельная толщина профиля (рис. 6, г). 

Рис. 6. Поэтапный подход к проектированию профилей в методе Селига: расчетные углы 
атаки α = 9,96º и 5,04º, относительная толщина профиля c/b = 15 %, момент тангажа Cm= –0,2  

а – исходный профиль с точками самопересечения; б – оптимальный профиль без контроля 
момента тангажа и относительной толщины; в – оптимальный профиль с заданным 
моментом тангажа Cm=–0,2; г – окончательный профиль с заданной толщиной 15 % 

М. С. Селиг существенно усовершенствовал метод Р. Эпплера: добавлены 
возможности задавать скорость не постоянной, а в виде заданной функции; 
хвостик профиля мог иметь острую или тупую заднюю кромку, а также задан-
ный угол схождения верхней и нижней дужки. Кроме того, можно было задать 
желаемую толщину профиля и продольный момент тангажа. Новые возможно-
сти обеспечивались не только модификацией формулировки метода конформ-
ного отображения Р. Эпплера, но и использованием итерационной процедуры, 
как в работах В. Г. Леонтьева, но только для решения системы нелинейных 
уравнений и нахождения оптимального профиля использовался метод Ньютона. 
Условия разрешимости приняты, как у А. Бетца. 
За счет многоточечной процедуры отображения оптимальность профиля до-

стигалась для двух различных углов атаки. Таким образом, М. С. Селиг одним 
из первых создал универсальный метод, который позволял проектировать про-
фили, оптимальные для нескольких углов атаки, что стало первым шагом к раз-
работке широкодиапазонных методик оптимизации. Последовательное приме-
нение разработанной методики позволило составить альбом высоконесущих 
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профилей для низких чисел Рейнольдса в трех томах [39–41], обзор которых 
приведен в сообщении [42].  

Обратные методы проектирования составных профилей  

Классификация задач проектирования составных профилей – все задачи по-
строения оптимальных составных профилей можно разделить на несколько 
больших групп.  
Задача проектирования решеток профилей относится к периодическим зада-

чам, когда рассматриваются одинаковые профили, периодически повторяющи-
еся с некоторым шагом. В данном случае требуется отыскать геометрию канала 
между профилями и рассчитать течение в этом канале. К подобным задачам от-
носятся, например, задачи оптимизации направляющих аппаратов лопаточных 
машин газовых турбин, а также лопаточных венцов осевых турбин.  
На настоящем этапе в приложении к задачам проектирования летательных 

аппаратов самолетного типа с укороченными взлетом и посадкой актуальным 
является изучение щелевых крыльев (рис. 7), которые также относятся к перио-
дическим структурам. 

а б 

Рис. 7. Концепция летательных аппаратов с укороченными взлетом и посадкой со щелевым 
крылом малого удлинения: а – щелевое крыло с поворотными сегментами; б – щелевое 

крыло с обдувом винтами 

Задача проектирования составных профилей, например, для самолета-бипла-
на, отличается от первой задачи тем, что рассматриваются два или три профиля, 
возможно различной геометрии, которые нужно оптимизировать совместно.  
Задача проектирования профиля с механизацией – самая сложная, так как 

необходимо исследовать одновременно профиль с убранной и выпущенной ме-
ханизацией, т. е. задача является многорежимной.  
Для решения данных задач исторически развивались методики, которые су-

щественно отличаются друг от друга.  
Проектирование решеток профилей стартовало с изучения задачи построения 

оптимального профиля для крыла самолета-биплана.  
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Решетка профилей определяется несколькими основными параметрами: шаг t 
между срединными линиями профилей решетки, хордой профилей b, углом 
входа потока в решетку θ1 и углом выхода потока из решетки θ2 (рис. 8). 

а б 

Рис. 8. Параметры задачи о расчете однорядной решетки: а – основные параметры, 
определяющие решетку профилей; б – соответствие физической области 

и комплексно-сопряженной 

,ݔሺݖ ;естественная координата вдоль контура профиля – ݏ  ;ሻ – физическая плоскостьݕ
 ζሺη, ξሻ – комплексно-сопряженная плоскость 

Задачи построения решетки профилей методом конформного отображения 
в  окружность рассматривались аэродинамиками в 40-е годы, например, 
М. Дж. Лайтхиллом в 1945 г. [43]. Обратные задачи построения оптимальных 
каскадов профилей с использованием конформного отображения отличаются от 
задачи проектирования аэродинамического профиля тем, что для каскада не 
существует стандартного преобразования. Часто для преобразования каскада 
в круг используется несколько последовательных отображений. Например, 
в 1943 г. А. Р. Хоуэллом [44] впервые использовано периодическое отображе-
ние, чтобы свести каскад к единому замкнутому контуру в сопряженной плос-
кости. В этой плоскости точки, расположенные бесконечно далеко вверх и вниз 
по течению от каскада, представлены источником вихря и вихревым стоком со-
ответственно. Затем с помощью двух или более регулярных преобразований 
контур преобразуется в почти круглый. Наконец, круг отображается путем об-
щего регулярного преобразования в окружность, по которой можно легко рас-
считать расход q между профилями.  
Л. А. Симонов в 1941 г. решил задачу построения однорядной решетки про-

филей в пространстве годографа скорости [45]. В 1962 г., используя аналогич-
ный метод, Г. Ю. Степанов [46] построил оптимальную решетку профилей для 
турбомашин и показал применимость метода к расчету биплана.  
В начале 50-х годов задачу построения каскада профилей по заданному рас-

пределению скорости со свободным параметром в безвихревом потоке решили 
Г. Р. Костелло [47, 48], Е. Дж. Мак-Брид [49] и Л. А. Дорфман [50]. Во всех 
этих работах использовалось отображение поля течения в пространстве между 
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профилями на вспомогательную окружность (рис. 9), а для замыкания задачи 
использовался метод свободного параметра в распределении скорости. Однако 
проблема построения замкнутых односвязных профилей осталась в целом не-
решенной. Селиг [51, 52] в ряде своих работ обобщил ранее разработанный им 
многоточечный метод со свободным параметром на расчет двух идентичных 
профилей, решив задачу замыкания профилей и исключения точек самопересе-
чения итерационной процедурой. 

Рис. 9. Соответствие областей течения между профилями решетки в физической плоскости 
и в комплексно-сопряженной плоскости 

Р. М. Насыров [53] в 1953 г. для биплана, на искомых профилях которых за-
давалось распределение скорости, построил решение задачи методом отобра-
жения области течения на дуги двух окружностей в сопряженной плоскости. 
В работе [54] Р. М. Джеймсом предложен метод решения, основанный на инте-
гральных соотношениях для функции Жуковского – Мичела в кольце. Решение 
задачи сведено к быстрому преобразованию Фурье. Выполнение условий раз-
решимости достигалось вариацией коэффициентов ряда Фурье. Наконец, в мо-
нографии Г. Г. Тумашева и М. Т. Нужина [55] в 1965 г. описан подход, исполь-
зующий отображение пары профилей на прямоугольник во вспомогательной 
плоскости.  
Этот подход в дальнейшем использовался отечественными учеными школы 

Казанского университета для построения пар профилей с произвольной геомет-
рией, т. е. необязательно одинаковых. Примеры проектирования двухсоставных 
щелевых профилей (состоящих из двух профилей различной геометрии) при-
ведены в монографии Н. Б. Ильинского и Д. Ф. Абзалилова [4]. Построение 
сводится к задаче решения системы нелинейных уравнений, как и у Селига, ме-
тодом Ньютона. Рассмотрены различные задачи: профиль с предкрылком, про-
филь с закрылком, двухзвенный профиль со щелью (рис. 10, 11). Характерис-
тики профилей приведены в табл. 2.  
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Рис. 10. Соответствие областей при отображении пары профилей на прямоугольник 
в сопряженной плоскости [4] 

а 

б 

в 

Рис. 11. Примеры построения составных профилей с предкрылком (а), закрылком (б) 
и щелевого (в) с двумя равнозначными звеньями [4] 
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Таблица 2. Результаты расчетов составных профилей 

Тип профиля Cy l1 l2 v21 v01 v22 v02 φa2 ψa2 

С закрылком 1,73 0,2 0,8 1,488 0,838 1,952 1,092 –0,5 0,05 

С предкрылком 1,72 0,8 0,2 1,613 0,912 2,678 1,553 0 0,05 

Щелевой 1,91 0,5 0,5 1,527 0,864 2,306 1,328 –0,2 0,05 

Контрольный 1,42 1,0 0,0 1,692 0,943 – – – –  

Естественная координата s отсчитывается от хвостика профиля B (см. 
рис. 10) по часовой стрелке.  

Рис. 12. Основные обозначения на типовом графике распределения скорости v по длине 
контура профиля s, k=1 и 2 – номер профиля на рис. 11  

s1, s2, s3 – независимые переменные, задающие координаты участков в распределении 
скорости; l – длина контура профиля; sa – координата точки разветвления потока 

(A на рис. 10) 

Участок 0–1 соответствует нижней дужке профиля. Задавались значения ско-
ростей v1 и v2, φa2 и ψa2, координаты sa, s2, а свободные параметры s1, s3, v0 нахо-
дились в процессе решения. Начало диффузорных участков во всех примерах 
взято равным s3 =

 0,7l. Компоненты φ и ψ комплексной скорости ݓሺݖሻ ൌ
φ	ሺξ, ηሻ 	൅ 	݅ψሺξ, ηሻ взяты в точке разветвления потока на первом профиле φa2

и ψa2. В методике использовано решение Л. И. Седова [56] прямой задачи о би-
плане. На диффузорном участке профилей распределение скорости задавалось 
в виде ݒሺݏሻ ൌ ଶሾ1ݒ ൅ ݏሺܦ െ ݏଷሻ/ሺݏ െ  ௔ሻሿ¼, где D определялось по критериюݏ
Кочина – Лойцянского [57] для безотрывного течения турбулентного погра-
ничного слоя D < 6,6, что достигалось варьированием v2. Контрольный профиль 
спроектирован без щелей на максимальный Cy с таким же распределением ско-
рости, что и у составных профилей. Видно, что наибольший Cy достигается 
у щелевого профиля. Профили с предкрылком и закрылком примерно равно-
значны, но у первого существенно выше скорость на верхней поверхности, что 
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является предпосылкой к возникновению локальных сверхзвуковых зон и от-
рыву [4].  

Обратные задачи проектирования профиля с механизацией 

Существующие ограничения на безотрывность течения не позволяют полу-
чить у односвязных профилей коэффициент подъемной силы больше Cy = 2. В то 
же время для уменьшения взлетно-посадочной дистанции требуются Cy > 4, а для 
коротких взлета и посадки Cy > 6–8. Для этого приходится использовать меха-
низацию крыла, обычно состоящую из предкрылка и закрылка (рис. 13, а), 
представляющих собой небольшие крылышки, выдвигаемые в поток в нужный 
момент. Между основным крылом и механизацией образуются щели, через ко-
торые протекает воздух из области высокого давления под крылом в область 
низкого давления над крылом, обеспечивая безотрывность течения на верхней 
поверхности крыла (рис. 13, б).  

а б 

Рис. 13. Профиль крыла с механизацией: а – трехсоставный механизированный профиль;  
б – двусоставный механизированный профиль 

1 – предкрылок; 2 – основной профиль; 3 – закрылок 

Когда механизация убрана, профиль не имеет щелей и может разрабатывать-
ся и оптимизироваться методами, описанными выше для обычных профилей 
без щелей и механизации. Когда механизация выпущена, нужно оптимизиро-
вать одновременно форму предкрылка, основной части профиля и закрылка, 
причем таким образом, чтобы вместе они образовывали профиль в конфигура-
ции, когда механизация убрана.  
Основы теории механизированных крыльев заложены в 1935 г. трудами 

С. А. Чаплыгина и В. В. Голубева [58]. С. А. Чаплыгин проводил исследование 
в предположении плавного обтекания без образования срыва струй в условиях 
плоскопараллельного течения. Когда размеры предкрылка или закрылка малы 
по сравнению с размерами основного профиля, их можно заменить свободным 
дискретным вихрем с интенсивностью, равной циркуляции скорости на пред-
крылке или закрылке. В такой постановке задача проектирования состоит 
в изучении влияния свободных дискретных вихрей, имитирующих механиза-
цию крыла, на отрыв потока с поверхности основного профиля. Именно это 
направление развивал В. В. Голубев [59] в 1957 г. Задача построения профиля 
с закрылком, замененным одиночным неподвижно закрепленным вихрем, ре-
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шена [60] Н. Б. Ильинским и А. В. Поташевым с применением описанного ме-
тода квазирешения. Наиболее полно метод изложен в диссертации Е. В. Варсе-
говой [61], где приведено прямое сравнение результатов расчетов профиля 
с предкрылком и закрылком численным панельным методом и решением ОКЗА 
при моделировании закрылка и предкрылка дискретными вихрями (рис. 14).  

а 

б 

Рис. 14. Результаты расчета профиля с предкрылком и закрылком: а – комплексно-
сопряженное представление для решения методом дискретных вихрей; б – контуры 

оптимального профиля трехсоставного аэродинамического профиля [61]  

— – исходный профиль, рассчитанный численным панельным методом; – – – профиль, 
полученный в результате решения обратной краевой задачи с двумя дискретными вихрями  

Видно, что замена предкрылка и закрылка дискретными вихрями позволяет 
создавать профили, геометрия механизации которых соответствует геометрии 
основного профиля с убранной механизацией. 

Обратные методы проектирования профилей с отбором и выдувом воздуха 
с поверхности  

Актуальность задачи определяется появлением требований к новому классу 
техники – беспилотным воздушным судам транспортного назначения. Перспек-
тивным направлением в аэродинамике является применение в проектировании 
формообразующих поверхностей летательных аппаратов так называемых про-
пульсивных, т. е. создающих тягу, аэродинамических профилей. Такие профили 
за счет использования специальных методов профилирования и отбора воздуха 
с верхней поверхности имеют тяговый участок (рис. 15) в хвостовой части, дав-
ление на котором больше, чем в набегающем потоке. Отбор воздуха создает 
и дополнительный эффект – ламинаризацию течения на верхней поверхности 
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планера, что ведет к уменьшению сопротивления трения. На данном этапе раз-
вития технологии известные методы отбора воздуха используются в основном 
для ламинаризации течения, что позволяет снижать аэродинамическое сопро-
тивление от 10 до 30 % на скоростях полета, соответствующих числу Маха 
вплоть до M=0,7 [62]. 
Воздух отбирается с помощью различных устройств, в том числе тангенци-

альных вентиляторов (CFF). 

Рис. 15. Пропульсивный профиль с отбором воздуха в верхней критической точке и тяговым 
участком у хвостика 

Применение принципов «пропульсивной аэродинамики» позволяет проекти-
ровать профили с необычно большой строительной высотой, которые к тому же 
создают тягу. Чем толще профиль, тем эффективнее он создает тягу и тем 
больше места в планере для размещения полезной нагрузки и целевого обо-
рудования. Как правило, чем выше номинальная скорость полета, тем меньше 
оптимальная относительная толщина профиля. Пропульсивная аэродинамика 
позволяет создавать нетрадиционные аэродинамические формы (рис. 16), тяго-
теющие к однообъемным, с крылом малого удлинения, но по аэродинамиче-
скому качеству сравнимые с традиционными самолетами.  

Рис. 16. Пример планера, спроектированного ОКБ «КУЛОН» с применением принципов 
пропульсивной аэродинамики 
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Однообъемные формы устойчивы к порывам ветра, имеют большие внутрен-
ние объемы для размещения грузов и минимальную омываемую поверхность 
планера. Размещение воздухозаборного устройства на верхней задней поверх-
ности профиля при полете вблизи поверхности обеспечивают дополнительные 
преимущества с точки зрения безопасности полета, так как вероятность попа-
дания посторонних предметов в двигатель снижается.  
Максимальным Cy в потоке несжимаемой жидкости обладает дуга окружно-

сти. Известные гипернесущие профили, разрабатываемые, например, в ЦАГИ 
для механизации крыла [63], имеют форму окружности с присоединенным «хво-
стиком» (рис. 17), с которого поток принудительно сдувается либо потоком, 
в который он помещен, либо веерной струей, выдуваемой на крыло. 

Рис. 17. Гипернесущий профиль ЦАГИ 

Одним из первых пропульсивный профиль рассмотрел в 1947 г. А. И. Некра-
сов, который изучал в работе [64] профиль Жуковского с источником и стоком 
жидкости. В дальнейшем данное направление развивалось с использованием 
модели расположения точечных особенностей на поверхности профиля, напри-
мер, в работе [65] Б. С. Баева и В. Н. Журавлева в 1969 г. Целый ряд задач ре-
шен учеными Казанского университета с применением аппарата ОКЗА для 
профилей с точечными особенностями: А. М. Елизаровым, Н. Б. Ильинским 
и А. В. Поташевым [66] – профиль с единичным стоком на верхней поверхно-
сти; Е. Ю. Аристовой и А. В. Поташевым [67] – профиль с источником в конце 
щелевого сопла, имитирующего струйный закрылок; Д. Ф. Абзалиловым [68] – 
оптимальный профиль с максимальным Cy с выдувом реактивной струи через 
точечный источник; Д. Ф. Абзалиловым, Н. Б. Ильинским и Р. Ф. Мардановым 
[69] – оптимальный гладкий контур с источниками и стоками. Селиг модифи-
цировал [70] свой многоточечный обратный метод проектирования профилей
на случай стока.
Однако точечные особенности не являются наилучшей моделью устройств 

отбора воздуха с поверхности профиля и выдува воздуха на поверхность 
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и в свободное пространство. Следующий шаг в развитии методов расчетов 
профилей с активными методами управления потока сделан в 1957 г. В. В. Го-
лубевым [71]. Им исследована задача обтекания потоком идеального несжима-
емого газа кругового цилиндра, с поверхности которого отбирается газ через 
щель, входное сечение которой моделируется эквипотенциально в форме дуги 
окружности. Задача отыскания формы канала с постоянными скоростями на 
стенках решена Г. Ю. Степановым [72]. Преимущество такой схемы перед схе-
мой В. В. Голубева, где щель моделируется отрезком эквипотенциали, состоит 
в том, что течение в канонической области имеет более простой вид. Этот спо-
соб позволяет проектировать тела практически любой относительной толщины 
с гарантированным безотрывным обтеканием. Идеи Г. Ю. Степанова использо-
ваны Д. Ф. Абзалиловым в 1996 г. в работе [73] для моделирования профиля 
с отбором воздуха.  
Более сложной является задача о выдуве струи на поверхность профиля, так 

как полное давление в струе может отличаться от полного давления внешнего 
потока, и ОКЗА становится незамкнутой. Задача решена в работе Д. Ф. Абзали-
лова и Н. Б. Ильинского [74]. Показано, что устройство выдува нужно распола-
гать как можно ближе к носику профиля, тогда эффект выше.  
Естественным обобщением описанных задач является задача построения 

крыла с одновременным отбором и выдувом воздуха. Так, Г. Ю. Степанов 
в 1998 г. предложил использовать отобранный с поверхности крыла воздух 
в двигателе, т. е. объединить несущую системы и движитель [75]. 

 Развитием стали работы С. Е. Белоусова и Н. Б. Ильинского [76, 77], в кото-
рых они фактически представили результаты проектирования реального про-
пульсивного профиля с плоской нижней поверхностью, отбором воздуха 
в верхней критической точке и выбросом через сопло в задней кромке. От-
правной точкой послужили работы Голдшмида по симметричным профилям 
с соплом в хвостике, поэтому нижняя поверхность у исследованных профилей 
плоская.  
Общий подход к решению ОКЗА состоит в задании желаемого распределе-

ния скорости на поверхности профиля. Класс распределений содержит три сво-
бодных параметра для обычного профиля, четыре – для профиля с отбором 
воздуха или выдувом, пять – для профиля с одновременным отбором и вы-
дувом. Для выдуваемой струи вводят параметры, характеризующие ее энергию, 
а также отличие параметров торможения струи от параметров внешнего тече-
ния. Затраты энергии при отборе и выдуве воздуха всегда превышают получае-
мый за счет этого эффект. Ниже рассмотрены краткие сведения из теории, ос-
новные положения методов и наиболее интересные результаты проектирования 
пропульсивных профилей. 

Обратная краевая задача с отбором воздуха с поверхности профиля 

Пусть имеется аэродинамический профиль в физической плоскости ݖ, кото-
рый обтекается невозмущенным потоком со скоростью v∞ под углом атаки α 
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(рис. 18, а). С помощью конформного отображения ܩ௭ -ς физического проܩ → 
странства ݖ в комплексное ς исходный профиль ܮ௭ отображается в окружность 
(рис. 18, б), скорость набегающего потока v∞→ u∞, угол атаки α → β. Длине есте-
ственной координаты ݏ, отсчитываемой в физическом пространстве от хвостика 
B профиля (рис. 18, а), соответствует дуга окружности на комплексной плос-
кости, определяемая полярным углом γ. 
На верхней поверхности профиля можно выделить три характерных участка: 

носовой ΑΝ, хвостовой PB и щель NP. В комплексной плоскости ς щели соот-
ветствует дуга окружности, а в физической плоскости ݖ – асимптотический за-
виток, переходящий в кольцо. 

      а б 

Рис. 18. Обтекание профиля с отбором воздуха с верхней поверхности в физическом (а) 
и комплексном пространстве (б) 

v∞ – скорость потока в физической плоскости; u∞ – скорость потока в комплексной 

плоскости; α – угол атаки в физической плоскости; β – угол атаки в комплексной плоскости; 

 ௭ – пространство параметров потокаܩ ;физическая плоскость; ς – комплексная плоскость – ݖ

в физической плоскости; ܩண  – пространство параметров потока в комплексной плоскости;  
А – точка торможения потока на носике профиля; B – точка схода потока с хвостовой кромки 
профиля; b – хорда профиля; ܮ௭ – длина образующей профиля; отсчитываемая от точки B 

против часовой стрелки  

Аналогично в профиль может быть добавлена и щель для выдува газа. Эта 
щель может быть плоской или распределенной по поверхности.  
Анализ в комплексной плоскости серьезно упрощает задачу, так как преобра-

зование ܩ௭ ςܩ→   позволяет записать ݖ ൌ 	ݔ ൅  ввести комплексную скорость ,ݕ݅	
ሻݖሺݓ ൌ ,ݔሺݑ ሻݕ 	൅ ,ݔሺݒ݅	  ሻ и для невязкого идеального газа потенциал скоростиݕ
φ такой, что ݒ ൌ ሻݏሺݒ ൌ ݀φ/݀ݏ, где ݏ – дуговая (естественная) абсцисса. Весь 
анализ ведется в полярной системе координат на окружности. 
Для профиля с расходом отбираемого воздуха ܳ справедливо следующее: 
подъемная сила ܴ௬ ൌ ρݒஶ߁, сила сопротивления ܴ௫ ൌ ρݒஶܳ,  (1) 
коэффициент подъемной силы ܿ௬ ൌ и сопротивления ܿ௫ ܾ∞ݒ/߁2 ൌ െ2(2)  ,ݍ 
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где ߁ – циркуляция вектора скорости вокруг профиля; ݍ ൌ -безразмер – ܾ∞ݒ/ܳ
ный расход. Щель схематизируется кольцевым каналом шириной ܪ ൌ ܾሺݎଶ െ
 ଵሻ, где ܾ – хорда профиля; r1 и r2 –безразмерные внутренний и внешний радиусыݎ
закругления с постоянными скоростями v1 и v2 на его стенках соответственно 
(v1 > v2). Индексу 1 соответствует продолжение участка AN профиля, индексу 2 – 
продолжение участка BP. Задается либо безразмерная ширина щели ݄ ൌ  ,ܾ/ܪ
либо безразмерный коэффициент расхода ݍ. Отношение скоростей характери-
зуется следующим параметром: 

ܽ ൌ ݈݊ሺݒଶ/ݒଵሻ,		 (3)	

тогда безразмерные радиусы внутренней и внешней поверхности  

ଵݎ ൌ െܳ/ܽݒଵ,	ݎଶ ൌ െܳ/ܽݒଶ.		 (4)	

Для нахождения формы профиля необходимо определить функцию скорости 
в пространстве. На внешних границах скорость v∞  известна. На поверхности 
профиля в общим случае нужно задать трехпараметрический класс распределе-
ния скорости, а с учетом отбора воздуха добавить еще один свободный пара-
метр, варьируя которыми можно влиять на искомую форму профиля. 

Обратная краевая задача при одновременном отборе воздуха 
с поверхности профиля и выдуве через щель в задней кромке 

В общем случае отобранный воздух невозможно бесконечно нагнетать во-
внутрь, следовательно, необходимо его где-то задействовать, например, выбра-
сывать через щель в задней кромке (рис. 19). 

              а б 

Рис. 19. Обтекание профиля с отбором и выдувом воздуха в физической (а) и комплексной 
плоскости (б) [4] 

Основные обозначения те же, что и ранее, но добавлены верхняя и нижняя 
граница ݈–

 
выхлопной струи, истекающей через щель EB в задней кромке.

Символом F обозначено устройство выдува струи, эквивалентное устройству 
N отбора воздуха с поверхности профиля. DN – участок с постоянной ско-
ростью потока.  
Для характеристики выдуваемой струи (индекс jet) вводятся три параметра: 

полное давление выдуваемой струи ݌଴௝௘௧, плотность ρ௝௘௧ и скорость ݒ௝௘௧. Если 
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полное давление и плотность струи равны соответствующим параметрам не-
возмущенного потока: ݌଴௝௘௧ ൌ ଴ и ρ௝௘௧݌ ൌ ρ, то формулы (1) и (2) справедливы. 
Однако в общем случае ݌଴௝௘௧ ് ௝௘௧ߩ ଴ и݌ ് -Для характеристики энергии вы .ߩ
дуваемой струи вводится безразмерный параметр:  

μ ൌ 2ሺ݌଴௝௘௧	–	݌଴ሻ/ሺρݒ
ଶሻஶ ൌ ሺρݒଶሻ௝௘௧/ሺρݒ

ଶሻஶ	– 	1 (5)

С учетом (5) формулы (1) и (2) запишутся в виде: 

ܴ௬ ൌ ρݒஶΓ௝, ܴ௫ ൌ െρ௝௘௧ݒ௝௘௧ܳ (6)

ܿ௬ ൌ 2Γ௝/ݒஶܾ и ܿ௫ ൌ െ2ݍሺρ௝௘௧ሺ1 ൅ μሻ/ρሻ½ (7)

где Γ௝ – искомая циркуляция вектора скорости вокруг профиля с отбором и вы-
дувом газа. Необходимо отметить, что ܿ௫ ൏ 0 при μ ൐ 0, т. е. имеет место тяга. 
Для случая ρ௝௘௧ ൌ ρ формула (7) упрощается: 

ܿ௫ ൌ െ2ݍሺ1	–	ሺ1 ൅ μሻ½ሻ. (8)	

Появление в задаче выхлопной струи к четырем параметрам распределения 
скорости добавляет пятый. 
В общем случае расход выдуваемого газа может превосходить расход отби-

раемого газа ܳ, например, за счет выдува дополнительного газа или продуктов 
сгорания топлива. В том числе расход отбираемого воздуха ܳ может быть равен 
нулю. В этом случае имеет место выдув струи, который может осуществляться 
как через заднюю кромку (струйный закрылок), так и на верхнюю поверхность 
для создания эффекта суперциркуляции (рис. 20). 

а б 

Рис. 20. Обтекание профиля с выдувом воздуха в физической (а) 
и комплексной плоскости (б) [4] 

Сравним рис.18, б и 20, б. При отборе воздуха точки ܲ и ܰ являются точками 
торможения, куда приходят линии тока, а при выдуве они являются источника-
ми линий тока, сходящих с кромок ܲ и ܤ.  
Для отбора воздуха с поверхности профиля необходимо использовать сило-

вую установку мощностью ܲ, эффективность которой характеризуется коэф-
фициентом полезного действия (КПД) ηp. Отобранный воздух нужно где-то 
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задействовать, например, выдувать на нижнюю поверхность профиля или через 
его заднюю кромку. Мощность силовой установки связана с разницей полного 
давления в окружающей среде ݌଴ и в струе ݌଴௝௘௧:

ܲ ൌ ܳሺ݌଴௝௘௧	–	݌଴ሻ/η௣.		 (9)	

Для отбора воздуха могут использоваться различного типа вентиляторы, 
а для выдува – сопла. Суммарную эффективность силовой установки для от-
бора и выдува можно характеризовать КПД η௝. Задача о потерях при отборе 
и последующем выдуве воздуха рассмотрена П. Чженом [78]. Он предложил 
характеризовать потери коэффициентом дополнительного сопротивления ܿ௫௣ , 
действующего на профиль: 

ܿ௫௣ ൌ η௝	2ܲ/ሺܾሺρݒଷሻஶሻ. (10)	

С учетом (9) формулу (10) можно записать в виде: 

ܿ௫௣ ൌ ሺη௝/η௣ሻ	μݍ.		 (11)	

Суммарные потери ܿ௫ ൅ ܿ௫௣ ൐ 	0 при любых μ, т. е. затраты на организацию 
отбора-выдува больше, чем непосредственно получаемый от него реактивный 
эффект, причем потери растут при увеличении энергии выдуваемой струи, так 
как ее пропульсивный КПД при этом падает. 

Проектирование пропульсивных профилей 

Задачу проектирования пропульсивного профиля можно разбить на три под-
задачи, связанные друг с другом: задание желаемого распределения давления 
на верхней поверхности, профилирование тягового участка, определение опти-
мальной кривизны срединной линии. 
Оптимальным для профиля с энергическими методами управления обтекани-

ем является такое распределение скорости по его поверхности, чтобы отсут-
ствовали участки, на которых скорости падают, т. е. создаются предпосылки 
к отрыву потока. Для построения профиля при заданных v∞ и α необходимо за-
даться классом распределений скорости по его поверхности. Для профиля с от-
бором дополнительно необходимо задать безразмерный расход отбираемого 
воздуха ݍ или безразмерную ширину щели ݄ ൌ   .ܾ/ܪ
Рассмотрим типичный пропульсивный профиль (рис. 21) и его характерные 

участки. Пусть, как и на рис.18, профиль обтекается невязким потоком под уг-
лом атаки α. Буквы B, P, N, A обозначают те же точки на профиле, что и ранее. 
В точке торможения A происходит ветвление потока на части, обтекающие 
верхнюю и нижнюю части профиля. На верхней дужке профиля поток разгоня-
ется от точки A до точки 3, от нуля до скорости v1; на нижней – от точки A до 
точки 4, от нуля до скорости v0 схода пелены с хвостика профиля B. На тяговом 
участке профиля PB поток сначала разгоняется от нулевой скорости в точке 
торможения P до скорости v0 в точке 1, и затем скорость остается постоянной. 
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В канале отбора воздуха на внешней стенке радиусом r2 поток разгоняется от 
нулевой скорости в точке P до скорости v2 в точке 2, и далее скорость считается 
постоянной. На внутренней стенке канала с радиусом r1 скорость остается рав-
ной v1.  

Рис. 21. Характерные точки на профиле 

1 – точка, в которой заканчивается тяговый участок профиля 1B с постоянной скоростью v0; 
2 – точка касания внешнего цилиндра с радиусом r2 и стенки кольцевого канала забора 
воздуха; 3 – точка, в которой начинается участок профиля 3N с постоянной скоростью v1;  
N – точка касания внутреннего цилиндра с радиусом r1 и стенки кольцевого канала забора 
воздуха, асимптотически переходящей в верхнюю поверхность профиля со скоростью v1;  

P – точка торможения потока 

В комплексной плоскости точкам на профиле B, 1, P, 2, N, 3, A, 4 соответ-
ствуют точки на окружности (рис. 18, б) с угловыми координатами 0, γ1, γP, γ2,

γN, γ3, γA, γ4 , в которых определены скорости, задающие класс распределения 
скоростей на поверхности профиля (рис. 22). 

Рис. 22. Пример задания распределения скорости на поверхности профиля 
с отбором воздуха через щель 

Правило определения знака скорости: если при следовании вдоль естествен-
ной координаты s знаки проекции вектора скорости v совпадают со знаком ∂s/∂
γ, то v > 0, если не совпадают, то v < 0. Начнем обходить профиль скорости, 
начиная с точки B, против часовой стрелки. На участке BP поток течет к хво-
стику профиля, проекция скорости vx направлена слева направо, а координата s 
меняется справа налево, поэтому на рис. 21 скорость от точки B до точки P от-
рицательная. Участок PN соответствует щели для отбора воздуха. Здесь проек-
ция скорости vx направлена справа налево, т. е. в том же направлении, в каком 
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происходит изменение координаты s, поэтому на этом участке скорость поло-
жительная. Так происходит до точки торможения A. За ней на нижней поверх-
ности поток тоже течет слева направо, но теперь изменяется знак ∂s/∂γ, проек-
ция этого вектора на ось x направлена слева направо, т. е. так же как и проекция 
vx. Следовательно, на участке AB скорость положительная. Точка N – особая, 
здесь происходит разрыв профиля скорости. На верхней поверхности профиля 
от точки 3 до N скорость v постоянна и равна v1, а проекция скорости vx направ-
лена слева направо, следовательно, скорость на рис. 22 отрицательная. Внутри 
кольцевого зазора при γ = γN скорость скачком изменяется до значения v2 на 
внешнем радиусе кольцевого зазора.  
Необходимо прокомментировать значение скорости v0. Поскольку с поверх-

ности профиля производится отбор воздуха (q < 1), то v0 < v∞. Таким образом, за 
профилем из точки B распространяется тангенциальный разрыв. Если из задней 
кромки или с поверхности профиля осуществляется выдув, то q > 1. Если щель, 
через которую осуществляется выдув, располагается в точке Β и полагается 
бесконечно тонкой, то такая задача будет аналогична рассматриваемой и v0 > v∞. 
Распределение скорости определяет кривизну профиля и, соответственно, cy. 

В рассматриваемой задаче параметры q, v1 и v2 являются заданными. Относи-
тельная скорость v1 задает кривизну срединной линии профиля, вогнутость 
݂ ൌ ሺݕв	 ൅ -нሻ୫ୟ୶/ሺ2ܾሻ профиля (рис. 23) и, следовательно, его несущие свойݕ
ства ܿ௬. 

Рис. 23. Геометрические параметры срединной линии профиля, определяющие форму 
и характеристики профиля 

	ܾ	– хорда профиля; ݂ – вогнутость профиля; V∞ – вектор скорости набегающего потока;  
α, β – углы, определяющие вогнутость профиля 

Срединная линия делит пополам отрезки ݕв	 െ нݕ , соединяющие точки на 
верхней дужке профиля с координатой yв и на нижней с координатой yн, опре-
деляющие толщину профиля ܿ ൌ 	вݕ െ -н. Иначе говоря, она является геометриݕ
ческим местом середин перпендикуляров к хорде. Если задана безразмерная 
толщина щели ݄ или безразмерный расход ݍ, то, зная отношение скоростей на 
стенках щели ݒଵ/ݒଶ ൌ ଵݎ/ଶݎ  и ݄ или ݍ , по формулам (4) можно найти ݎଶ  и ݎଵ . 
Таким образом, они тоже задаются до решения задачи.  
Угол γN задает положение щели на профиле, т. е. удаление точки Ν от хво-

стика профиля. Задавая радиусы ݎଵ и ݎଶ , а также параметр γ2, который также 
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считается заданным и определяет наклон (скорость роста) графика распределе-
ния скорости на участке P2 (см. рис. 21), можно управлять формой тягового 
участка профиля. Эти три параметра определяют кривизну профиля на этом 
участке (см. фрагмент I на рис. 21). Изменяя γN и ݒଵ/ݒଶ, можно влиять на тягу 
профиля за счет увеличения или уменьшения длины тягового участка BN (см. 
рис. 18, а), а также увеличения разности давлений на тяговом и подветренном 
участках профиля. 
Углы γ1, γ3, γ4 и относительная скорость v0 вычисляются в процессе решения 

задачи. На рис. 24 приведено распределение скорости для профиля, представ-
ленного на рис. 21. 

Рис. 24. Пример распределения скорости на поверхности профиля с отбором воздуха через 
щель для значений относительного расхода ݍ ൌ െ0,04 , относительных скоростей ݒଵ/ݒஶ ൌ 2, 

ଶݒ/ଵݒ ൌ 2 

На рис. 25 приведено сравнение расчетных распределений скорости и формы 
профиля для ݒଵ/ݒଶ ൌ 2 и 2,2, а также γN = 0,8 и 0,4 [4]. 

а б 

Рис. 25. Сравнение профилей с различной кривизной срединной линии и расположением 
щели для отбора воздуха: а – ݒଵ/ݒଶ ൌ 2 и γN = 0,8; б – ݒଵ/ݒଶ ൌ 0,8 и 0,4 

В полете летательный аппарат изменяет высоту, скорость, угол атаки. В рам-
ках принятой в настоящем разделе постановки задачи это приводит к измене-
нию положения точек торможения A и ݌, а также к изменению расхода воздуха. 
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Желательно, чтобы при изменении режимов полета геометрия профиля остава-
лась неизменной, т.е. механизация не применялась, а расход отбираемого воз-
духа менялся в минимальных пределах и оставался в рамках возможностей 
силовой установки. Разумно потребовать, чтобы на верхней части профиля от-
сутствовали участки, на которых скорость падает, т.е. не создавались предпо-
сылки к отрыву потока. 

Выводы 

Обратные и комбинированные методы проектирования и оптимизации аэро-
динамических профилей за многие десятилетия своего развития прошли путь 
длинной эволюции. В настоящее время с их помощью можно создавать профи-
ли с механизацией, отбором воздуха с поверхности и выдувом его через щеле-
вые сопла. Профили, имеющие в хвостовой части диффузорные и тяговые 
участки, отличаются высоким аэродинамическим качеством при большой отно-
сительной толщине. Это позволяет создавать прочные аэродинамические по-
верхности с большим внутренним полезным объемом. Применяя описанные 
методы, можно создавать профили с заданной строительной высотой, причем 
отличающиеся безотрывным течением, а в определенных условиях и создаю-
щие тягу. Совершенствование методов проектирования профилей продолжает-
ся в направлении сочетания обратных методов и прямых численных методов 
с оптимизацией заданных параметров. Другой важной задачей является опреде-
ление границ оптимального использования разрабатываемых профилей по чис-
лам Маха, Рейнольдса, углу атаки.   
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

НЕСТАЦИОНАРНЫЙ РАСЧЕТ КОЛЕБАНИЙ МОДЕЛИ 
SDM С ПОСТОЯННОЙ ЧАСТОТОЙ ПРИ РАЗЛИЧНЫХ 
УСТАНОВОЧНЫХ УГЛАХ АТАКИ 

А. А. Гордеев, Д. Е. Доновский, Д. А. Каймаков, А. Е. Юрченко  

Российский Федеральный Ядерный Центр – Всероссийский научно-исследовательский 
институт технической физики имени академика Е. И. Забабахина, г. Снежинск, Россия 

Аннотация. Приведены результаты определения вращательных и нестационарных производных 
аэродинамических сил и моментов с помощью программного комплекса ЛОГОС, а также программы 
для оперативного анализа аэродинамических характеристик (на основе панельного метода). Для про-
ведения численных расчетов используется типовая калибровочная модель SDM (Standard Dynamics 
Model). Сравниваются полученные значения производных с результатами эксперимента в аэродина-
мической трубе и расчетов в других программных комплексах, опубликованных в открытых источ-
никах. 

Ключевые слова: численные расчеты, вращательные и нестационарные производные, программный 
комплекс, ЛОГОС, панельный метод, Standard Dynamics Model 
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Введение 

ля построения математической модели аэродинамических характери-
стик нужно знать значения вращательных и нестационарных производ-
ных аэродинамических сил и моментов [1]. Наиболее распространенным 
методом определения этих производных являются экспериментальные 

исследования в аэродинамических трубах [2]. С другой стороны, существует 
несколько расчетных способов оценки вращательных и нестационарных произ-
водных, отличающихся между собой сложностью выполнения расчетов. 
Приведем результаты нестационарных расчетов колебаний модели SDM 

(Standard Dynamics Model) в потоке при различных установочных углах атаки 
α0. Сравним значения вращательных и нестационарных производных коэффи-
циентов аэродинамических сил и моментов, полученных с помощью компью-
терной программы на основе «панельного метода» [3], программного пакета 
ЛОГОС [4] и представленных в различных публикациях. 
В качестве объекта исследования используется типовая модель для проведе-

ния калибровочных расчетов SDM [5], представляющая собой модель самолета 
со стреловидным крылом и оперением, имеющими ромбовидные симметрич-
ные профили. Основные размеры модели: характерная площадь S – 0,1238 м2; 
длина средней аэродинамической хорды ba – 0,23 м; длина модели L – 0,9492 м; 
относительное положение центра масс xT – 0,55. Внешний вид и основные гео-
метрические размеры модели (в миллиметрах) изображены на рис. 1. 

Рис. 1. Общий вид и основные геометрические размеры модели SDM 

Д 
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Расчеты значений вращательных и нестационарных производных проводятся 
с использованием: компьютерной программы для проведения оперативного 
анализа аэродинамических характеристик, реализующей «панельный метод»; 
программного пакета ЛОГОС. 
Для моделирования колебаний исследуемой модели в программном комп-

лексе ЛОГОС построены две трехмерные сеточные модели: внешней области 
и вокруг исследуемой модели SDM. Для обеспечения их взаимодействия ис-
пользовался метод расчетов на сетках типа «Химера» [4].  
Размерность сеточной модели внешней области составляет примерно 2 млн 

элементов. Сеточная модель вокруг исследуемого объекта имеет размерность 
примерно 18 млн элементов. Дискретизация обеих расчетных областей прово-
дилась с помощью тетраэдральных элементов. Моделирование пограничного 
слоя проводилось 20 слоями призматических ячеек с коэффициентом возраста-
ния шага сетки 1,1. Для повышения точности вычислений выполнено сгущение 
элементов вокруг исследуемой модели, а также вокруг передней и задней кро-
мок крыла и оперения. Общий вид расчетной сеточной модели представлен на 
рис. 2. 

Рис. 2. Общий вид расчетной сеточной модели 
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Исходные данные для проведения расчетов 

Выбраны два расчетных случая: стационарная постановка (для калибровки 
сеточных моделей и выбора настроек решателя); расчеты колебаний модели 
в нестационарной постановке. 
При проведении расчетов в нестационарной постановке, исследуемая модель 

совершает вынужденные колебания с постоянной частотой. Зависимость угла 
атаки от времени при этом определяется следующим соотношением: 

αሺtሻൌα0൅αAsin	ሺωztሻ,		 (1)	

где α0  – установочный угол атаки модели; αA  – амплитуда угла атаки; 
ωz=2πf – круговая частота колебаний модели; f – частота колебаний; t – время. 
Параметры колебаний модели представлены в табл. 1. 

Таблица 1. Параметры расчетных случаев 

Номер расчетного 
случая 

α0, град. 
αA, 
град. 

f, Гц xT 
Количество 
расчетов 

1 0, 5, 10, 15, 20, 25, 30 – – 
0,55 

7 
2 0, 5, 10, 15, 20 5 1,25 5 

Граничные условия и настройки решателя 

При проведении расчетов в программном комплексе ЛОГОС численно реша-
лись уравнения Навье – Стокса (осредненные по Рейнольдсу), замкнутые урав-
нением однопараметрической модели турбулентности Спаларта – Аллмараса, 
разработанной специально для определения аэродинамических характеристик 
летательных аппаратов. 
В качестве модели среды использована модель «идеальный газ» – совершен-

ный газ с уравнением состояния Менделеева – Клапейрона, молекулярная вяз-
кость связана с температурой по уравнению Сазерленда. 
На границах модели внешней области задавалось граничное условие «Сво-

бодный поток» (число Маха, давление и температура набегающего потока), на 
границах сеточной модели вокруг исследуемого объекта – «Интерфейс» (для 
взаимодействия с внешней областью), на поверхности исследуемой модели 
SDM – «Стенка без проскальзывания» (адиабатическая поверхность с условием 
прилипания). 

Результаты расчетов (стационарная постановка) 

В результате проведенных расчетов получены зависимости аэродинамиче-
ской продольной силы, аэродинамической нормальной силы и аэродинамиче-
ского момента тангажа от угла атаки (в стационарной постановке) и от времени 
(в нестационарной постановке). Полученные аэродинамические силы и момен-
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ты отнесены к характерной площади модели S, скоростному напору q∞. При 
определении mz моменты относились к длине средней аэродинамической хор-
ды ba. 
В ходе анализа полученных результатов проведено их сравнение с экспери-

ментальными данными [7] и численными расчетами, опубликованными в [6]. 
Сравнение зависимостей значений коэффициентов cy и mz от угла атаки α для 

расчетного случая № 1 дано на рис. 3. Из рисунков видно, что расчеты, прове-
денные в программном комплексе ЛОГОС и с помощью панельного метода, 
дают удовлетворительное согласование с результатами, опубликованными в [7]. 

а 

б 

Рис. 3. Зависимости cy (а) и mz от α (б) (расчетный случай № 1) 
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Результаты расчетов (нестационарная постановка) 

Для определения нестационарных производных аэродинамических сил и мо-
ментов используется метод, аналогичный [8]. 
При угловых колебаниях исследуемой модели по тангажу значения враща-

тельных и нестационарных производных могут быть определены из соотноше-
ния, которое в общем виде может быть представлено следующим образом: 

aiሺtሻ=ai0ሺα0ሻ+ai
α∆αሺtሻ+ai

ωzωzሺtሻ+ai
αሶαሶ (t), (2)	

где a = c,m; i = y,z. 
С учетом того, что при проведении численных расчетов (экспериментов 

в АДТ) колебаний модели по тангажу принимается, что ωz≈αሶ , соотношение (2) 
может быть представлено в виде: 

aiሺtሻ=ai0ሺα0ሻ+ai
α∆αሺtሻ+(ai

ωz ൅ ai
αሶ ሻωzሺtሻ. (3)	

Безразмерная скорость тангажа ωz вычисляется из следующего соотношения: 

ωz=
ωzba

V∞
, (4)	

где ωz	– скорость тангажа; ba	– длина средней аэродинамической хорды крыла 
модели;	V∞ – скорость набегающего потока. 

Значения комплекса производных ai
ωz ൅ ai

αሶ  определяются методом наимень-
ших квадратов из соотношения (3) по формуле, записанной в матричной форме: 

B=(XTX)
–1

XTF(α,ωz), (5)	

где X – матрица переменных; B	– вектор значений нестационарных производ-
ных. 
Ввиду отсутствия опубликованных значений нестационарных производных 

cy
αሶ  и mz

αሶ , получаемых при плоскопараллельных колебаниях модели, комплексы 

производных cy
ωz+cy

αሶ  и mz
ωz+mz

αሶ  на составляющие части не разделялись.
Полученные в результате вычислений значения комплексов производных 

cy
ωz+cy

αሶ  и mz
ωz+mz

αሶ  сведены в табл. 2.

Таблица 2. Значения производных, полученные по результатам выполнения расчетов 

α, 
град. 

cy
ωz+cy

αሶ mz
ωz+mz

αሶ

ЛОГОС панельный метод ЛОГОС панельный метод 
0 8,416 4,887 –4,762 –1,211
5 9,232 6,863 –4,825 –3,227
10 9,104 7,022 –5,069 –3,025
15 11,152 8,786 –5,444 –3,953
20 16,192 12,114 –4,521 –3,448
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На рис. 4 изображены зависимости комплексов производных cy
ωz+cy

αሶ  и mz
ωz+mz

αሶ

от угла атаки α, полученные в ходе обработки результатов нестационарных 
расчетов [6, 7]. 

а 

б 

Рис. 4. Зависимость cy
ωz+cy

αሶ  (а) и mz
ωz+mz

αሶ  от α (б) (расчетный случай № 2)

Из рис. 4 видно, что значения комплексов, полученных с помощью различ-
ных расчетных методов, удовлетворительно согласуются. Наблюдается незна-
чительное расхождение полученных значений комплекса производных cy

ωz+cy
αሶ ,
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полученных при продувках в аэродинамической трубе [7] с результатами рас-
четов при углах атаки α > 6º. Это может быть объяснено значительным разви-
тием отрывных зон на поверхности модели, которые сложно поддаются описа-
нию с помощью используемой при проведении расчетов однопараметрической 
модели турбулентности. 

Заключение 

В результате расчетов получены значения стационарных и нестационарных 
аэродинамических характеристик типовой модели SDM. Проведено сравнение 
результатов расчетов, полученных в программном пакете ЛОГОС и с помощью 
«панельного метода», с результатами экспериментальных [7] и расчетных [6] 
исследований, опубликованных в различных источниках. 
Расчеты, проведенные с помощью компьютерной программы для проведения 

оперативного анализа аэродинамических характеристик, реализующей «па-
нельный метод», показали удовлетворительное согласование с [6, 7] и значени-
ями производных, полученных в программном комплексе ЛОГОС. 
Полученные в программном комплексе ЛОГОС значения вращательных 

и нестационарных производных коэффициентов аэродинамических сил и мо-
ментов удовлетворительно согласуются с результатами расчетных [6] исследо-
ваний. При их сравнении с результатами экспериментальных исследований [7] 
наблюдается незначительное расхождение значений при углах атаки α > 6º.   
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

КОНЦЕПЦИЯ ПОЛУЧЕНИЯ ЭЛЕКТРИЧЕСКОЙ 
ЭНЕРГИИ ДЛЯ ИОННОГО РАКЕТНОГО ДВИГАТЕЛЯ 
С ЛАЗЕРНЫМ ИНИЦИИРОВАНИЕМ ЯДЕРНОЙ 
РЕАКЦИИ «ВОДОРОД – БОР» 

И. Я. Баранов1, А. В. Коптев2  

1 Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д. Ф. Устинова, 
Санкт-Петербург, Россия 

2 АО «РИТВЕРЦ», Санкт-Петербург, Россия 

Аннотация. Непрерывная работа ракетных ионных двигателей типа Х-3 с тягой 5,4 Н и мощностью 
100 кВт может сократить время полета на Марс, но источник энергии с солнечными батареями обла-
дает недостатками. Рассмотрена концепция получения источника электрической энергии для работы 
ионных ракетных двигателей с лазерным инициированием ядерной реакции «водород – бор», которая 
происходит без образования нейтронов. Обосновано получение реакции «водород – бор» с помощью 
«настольного», коммерческого, волоконного лазера. Предложены условия получения реакции «во-
дород – бор» c высокой эффективностью при ограниченной мощности источника электрической энер-
гии величиной порядка 100 кВт с одним лазером. Работа большего числа ионных двигателей может 
быть реализована при использовании нескольких источников энергии с лазерным инициированием 
реакции «водород – бор». 

Ключевые слова: источник электрической энергии, ионный ракетный двигатель, фемтосекундные 
лазерные импульсы, реакция «водород – бор», кильватерная волна, ускоренные протоны, нанокла-
стеры бора 
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ионного ракетного двигателя с лазерным инициированием ядерной реакции «водород – бор» // Аэрокос-
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CONCEPT FOR ELECTRIC POWER GENERATION FOR AN ION 
THRUSTER USING LASER-INITIATED HYDROGEN–BORON 
NUCLEAR REACTION  

I. Ya. Baranov1, A. V. Koptev2

1 Baltic State Technical University “VOENMEH”, Saint Petersburg, Russia 
2 RITVERC JSC, Saint Petersburg, Russia  

Abstract. Continuous operation of X-3 ion thrusters, with a thrust of 5.4 N and a power output of 100 kW, 
can significantly reduce the flight time to Mars. However, conventional power sources based on solar pa-
nels have several limitations. This paper explores a concept for generating electric power to drive ion pro-
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pulsion systems via laser-initiated hydrogen–boron nuclear fusion, which proceeds without neutron emis-
sion. The feasibility of initiating the hydrogen–boron reaction using a compact, commercial femtosecond 
fiber laser is substantiated. The paper outlines the conditions under which the hydrogen–boron reaction 
can be efficiently achieved with a single laser-powered energy source rated at approximately 100 kW. The 
use of multiple laser-based energy sources of this kind would enable the simultaneous operation of seve-
ral ion thrusters. 

Keywords: electric power source, ion thruster, femtosecond laser pulses, hydrogen–boron fusion, wakefield, 
accelerated protons, boron nanoclusters 

For citation: Baranov I. Ya., Koptev A. V. Concept for electric power generation for an ion thruster using laser-
initiated hydrogen–boron nuclear reaction. Aerospace Engineering and Technology. 2025. Vol. 3, no. 2, 
pp. 271–292. DOI 10.52467/2949-401X-2025-3-2-271-292. EDN EHUNZP (In Russian) 

Введение 

акетный двигатель на жидком топливе развивает удельный импульс 
5 км/с и за счет большого расхода топлива может решить задачу вывода 
полезной нагрузки на околоземную орбиту и разгона полезной нагрузки 

до второй космической скорости. С этой скоростью можно долететь на Марс за 
шесть месяцев, но, чтобы космонавты не получили облучение во время полета 
от воздействия естественных поясов радиации, солнечных и галактических 
космических лучей, необходимо уменьшить время полета. Воздействие косми-
ческой радиации на материалы, элементы оборудования и электронную аппара-
туру снижает надежность и сокращает сроки функционирования бортовых си-
стем [1, 2]. 
Британская компания Pulsar Fusion в сотрудничестве с американской Prin-

ceton Satellite Systems работает над созданием термоядерного ракетного двига-
теля с повышенным удельным импульсом [1]. Рассматривается концепция по-
лучения тяги непосредственно от ядерного синтеза, без промежуточных этапов 
выработки электроэнергии. Основным элементом двигателя является ядерный 
реактор в виде цилиндрической камеры с плазмой, на которую снаружи надеты 
электромагнитные катушки. Но пока никому не удалось создать ядерный реак-
тор, который вырабатывает больше энергии, чем требуется для получения 
плазмы. 
Рассматривается другая концепция для сокращения времени полета космиче-

ского аппарата. Для вывода космического аппарата на околоземную орбиту раз-
работаны ракеты-носители многоразового использования, снижающие затраты 
на выход в космос. На космическом аппарате, выведенном на околоземную ор-
биту, может быть установлен ионный ракетный двигатель с высоким удельным 
импульсом 40 км/с и выше, малыми массово-габаритными характеристиками 
и приемлемым расходом рабочего газа, использующий электрическую энергию 
для получения и ускорения ионов. 

Р 



ДВИГАТЕЛЬНЫЕ И ЭНЕРГЕТИЧЕСКИЕ УСТАНОВКИ 

 

Аэрокосмическая техника и технологии. 2025. Т. 3, № 2  273 

В ионном ракетном двигателе Х-3, созданном в НАСА, получены мощность 
порядка 100 кВт и тяга в 5,4 Н путем объединения вместе трех двигателей 
меньшей тяги [2]. Рассматривается возможность увеличения мощности путем 
увеличения напряжения питания и скорости ионов при замене ксенона на крип-
тон для повышения удельного импульса. Такой ракетный ионный двигатель 
сможет увеличить скорость полета и уменьшить время полета на Марс до двух 
недель с приемлемым расходом рабочего газа. Также ионный ракетный двига-
тель может обеспечить переход космического аппарата с круговой начальной 
орбиты на эллиптическую траекторию при полете на Луну и возврат на около-
земную орбиту для повторного использования. Из-за малых массогабаритных 
характеристик число ионных двигателей в связке можно увеличить в зависимо-
сти от массы полезной нагрузки. Однако источник электрической энергии 
с солнечными батареями имеет большую площадь, требует защиты от перепада 
температуры, метеоритов и космического излучения. Поэтому солнечные бата-
реи имеют большую массу и стоимость, быстро деградируют, а применяются 
только из-за отсутствия альтернативы. 
Источник энергии с атомным реактором потребует защиты космонавтов и ап-

паратуры от радиации. В традиционном термоядерном синтезе с дейтерием 
и тритием возникают нейтроны высокой энергии, от которых трудно защитить-
ся. Нейтроны повреждают все материалы и вызывают их радиоактивность. 
В ядерной реакции «водород – бор» нейтроны не образуются, а стоимость бора 
и водорода даже трудно сравнить со стоимостью трития и дейтерия. Реакция 
«водород – бор» уже получена при помощи лазера, ускорителя частиц, плазмы, 
удерживаемой магнитным полем, а также в электрическом разряде [3]. Пробле-
ма реакции «водород – бор» в получении большей энергии, чем затрачено на ее 
инициирование. 
Импульсное лазерное излучение с фемтосекундной длительностью может 

ускорить пучок электронов, который за счет кулоновских сил ускоряет и пучок 
протонов для инициирования ядерной реакции при «умеренных» интенсивно-
стях порядка 1017 Вт/см2, что намного меньше релятивистского предела: IR λ 

2 = 
5,48·1018 Вт·мкм2·см–2, где λ – длина волны лазерного излучения. Поэтому ре-
жим с «умеренной» интенсивностью импульсов интересен тем, что достижим 
с помощью «настольных», доступных лазеров [4]. Ядерные процессы получены 
экспериментально во многих работах с использованием сверхкоротких лазер-
ных импульсов, в том числе и при «умеренной» интенсивности импульса (рис. 1 
и ссылки на работы в обзоре [4]). 
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Рис. 1. Ядерные процессы, полученные с помощью сверхкороткого лазерного импульса 

■ – термоядерная реакция; ◆ – возбуждение нижних ядерных уровней;
▼ – ускорение протонов; ▲ – генерация нейтронов; ● – фотоядерные реакции;

штриховые линии определяют границу взаимодействия в режиме «умеренных» (М) 
и релятивистских (R) интенсивностей; Q0, I0 – плотность энергии, интенсивность 

лазерного импульса приведенные к длине волны 1 мкм [4] 

В данной работе предложена концепция получения электрической энергии 
для ракетного ионного двигателя с помощью лазерного инициирования ядерной 
реакции «водород – бор» при использовании Импульсного фемтосекундного 
волоконного лазера с диодной накачкой, надежного и пригодного для использо-
вания на космическом аппарате. Рассматриваемая концепция может решить 
проблему получения в реакции «водород – бор» больше энергии, чем затрачено 
на ее инициирование. 

Ядерная реакция «водород – бор» и зависимость сечения реакции 
от энергии протона 

Джон Кокрофт и Эрнст Уолтон открыли ядерную реакцию водорода с бором 
(p+11B→3 4He+8,7 МэВ), происходящую между протонами (ядрами атомов во-
дорода) и ядрами атома бора с образованием высокоэнергичных альфа-частиц 
(ядер атомов гелия) [5]. В 1933 г. Эрнест Резерфорд и Марк Олифант экспери-
ментально зарегистрировали испускание альфа-частиц. Ядро бора, поглотив 
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протон, распадается на три альфа-частицы. Водород и изотоп бора 11B (80 % 
в природном боре) доступны в большом количестве. Альфа-частицы несут две 
единицы положительного заряда, что обеспечивает возможность простого пре-
образования их энергии движения в электрическую энергию с высокой эффек-
тивностью [3]. Ядерная реакция «водород – бор» – это комбинация процессов 
ядерного синтеза и деления (рис. 2). 

 

Рис. 2. Схема протекания ядерной реакции «водород – бор» 

Протон, сливаясь с ядром 11B, образует нестабильное, сильно возбужденное 
ядро изотопа углерода 12C, которое почти мгновенно распадается на три альфа-
частицы, разлетающиеся с огромной скоростью. Лишь 20 % атомов бора 10В 
имеют ядра с пятью протонами и пятью нейтронами, а 80 % атомов 11В состоят 
из пяти протонов и шести нейтронов. Дополнительный нейтрон улучшает 
прочность ядра атома бора 11В, поэтому в природе его больше. Бор широко 
применяется в промышленности. На выходе реакции нет нейтронов, от которых 
трудно защититься, а от альфа-частиц можно защититься листом бумаги. 
В 2005 г. впервые удалось запустить реакцию «водород – бор» с помощью ла-

зерного импульса, сфокусированного на богатую бором полимерную мишень, 
для получения высокоэнергичных протонов и 100 тыс. альфа-частиц. В 2014 г. 
аналогичные эксперименты, проведенные на установке Asterix Laser System 
(PALS), дали несколько миллионов альфа-частиц на один импульс. Оптимиза-
ция характеристик мишени позволила увеличить число альфа-частиц до мил-
лиарда на импульс. В 2020 г. получено 100 млрд частиц на импульс. При полу-
чении высокоэнергичных протонов использовался лазерный пикосекундный 
импульс, сфокусированный на твердую мишень и режим ускорения протонов 
TNSA (Target Normal Sheath Acceleration) горячими электронами [6]. 
Масса протона в 1836 раз превышает массу электрона, он стабилен со време-

нем распада 7,7 · 1033 лет, имеет положительный заряд и относится к тяжелым 
заряженным частицам, но является самым легким ионом из всех. Для всех тя-
желых заряженных частиц, определяющий вклад в их тормозную способность 
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в среде, дают неупругие столкновения, происходящие при взаимодействии 
с электронами атомов среды. В результате вероятность возбуждения или иони-
зации атомов протоном (ионизационные потери) на много превышает вероят-
ность инициирования ядерной реакции. Зависимость интегрального сечения 
ядерной реакции p+11B → 3α от энергии протона приведена на рис. 3 [9]. 

 

Рис. 3. Зависимость интегрального сечения ядерной реакции p+11B → 3α от энергии протона 
(сплошная линия – результат расчета, точки из базы данных EXFOR) [9] 

Рассчитанные сечения при энергии протонов согласуются с измеренными се-
чениями, полученными в ряде работ [10–12]. Но использовать протоны с опти-
мальной энергией от 0,3 до 0,8 МэВ для инициирования реакции «водород – 
бор», невозможно из-за ионизационных потерь. Все тяжелые ионы с малой 
энергией, в том числе и протоны, совершают в основном ионизационные поте-
ри в среде, переводя электроны атомов с одной орбиты на другую (возбужде-
ние) или удаляя электроны от ядра (ионизация). Это связано с тем, что электри-
ческое поле ядра бора «экранируется» пятью электронами, находящимися на 
двух его орбитах [8]. Протоны также испытывают многократное упругое рассе-
яние в среде, но с малой потерей энергии и очень небольшим суммарным от-
клонением от направления своего полета [7, 8]. 
Для инициирования реакции «водород – бор» протон должен пролететь от 

ядра на расстоянии действия ядерных сил (10–15 м), чтобы, кроме электростати-
ческого отталкивания, испытать притяжение [7]. С увеличением энергии прото-
на ионизационные потери уменьшаются обратно пропорционально квадрату его 
энергии [7]. При энергии протона около 10 МэВ зависимость интегрального се-
чения ядерной реакции p+11B → 3α показывает возможность маленькой вероят-
ности инициирования реакции (рис. 3). Однако при энергии протона больше 
10 МэВ, вероятность реакции «водород – бор» стремится к нулю из-за того, что 
время взаимодействия ядра с протоном становится слишком коротким. 
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Режимы лазерного ускорения протонов, их эффективность и требования 
к лазерам 

Прямое ускорение протонов лазерными фотонами до большой энергии требу-
ет огромной интенсивности в фокусе лазерного импульса на мишени. Но уско-
рение легких электронов в плазме лазерным импульсом происходит эффективно. 
Энергии пучка ускоренных электронов за счет кулоновского поля достаточно, 
чтобы ускорить протоны, но не более тяжелые ионы плазмы. Короткий лазер-
ный импульс, распространяясь в плазме, сдвигает электроны относительно тя-
желых ионов, которые своим полем возвращают электроны обратно. Электроны 
начинают колебаться вокруг положения равновесия и возникает волна колеба-
ний электронной плотности, идущая за лазерным импульсом, поле которой мо-
жет ускорить электроны плазмы. Возникающая волна подобна возбуждению 
волн кораблем, не тех, которые расходятся под углом, а тех, которые движутся 
за ним в кильватере. Поэтому такие волны принято называть кильватерными, 
а режим ускорения протонов с помощью данных волн – LWFA (Laser Wake Field 
Acceleration). Для режима ускорения протонов LWFA характерна самофокуси-
ровка пучков электронов, вызывающая также фокусировку протонов (рис. 4).   

 

Рис. 4. Изображение пучка электронов на экране спектрометра в режиме ускорения 
протонов LWFA (Ne – плотность плазмы) [6] 

Для возникновения кильватерной волны необходима интенсивность около 
1017 Вт/см2 в фокусе лазерного импульса, что на три порядка меньше, чем для ре-
жима ускорения протонов TNSA горячими электронами и, соответственно, тре-
буется меньшая мощность лазера. Однако практически все опубликованные ра-
боты по лазерному получению высокоэнергичных протонов связаны с режимом 
ускорения протонов TNSA с интенсивностью лазерного импульса 1020 Вт/см2 на 
мишени из тонкой фольги, а не с режимом ускорения протонов LWFA с кильва-
терной волной [6]. Использование режима ускорения протонов TNSA вызвано 

необходимостью получения моноэнергетического пучка протонов с большой 
энергией для терапии раковых заболеваний на глубине до 5 см [6]. 
Пациенту вводят наночастицы бора на необходимую глубину облучения [9]. 

Когда протоны проходят большое расстояние до наночастиц, их энергия пони-
жается до величины 10 МэВ, и возникает небольшое число альфа-частиц, а из-
за экспоненциально увеличивающихся ионизационных потерь энергии протоны 
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быстро останавливаются (эффект Брегга) [7]. Но число таких протонов не мо-
жет быть больше исходного числа в моноэнергетическом пучке с энергией 
50–200 МэВ, а оно очень мало [6]. Например, число ускоренных протонов 
с максимальной энергией 43 МэВ на пять порядков меньше числа протонов 
с энергией 10 МэВ (рис. 5) [6], а число легких ионов с энергией 10 МэВ на два 
порядка меньше, чем с энергией 5 МэВ (рис. 6) [4]. 

 

Рис. 5. Полная энергия Е и полное число N протонов 

 

Рис. 6. Энергетические спектры ионов, ускоренных в плазме при разной их массе 

Первичным при лазерной терапии является получение нужной глубины и ло-
кального облучения только пораженных тканей. При малом числе протонов 
с энергией 10 МэВ, полученных в результате торможения протонов от энергии 
50–200 МэВ, возникает малое, но достаточное число альфа-частиц для терапии 
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раковых клеток, не затрагивая здоровые. Лазерное получение протонов позво-
лит отказаться от ускорителей, вызывающих очень высокую стоимость терапии. 
Эффективность при ускорении моноэнергетических протонов с большой энер-
гией получается очень низкой из-за того, что в пучке должны присутствовать 
только максимально ускоренные протоны. Протоны с меньшей энергией имеют 
больший угол разлета и отделяются на диафрагме с отверстием [6]. В режиме 
ускорения протонов TNSA не происходит самофокусировки, так как у электро-
нов, наряду с продольной скоростью, возникает и поперечная скорость, что 
также снижает эффективность получения моноэнергетического пучка протонов. 
Чтобы получить энергию протонов 50–200 МэВ, необходимы мощные лазе-

ры, использующие: импульсные лампы, электронные пучки, каскад усилителей, 
много оптики, а также время для ее охлаждения после импульса. Тонкая фольга, 
облучаемая импульсом в вакууме, требует замены после каждого импульса. Об-
служивать такой лазер сложно, он имеет значительные массово-габаритные ха-
рактеристики и не может работать с высокой частотой импульсов. 
Для источника энергии с реакцией «водород – бор» на космическом аппарате 

совсем другие требования к лазерам, протонам, частоте импульсов, эффектив-
ности ускорения пучков электронов и протонов. Лазеры должны быть с высо-
кими КПД, малыми массово-габаритными характеристиками, возможностью 
получения интенсивности 1017 Вт/см2 в фокусе лазерного импульса для возник-
новения кильватерной волны. Необходима высокая частота импульсов из-за 
ограниченного числа электронов и протонов, захватываемых кильватерной вол-
ной. Лазеры не должны быть подвержены разъюстировке резонатора и обладать 
высокой надежностью. Эти требования удовлетворяют «настольные», коммер-
ческие, импульсные, волоконные лазеры с диодной накачкой. 
При лазерном инициировании реакции «водород – бор» для получения элек-

трической энергии также необходимо, чтобы на инициирование реакции было 
затрачено значительно меньше энергии, чем получается в результате реакции. 
Для обеспечения этих требований предложено устранить ионизационные поте-
ри протонов у атомов бора, чтобы использовать протоны с энергией от 0,3 до 
0,8 МэВ, с оптимальным сечением возбуждения реакции «водород – бор», 
большим их числом и ускорением в кильватерной волне. Также предложены 
условия, способные обеспечить высокую эффективность ускорения протонов 
в кильватерной волне до энергии от 0,3 до 0,8 МэВ, необходимую при исполь-
зовании реакции «водород – бор» для получения электрической энергии.  

Устранение ионизационных потерь атомов бора 

В работе [12] использование дополнительного импульсного лазера, предвари-
тельно облучающего мишень с бором для его ионизации, позволило убрать 
электроны, окружающие ядро атома (рис. 7). В результате число протонов, 
участвующих в инициировании реакции «водород – бор», увеличилось пример-
но на два порядка. Однако мощность лазера для ионизации атомов бора, пре-
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вышала мощность лазера для ускорения протонов в 20 раз (рис. 7), что не под-
ходит для источника электрической энергии. 

 

Рис. 7. Эксперимент по увеличению выхода реакции «водород – бор» путем предварительной 
ионизации атомов бора в мишени [12] 

Чтобы не тратить энергию на предварительную ионизациию атомов бора 
и увеличить многократно число протонов для инициирования реакции «водород 
– бор», можно использовать нанокластеры бора (наночастицы с размером по-
рядка 10 нм) с «голыми» атомами на поверхности. Тогда в режиме ускорения 
протонов LWFA с кильватерной волной допустимо использовать протоны с оп-
тимальной энергией 0,3–0,8 МэВ с большим их числом. При высокой эффек-
тивности их ускорения можно получить энергии в реакции «водород – бор» су-
щественно больше затрат энергии на инициирование реакции «водород – бор». 

О непрерывном режиме получения электрической энергии 
и эффективности ускорения протонов до энергии 0,3–0,8 МэВ 
с кильватерной волной 

В режиме ускорения протонов TNSA выход пучков электронов и протонов из 
тонкой фольги происходит до ее разрушения (рис. 8). Процессу разрушения 
предшествуют образование плазмы в тонком слое на передней стенке фольги, 
появление горячих электронов, которые ускоряют протоны с водной пленки на 
задней стенке фольги. Также пучки электронов и протонов отлетают от фольги 
на большое расстояние из-за огромных скоростей. 
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Рис. 8. До разрушения фольги: образуются горячие электроны (а), они вылетают из фольги 
(б), ускоряют протоны с задней стенки фольги, предварительно смоченной водой (в), 

электроны и протоны отлет от фольги на большое расстояние (г) 

Для получения электрической энергии на космическом аппарате в непре-
рывном режиме необходимо использовать вместо тонкой фольги микрочастицы 
и нанокластеры с атомами бора. Микрочастицы и нанокластеры обладают свой-
ством текучести в каналах при вакууме без использования газа или жидкости, 
что позволяет осуществить их подачу, компенсируя разрушенные. При фемто-
секундных лазерных импульсах ускоренные протоны вылетают из микрочасти-
цы до ее разлета, аналогично как из тонкой фольги (рис. 8), а реакция «водо-
род – бор» сможет происходить на большом расстоянии от микрочастицы, в об-
лаке из нанокластеров, образованном на пути движения протонов. Микрочасти-
цы и нанокластеры обладают свойством текучести в каналах при вакууме без 
использования газа или жидкости, что позволяет осуществить их подачу, ком-
пенсируя разрушенные. Нанокластеры с покрытием нитратом бора выдержива-
ют температуру более 3000 К. Если отклонить пучок электронов после вылета 
из микрочастицы с помощью поля магнита [6], чтобы электроны не сталкива-
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лись с нанокластерами бора, то они смогут «ждать» столкновения с протонами 
в течение многих импульсов. 
Микрочастица должна быть выполнена из композиционного материала 

с трехмерной сеткой из углеродного волокна, в которой отсутствуют замкнутые 
поры, и включены гелеобразующее вещество, С12Н18О8 (вместо воды), лег-
коионизируемые и тугоплавкие металлы. Она представляет собой твердое ве-
щество, называемое условно «пеной» [13]. Плазма в тонком поверхностном 
слое «пены» возникает за счет предимпульса, всегда предшествующего импуль-
су, и начинает расширяться в незамкнутых каналах. К моменту прихода основ-
ного лазерного импульса образуются необходимые условия для возникновения 
эффективной кильватерной волны в аддитивной микрочастице с продольной 
неоднородностью плазмы и ограниченным поперечным размером канала. Неод-
нородность плазмы приводит к тому, что в ускоряющей фазе поля кильватерной 
волны электроны набирают больше энергии, чем в тормозящей фазе. Без огра-
ничения поперечного размера канала кильватерная волна возникнуть не может. 
Кильватерная волна, возникающая в аддитивной микрочастице с размером 

вдоль направления распространения импульса порядка 300 мкм под действием 
основного импульса, меньше длины пролета горячих электронов плазмы. По-
этому она захватывает горячие электроны, для ускорения которых требуется со-
всем небольшая энергия лазерного импульса [4]. В этом случае достаточно ис-
пользовать относительно низкое поле и линейный режим для ускорения пучков 
электронов и протонов в микрочастице из «пены». Способность такой кильва-
терной волны к самомодуляции и самофокусировке на длине 300 мкм (рис. 9) 
 

 

Рис. 9. Типичное распределение электронной концентрации, полученное с помощью 
численного моделирования, для кильватерной волны с линейным режимом ускорения 

(темный цвет соответствует высокой концентрации электронов, лазерный импульс 
расположен справа от модуляций (размеры – в мкм) [14]) 
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позволяет последовательно эффективно увеличивать энергию от сгустка 
к сгустку пучков электронов и протонов [14] и повысить общее их число 
в кильватерной волне, захватываемое в одним импульсе. Набор энергии в киль-
ватерной волне при одной модуляции ограничен малой величиной, также огра-
ничено число электронов и протонов, захватываемое короткой кильватерной 
волной. 
При малой амплитуде поля в линейном режиме ускорения в кильватерной 

волне больше энергии поля переходит электронам и меньше энергии остается 
в плазме, что повышает эффективность ускорения пучков электронов и прото-
нов. Теоретически при отсутствии требований к моноэнергетичности пучков 
в кильватерной волне можно получить эффективность ускорения пучков в од-
ном сгустке, близкую к 100. При модуляции в кильватерной волне необходимо 
учесть потери энергии при передаче энергии от сгустка к сгустку. Для рассмат-
риваемого режима ускорения протонов эти потери не очень велики. В результа-
те можно повысить число захваченных протонов и электронов кильватерной 
волной и их эффективность ускорения примерно до 30 %. 

Механизм возникновения «голых» атомов бора на поверхности 
нанокластера 

Нанокластеры бора с размером менее 10 нм можно получить, например, с ис-
пользованием ультразвуковой обработки в водной среде [15]. Уменьшение раз-
мера нанокластера приводит к тому, что растет число поверхностных атомов по 
сравнению с количеством атомов в объеме (рис. 10) [16].  

 

Рис. 10. Соотношение атомов в объеме и на поверхности для наночастиц разного размера 

 



ДВИГАТЕЛЬНЫЕ И ЭНЕРГЕТИЧЕСКИЕ УСТАНОВКИ 

 

Aerospace Engineering and Technology. 2025. Vol. 3, no. 2  284 

Атомы в нанокластере на поверхности находятся в других условиях, чем объ-
емные атомы, что и приводит к различию энергетических спектров электронов 
у атомов бора. Кристаллический бор – полупроводник, получаемый с высокой 
чистотой путем перекристаллизации. Изменение колебательного спектра кри-
сталлической решетки при уменьшении размеров кристалла бора до наноразме-
ров является еще одной из причин возникновения размерных эффектов в твер-
дом теле. В кристалле бора в трех измерениях происходят изменения решеточ-
ных колебаний из-за отсутствия трансляционной симметрии [17]. Сближение 
атомов бора в нанокластере приводит к увеличению воздействия на его элек-
троны и ядро со стороны электрических полей электронов и ядер других ато-
мов. Подобное взаимодействие между атомами в наночастице приводит к тому, 
что электроны атома оказываются запертыми в потенциальной яме, из которой 
они не могут выйти [17]. Вследствие квантового ограничения, ширина запре-
щенной зоны уменьшается обратно пропорционально квадрату размера нано-
кластера. 
В процессе хаотического теплового движения система атомов бора сама со-

бой переходит в состояние с минимумом потенциальной энергии в нанокластере. 
Особенности их физических свойств определяются характером коллективного 
взаимодействия атомов и возрастающей ролью поверхностных атомов, когда 
практически все атомы являются поверхностными. Поскольку число поверх-
ностных атомов в нанокластерах резко возрастает, то их вклад в свойства всего 
объекта становится определяющим. Всего через несколько лет после создания 
теории энергетических зон И. Е. Тамм показал принципиальную возможность 
существования поверхностных электронных состояний [18]. 
Электроны атома в поверхностных состояниях в трехмерной потенциальной 

яме имеют множество стационарных уровней с большими расстояниями между 
ними (несколько электронвольт). Причиной изменения спектра электрона от 
практически непрерывного до существенно дискретного является уменьшение 
размеров области, в которой происходит движение электрона, до значений, 
сравнимых с длиной волны де Бройля и проявлением волновых свойств элек-
трона [19].  

Энергия лазерного импульса, необходимая для ускорения протонов 
с линейной кильватерной волной 

Теоретическая модель ускорения протонов лазерным фемтосекундным им-
пульсом с острой фокусировкой впервые предложена в работе [20]. Если время 
импульса уменьшается с наносекунд (10–9 с) до фемтосекунд (10–15 с), то меня-
ется характер взаимодействия между лазерным импульсом и плазмой. Вырав-
нивание температуры электронов в плазме происходит за время 10–13–10–14 с, 
а передача энергии от электронов в тепло требует времени около 10–11 с [21, 22]. 
Поэтому тепловые эффекты во время импульса оказываются несущественными. 
Энергия фотонов при рассмотренных условиях в кильватерной волне с линей-
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ным режимом ускорения может эффективно преобразовываться в когерентное 
направленное движение пучков электронов и протонов. 
Время ускорения протонов для импульса порядка фемтосекунд в 100 тыс. раз 

короче времени, за которое в плазме развивается нестабильность Рэлея – Тей-
лора. Сильное электромагнитное поле лазерного импульса выталкивает элек-
троны из плазмы, и образуется канал, в котором торможение электронов со 
стороны ионов приводит к возникновению различных типов коллективных ко-
лебаний электронов, их суммированию и образованию кильватерной волны 
с резонансным ростом электромагнитного поля в плазме более чем в 100 раз по 
сравнению с полем в вакууме [23, 24]. В отсутствии торможения электронов 
ионами, электроны «убежали» бы от ионов. С увеличением интенсивности 
в фокусном пятне на мишени больше 1017 Вт/см2 происходит обрушение кильва-
терной волны с линейным режимом ускорения. 
Эксперименты по ускорению протонов с помощью сфокусированного лазер-

ного импульса на твердой мишени [24–31] позволили получить различные энер-
гии протонных пучков. Число и энергия протонов определяется числом и энер-
гией электронов, но энергия протонов получается меньше из-за разницы в массе. 
Результаты, приведенные на рис. 11 для режима ускорения протонов TNSA, по-
казывают, что уменьшение энергии импульса в 50 раз привело к уменьшению 
максимальной энергии протонов примерно в 50 раз [6].  
С нанокластерами бора можно использовать протоны с оптимальной энерги-

ей 0,3–0,8 МэВ для возбуждения реакции «водород – бор», что соответствует 
максимальной энергии протонов порядка 1 МэВ. По сравнению с максимальной 
энергией протонов 45 МэВ, полученных в режиме ускорения TNSA с энергией 
импульса 8 Дж, при ускорении протонов до максимальной энергии 1 МэВ мож-
но уменьшить энергию импульса примерно в 45 раз (рис. 11), а с учетом раз-
личных эффективностей ускорения протонов в режимах TNSA и LWFA с киль-
ватерной волной в линейном режиме, соответственно 0,1 [13] и 30 % – еще 
в 300 раз. 
Переход от режима ускорения протонов TNSA к режиму с линейным ускоре-

нием и кильватерной волной может уменьшить энергию лазерного импульса 
с 0,2 Дж (рис. 11) до 10–4 Дж. Поэтому при использовании нанокластеров ато-
мов бора реакцию «водород – бор» можно получить с помощью фемтосекунд-
ного волоконного лазера при мощности 10 Вт, а с высокой частотой импульсов 
число альфа-частиц для преобразования их энергии в электрическую энергию – 
100 кВт · ч. Необходимая интенсивность в фокусе импульса 1017 Вт/см2 для воз-
никновения кильватерной волны в микрочастице из «пены» получается при 
сжатии импульса до фемтосекундного уровня методом чирпирования (СPA – 
Chirped Pulse Amplification) [33]. Сжатие импульса легко реализуется в доступ-
ных коммерческих волоконных лазерах с мощностью порядка 10 Вт и не сильно 
снижает высокий КПД волоконного лазера [34]. 
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Рис. 11. График зависимости максимальной энергии протонов от энергии лазерного 
импульса в режиме TNSA [6] 

Заключение 

Рассмотрена концепция получения электрической энергии для ионного ра-
кетного двигателя с использованием ядерной реакции «водород – бор» без об-
разования нейтронов при инициировании реакции с помощью волоконных 
лазеров с диодной накачкой. Предложены метод с получением существенно 
большей энергии, чем энергия, затраченная на инициирование реакции «водо-
род – бор», и возможность реализации непрерывного получения электрической 
энергии за счет подачи аддитивных микрочастиц и нанокластеров, расходуемых 
в реакции. 
В одном столкновении протона с атомом бора в нанокластере с размером ме-

нее 10 нм и «голыми» атомами на поверхности в реакции «водород – бор» 
получается три альфа-частицы с энергией 8,7 МэВ, используя протоны, уско-
ренные в аддитивной микрочастице с помощью кильватерной волны до опти-
мальной энергии 0,3–0,8 МэВ, инициирования реакции в нанокластере бора. На 
ускорение одного протона необходимо затратить 0,9–2,4 МэВ с учетом эффек-
тивности их ускорения 30 % в кильватерной волне на длине 300 мкм в аддитив-
ной микрочастице («пене»), что приемлемо для источника электрической 
энергии. 
Эффективность получения протонов 0,3–0,8 МэВ повышается при распро-

странении волны в неоднородной плотной плазме, расширяющейся в незамкну-
тых каналах «пены» вдоль направления лазерного импульса, и при отсутствии 
требования получения моноэнергетичности протонов. Линейному режиму уско-
рения в кильватерной волне присущи самофокусировка пучков электронов и про-
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тонов, обеспечивающие столкновение протонов в облаке нанокластеров бора на 
пути движения протонов для инициирования реакции «водород – бор». 
В случае самомодулирования и самофокусировки в линейной кильватерной 

волне число электронов и протонов, захватываемых в одном импульсе, повыша-
ется за счет большой длины (300 мкм) кильватерной волны, что позволяет при 
высокой частоте импульсов волоконного лазера получить 100 кВт · ч электриче-
ской энергии. В результате с помощью одного волоконного лазера с мощностью 
10 Вт, пригодного для использования на космических аппаратах из-за отсут-
ствия разъюстировки зеркал резонатора и накачки надежными полупроводнико-
выми лазерами, возможно непрерывное получение электрической энергии для 
одного ракетного ионного двигателя. Для получения большей энергии необхо-
димо использовать несколько лазерных источников электрической энергии с ре-
акцией «водород – бор». 
Большое число ионных ракетных двигателей и лазерных источников элек-

трической энергии с малыми массогабаритными характеристиками может быть 
реализовано и повышает вероятность решения поставленной задачи, например, 
уменьшения времени полета на Марс. При приемлемом расходе аддитивных 
микрочастиц и нанокластеров бора (сотни килограмм), можно получить элек-
трическую энергию для непрерывной работы 10 ионных двигателей и умень-
шить время полета на Марс туда и обратно до одного месяца вместо требуемого 
года со второй космической скоростью. Преобразование энергии альфа-частиц 
в электрическую энергию возможно с высокой эффективностью, но не 100 %. 
Поэтому газ криптон или ксенон до поступления в ионный ракетный двигатель 
можно использовать для отвода тепла в преобразователе энергии альфа-частиц 
в электрическую энергию.   
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Введение 

овременная энергетика ориентирована на использование ресурсосбере-
гающих технологий и альтернативных источников энергии, что возрож-
дает интерес к двигателям с внешним подводом тепла, в частности, 

к двигателю Стирлинга. Целью работы является создание виртуальной модели 
двигателя Стирлинга типа гамма, которая покажет его работу и станет основой 
для проведения виртуальных лабораторных работ в учебном процессе. Интер-
активная модель призвана визуализировать механику движения поршней и со-
ответствующие термодинамические процессы, обеспечивая наглядное пособие 
для студентов и фундамент для создания виртуальной лаборатории в цифровом 
образовательном пространстве. 
Исследования в области двигателей Стирлинга активно развиваются: появ-

ляются новые концепции источников тепла, например, солнечных коллекторов 
[1], и расширяются области применения [2, 3]. В работе [4] предложены пути 
повышения эффективности за счет улучшения конструкции внутреннего кон-
тура, а в [5] исследована утилизация бросовой теплоты с помощью двигателя 
Стирлинга. Классические подходы к моделированию заложены еще в [6, 7], 
а современные методы расчетов и оптимизации представлены в [8, 9]. 
Однако существующие модели часто упрощают реальные процессы, игно-

рируя тепловые потери и неидеальности теплообмена. В данной работе пред-
лагается дополнить подходы предыдущих исследований детализированной 
математической моделью, учитывающей реальные факторы, такие как тепло-
вые потери, сопротивление газа и эффективность регенератора. Модель реали-
зована в MATLAB, а ее результаты использованы для создания виртуального 
стенда в Unity.   

Математическая модель термогазодинамических процессов 

Для описания процессов в двигателе Стирлинга типа гамма разработана ма-
тематическая модель, включающая уравнения состояния газа, теплообмена 
и сопротивления потоку. В качестве рабочего тела принят воздух, а его ско-
рость в каналах теплообменников и регенераторе предполагается постоянной 
и равной 0,5 м/с (упрощение, обусловленное отсутствием данных о динамике 
потока в конкретной конструкции). Исходные условия: температура горячей 
зоны ௛ܶ принята равной 650 К (температура пламени спиртовки, определенная 
на основе справочных данных для этанола), температура холодной зоны ௖ܶ  – 
293 К (комнатная температура), давление в системе – 1 атм, объем рабочей ка-
меры – 0,0001 м³.  
Модель основана на уравнении состояния идеального газа Менделеева – Кла-

пейрона [6]: 

ܸܲ ൌ ܴ݉ܶ,	

C 
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где ܲ – давление рабочего газа, Па; ܸ – объем газа, мଷ;	݉ – масса газа, принятая 
равной 12	∙ 10ିହ кг для воздуха в заданном объеме; ܴ – индивидуальная газовая 
постоянная, 287 Дж/(кг·К) для воздуха; ܶ – температура газа, К. 
Это уравнение описывает поведение газа на всех стадиях цикла: изотермиче-

ском сжатии, изохорном нагреве, изотермическом расширении и изохорном 
охлаждении. 
Уравнение теплоотдачи Ньютона – Рихмана описывает конвективный тепло-

обмен между газом и стенками [7]: 

ܳ ൌ αܣ∆ܶ	,	

где ܳ  – количество переданного тепла, Дж; α  – коэффициент теплоотдачи, 
принят равным 25 Вт/(м²·К) для воздуха в условиях естественной конвекции; 
-площадь теплообменной поверхности, равна 0,01 м² (оценка для цилин – ܣ
дра); Δܶ – разность температур между газом и стенкой, К. Уравнение учиты-
вает нагрев и охлаждение газа с потерями, связанными с неидеальностью теп-
лообмена. 
Тепловые потери через стенки моделируются законом Фурье: 

ݍ ൌ 	െ݇
∆ܶ
ܮ
	,	

где ݍ – тепловой поток через стенку, Вт/м²; ݇ – коэффициент теплопроводно-
сти материала стенок, равнен 16 Вт/(м·К) для стали; ∆ܶ	– разность температур 
через стенку, К; ܮ – толщина стенки, принятая равной 0,002 м. Данное уравне-
ние описывает потери тепла в окружающую среду. 
Сопротивление газа при движении через регенератор описано уравнением 

Дарси – Вейсбаха: 

∆ܲ ൌ 	݂
݈
ܦ
ρݒଶ

2
	,	

где Δܲ – потери давления, Па; ݂ – коэффициент трения, равен 0,02 (безразмер-
ная величина для гладких каналов); ݈ – длина канала регенератора, равна 0,05 м; 
-гидравлический диаметр канала, равен 0,005 м; ρ – плотность рабочего те – ܦ
ла, 1,2 кг/м³  для воздуха при температуре 293 К; ݒ  – скорость потока газа, 
0,5 м/с. Уравнение отражает гидродинамические потери в системе. 
Энергообмен в регенераторе описан следующим образом [7]: 

ܳ୰ୣ୥ୣ୬ ൌ 	݉ܿ௩ሺ ୫ܶୟ୶ െ	 ୫ܶ୧୬ሻߟ୰ୣ୥ୣ୬	,	

где ܳ୰ୣ୥ୣ୬ – аккумулированное или переданное тепло в регенераторе, Дж; ݉ – 
масса рабочего газа, кг; ܿ௩ – теплоемкость рабочего тела при постоянном объеме, 
равная 717 Дж/(кг · К); ୫ܶୟ୶  – максимальная температура цикла, 650 К; ୫ܶ୧୬  – 
минимальная температура цикла, 293 К; η௥௘௚  – эффективность регенератора, 
принята равной 0,8 (безразмерная величина, отражающая неполную регенера-
цию). Уравнение отражает процесс накопления и передачи тепла в регенераторе 
между горячей и холодной зонами. 
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Целевая функция полезной работы: 

ܹ ൌ	රܲ	ܸ݀,	

где ܹ – полезная работа, Дж; ܲ – давление, Па; ܸ – объем, м³. 
Интеграл берется по замкнутому циклу на PV-диаграмме. Целевая функция 

КПД: 
η ൌ 	ܹ/ܳ௜௡,	

где ߟ – термический КПД; ܹ – полезная работа, Дж; ܳ௜௡ – подведенное тепло, 
Дж. 
Общий объем газа: 

௧ܸ௢௧௔௟ ൌ 	 ௘ܸ ൅ 	 ௖ܸ ൅ 	 ௗܸ,	
где ௘ܸ – объем расширительной камеры, 5 ∙ 10ିହ	м³; ௖ܸ – объем компрессионной 
камеры, 5 ∙ 10ିହ	м³; ௗܸ – мертвый объем, 1 ∙ 10ିହ	м³. 
Объемы ௘ܸ и ௖ܸ изменяются в зависимости от угла поворота коленчатого вала 

γ  (в радианах) с учетом фазового сдвига 90, характерного для гамма-кон-
фигурации двигателя Стирлинга: 

௘ܸ,ఊ ൌ 	 ௘ܸ0,5ሺ1	 ൅ sin	ሺγሻሻ,	

௖ܸ,ఊ ൌ 	 ௖ܸ0,5ሺ1	 ൅ cos	ሺγሻሻ,	
где ௘ܸ,ஓ – объем расширительной камеры от угла поворота, м³; ௘ܸ – объем рас-
ширительной камеры, м³; ௖ܸ,ஓ – объем компрессорной камеры от угла поворота, 
м³; ௖ܸ – объем компрессионной камеры, м³. 
Общий объем газа с учетом изменения угла поворота: 

௧ܸ௢௧௔௟,ஓ ൌ 	 ௘ܸ,ஓ ൅	 ௖ܸ,ஓ ൅ 	 ௗܸ,	
где ௧ܸ௢௧௔௟,ஓ – общий объем рабочего газа от угла поворота, м³; ௘ܸ,ஓ – объем рас-
ширительной камеры от угла поворота, м³; ௖ܸ,ஓ – объем компрессорной камеры 
от угла поворота, м³; ௗܸ – мертвый объем, 1 ∙ 10ିହ	м³. 
Температура рабочего газа в реальном цикле рассчитывается как взвешенное 

среднее между ௛ܶ и ௖ܶ в зависимости от доли горячего объема: 

ஓܶ ൌ 	 ௖ܶ ൅ 	ሺ ௛ܶ െ	 ௖ܶሻ
௘ܸ,ஓ

௘ܸ,ஓ ൅ 	 ௖ܸ,ஓ	
,	

где ௖ܶ – температура холодной зоны, К; ௛ܶ – температура горячей зоны. 
Для реального цикла давление рассчитывается с учетом температуры в раз-

ных камерах: 

ఊܲ ൌ 	
ܴ݉

௘ܸ,ఊ

௛ܶ
൅
	 ௖ܸ,ఊ
௖ܶ
൅ ௗܸ

௖ܶ

,	

где ఊܲ – давление от угла поворота, Па; ܴ – индивидуальная газовая постоянная, 
Дж/(моль·К). 
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В представленной модели идеальный цикл учитывает численные допущения, 
такие как шаг дискретизации и аппроксимацию процессов, что может приво-
дить к визуальным отклонениям от строгих изотерм и изохор на PV-диаграмме. 
Однако в расчетах процессы сжатия и расширения полагаются изотермически-
ми, а изохорные процессы – близкими к идеальным в соответствии с классиче-
ской теорией [6, 8]. 
Описанная математическая модель реализована в программном коде в среде 

программирования MATLAB, результаты расчетов представлены в виде 
TV- и PV- диаграмм. 

Результаты моделирования термогазодинамических процессов 

Математическая модель двигателя Стирлинга типа гамма позволила рассчи-
тать параметры реального и идеального циклов. Для реального цикла полезная 
работа составила 7,0195 Дж, термический КПД – 0,1264. В идеальном цикле эти 
показатели выше: полезная работа – 16,7054 Дж, КПД – 0,5493. Разница обу-
словлена тепловыми потерями, гидродинамическим сопротивлением и эффек-
тивностью регенератора, что снижает КПД реального цикла на 77 % относи-
тельно идеального. 

PV-диаграмма показывает сглаженную траекторию реального цикла с макси-
мальным давлением 5,4 	൉ 10ହ  против 9,1 	൉ 10ହ  Па в идеальном, что отражает 
влияние потерь на полезную работу (рис. 1). Отметим, что на PV-диаграмме 
идеального цикла изохоры имеют разную высоту из-за дискретного характера 
моделирования и упрощений при визуализации. Это не противоречит принятым 
в модели изотермичности сжатия/расширения, так как отклонения обусловлены 
численными методами, а не физикой процессов. 

Рис. 1. PV-диаграмма  Рис. 2. TV-диаграмма 
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TV-диаграмма демонстрирует плавное изменение температуры в реальном 
цикле (293–650 К) из-за усреднения между зонами, тогда как в идеальном цикле 
температура фиксирована на изотермах с резкими переходами на изохорах 
(рис. 2).  
Полученные значения КПД реального цикла соответствуют типичным 5–

15 % для подобных двигателей с воздухом в качестве рабочего тела. 

Виртуальная модель двигателя 

На основе результатов моделирования в Unity создана виртуальная модель 
двигателя Стирлинга [10, 11], включающая анимацию движения поршней и по-
строение PV- и TV-диаграмм в реальном времени.  
Разработанная виртуальная модель (рис. 3) может быть размещена в Moodle 

и использоваться как наглядное пособие и средство проведения виртуальных 
лабораторных работ по различным техническим дисциплинам [12, 13]. 

 

  Рис. 3. Виртуальная модель двигателя Стирлинга 

Разработанная модель дает возможность студентам изучить ключевые ком-
поненты двигателя, провести анализ влияния мощности источника подводимо-
го тепла на параметры двигателя, а также проанализировать взаимосвязь между 
перемещением поршня (в верхней и нижней мертвых точках) и динамикой 
формирования термодинамических циклов. 

Заключение 

Разработанная математическая и виртуальная модели двигателя Стирлинга 
обеспечивают наглядное представление его работы с учетом реальных процес-
сов [14]. Интерактивность модели позволяет варьировать параметры и отсле-
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живать изменения состояния рабочего тела, что делает ее ценным инструмен-
том для обучения.   
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ВЛИЯНИЕ ЧИСЛА СБОРОЧНЫХ ЕДИНИЦ 
В ИЗГОТАВЛИВАЕМОЙ ПАРТИИ НА ВЕРОЯТНОСТЬ 
БЛАГОПРИЯТНОГО СОЧЕТАНИЯ РАЗМЕРОВ 
ЗВЕНЬЕВ СБОРОЧНОЙ ЦЕПИ, РАССЧИТАННОЙ 
ПО ТЕОРЕТИКО-ВЕРОЯТНОСТНОМУ МЕТОДУ 
 
А. Ю. Андрюшкин, Ю. Н. Иванова, Е. С. Никифорова  
 
Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ» им. Д. Ф. Устинова, 
Санкт-Петербург, Россия 

 
Аннотация. Для обеспечения качества летательного аппарата проводят размерный анализ узлов 
и агрегатов, определяют метод их сборки по уровню взаимозаменяемости. Количество сборочных 
единиц в выпускаемой партии и число звеньев в размерной цепи влияют на их собираемость. Для 
расчета многозвенных сборочных размерных цепей целесообразно применять теоретико-вероятност-
ный метод. Предложена методика оценки вероятности благоприятного сочетания размеров состав-
ляющих звеньев сборочной цепи. Методика учитывает количество сборочных единиц в выпускаемой 
партии, доверительные интервалы истинного среднего арифметического значения размера и истин-
ного среднего квадратического отклонения размера составляющего звена сборочной цепи. Представ-
лен расчет многозвенной сборочной цепи, подтверждающий рост вероятности благоприятного соче-
тания размеров звеньев с увеличением числа сборочных единиц в выпускаемой партии. 
 
Ключевые слова: сборочная цепь, доверительный интервал, вероятность благоприятного сочетания 
размеров, собираемость, теоретико-вероятностный метод, допуск размера 
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Abstract. To ensure aircraft quality, dimensional analysis is performed on units and assemblies, and 
the assembly method is selected based on the level of interchangeability. The number of assembly units in 
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the manufacturing batch and the number of links in the dimensional chain affect the assemblability of 
components. For calculating multi-link dimensional assembly chains, the use of a probability-theoretic 
method is recommended. This paper proposes a methodology for estimating the probability of a favorable 
dimensional combination of elements within the assembly chain. The method accounts for the number of 
assembly units in the batch, as well as the confidence intervals of the true mean and the true standard 
deviation of the size of each chain link. A sample calculation of a multi-link assembly chain is presented, 
demonstrating that the probability of a favorable dimensional combination increases with the number of 
units in the manufactured batch. 
 
Keywords: assembly chain, confidence interval, probability of a favorable dimensional combination, assem-
blability, probability-theoretic method, dimensional tolerance 
 
For citation: Andryushkin A. Yu., Ivanova Yu. N., Nikiforova E. S. The influence of the number of assembly 
units in a manufactured batch on the probability of a favorable combination of dimensions in an assembly 
chain, calculated using a probability-theoretic method. Aerospace Engineering and Technology. 2025. Vol. 3, 
no. 2, pp. 302–316. DOI 10.52467/2949-401X-2025-3-2-302-316. EDN LVUACM (In Russian) 
 

Введение 

овременные летательные аппараты характеризуются сложностью кон-
струкции, состоящей из большого числа узлов, агрегатов и деталей, 
к которым предъявляются высокие требования по надежности и каче-

ству. Обеспечение качества сборочных единиц летательных аппаратов является 
актуальной проблемой. Для обеспечения требуемого качества сборочной еди-
ницы на этапе технологической подготовки производства проводят ее размер-
ный анализ, направленный на достижение заданной точности изготовления 
комплектующих и деталей, а также их сопряжение, регулирование и наладку 
при сборке. При размерном анализе определяют один из методов сборки по 
уровню взаимозаменяемости [1–12]: метод полной взаимозаменяемости (метод 
«максимума – минимума»); неполной взаимозаменяемости (теоретико-вероят-
ностный метод); групповой взаимозаменяемости (селективная сборка); пригон-
ки; регулирования. 
Расчет сборочной размерной цепи методом «максимума – минимума» обес-

печивает полную взаимозаменяемость деталей в сборочной единице, детали со-
единяются без пригонки, регулирования и подбора. При любом сочетании на 
сборке размеров деталей, изготовленных в пределах расчетных допусков, зна-
чения замыкающего звена не выходят за допускаемые пределы. 
При расчете многозвенных сборочных размерных цепей методом «максиму-

ма – минимума» получаются порой слишком малые значения допусков состав-
ляющих звеньев, что вызывает определенные технологические сложности 
и экономически нецелесообразно. Это объясняется тем, что в расчет заложено 
сочетание экстремальных значений размеров (одновременное сочетание разме-
ров наибольших увеличивающих и наименьших уменьшающих звеньев или об-
ратное их сочетание), что маловероятно. Уменьшение поля допуска размера 
обуславливает существенное увеличение трудоемкости изготовления детали. 
Так, трудоемкость обработки по седьмому квалитету точности в 2,5 раза боль-
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ше, чем по девятому квалитету. При этом число бракованных деталей может 
вырасти до 20 %. 
Для многозвенных сборочных размерных расширить поля допусков до эко-

номически и технологически целесообразных величин, обеспечивая заданную 
точность в соединениях, позволяет теоретико-вероятностный метод. При расче-
те по теоретико-вероятностному методу учитывается рассеяние размеров в пре-
делах их допусков. Составляющие звенья размерной цепи представляются как 
независимые случайные величины, а замыкающее звено – как сумма независи-
мых переменных, и рассматриваются законы их распределения, а также слу-
чайный характер сочетания размеров при сборке. 
Теоретико-вероятностный метод расчета сборочных размерных цепей пред-

полагает, что высока вероятность сочетания размеров, группирующихся около 
координаты середины поля допуска соответствующих звеньев. Такое сочетание 
размеров позволяет расширить их допуски и тем самым облегчить изготовление 
деталей при практически отсутствующем риске несоблюдения предельных зна-
чений замыкающего звена.  
Вероятность благоприятного сочетания размеров собираемых деталей зави-

сит от числа сборочных единиц в изготавливаемой партии. Чем больше число 
выпускаемых сборочных единиц, тем выше вероятность успешного комплекто-
вания отдельной сборочной единицы. Поэтому актуально оценить влияние чис-
ла выпускаемых сборочных единиц (в условиях единичного и мелкосерийного 
производства число изделий составляет от 5 до 50 шт.) на вероятность благо-
приятного сочетания размеров звеньев сборочной цепи, рассчитанной по теоре-
тико-вероятностному методу. 
Необходимо отметить, что, если вероятность благоприятного сочетания раз-

меров звеньев сборочной цепи мала, то точность замыкающего звена размер-
ной цепи обеспечивают методами пригонки, регулирования или селективной 
сборки. 
Цель исследования – оценка влияния числа сборочных единиц в выпускае-

мой партии на вероятность благоприятного сочетания размеров звеньев сбо-
рочной цепи, рассчитанной по теоретико-вероятностному методу. 
Задачи исследования: 
1. Применение доверительных интервалов для оценки измерений среднего 

арифметического значения размера и среднего квадратического отклонения 
размера составляющего звена сборочной цепи. 

2. Разработка методики оценки вероятности благоприятного сочетания раз-
меров составляющих звеньев сборочной цепи. 

3. Расчет по предложенной методике вероятности благоприятного сочетания 
размеров составляющих звеньев сборочной цепи при разном числе сборочных 
единиц в выпускаемой партии. 
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Теоретико-вероятностный метод расчета сборочной размерной цепи 

Номинальный размер замыкающего звена сборочной размерной цепи рас-
считывают по выражению [10]: 
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  , (1) 

где i – номер составляющего звена; n – число составляющих звеньев; ξi – коэф-
фициент, называемый передаточным отношением и характеризующий влияние 
погрешности составляющего звена на замыкающее звено; Ai – номинальный 
размер составляющего звена, мм. 
В линейных размерных цепях коэффициент ξi = +1 – для увеличивающих 

звеньев; ξi = –1 – для уменьшающих звеньев. 
Закон распределения устанавливает зависимость между числовыми значени-

ями случайной величины (размерами деталей) и частотой их появления – плот-
ностью вероятности. В теории размерных цепей наиболее часто применяют 
следующие основные законы рассеяния размеров деталей: равной вероятности, 
треугольника (закон Симпсона), нормальный закон распределения (закон Га-
усса). 
Правильность решения сборочной размерной цепи зависит от близости полу-

ченных статистических оценок размеров звеньев к их истинным значениям. 
Если размер звена сборочной цепи имеет нормальный закон распределения, то 
величину его рассеяния можно выразить в долях истинного среднего квадрати-
ческого отклонения σAi. Тогда в интервал ±3σAi попадает 99,73 % всех значений 
размера, вероятность несоблюдения предельных значений размера ничтожно 
мала, риск составляет 0,27 %. Допуск размера составляющего звена сборочной 
цепи [10]: 

	 6Ai AiT   ,  (2) 

где σAi – истинное среднее квадратическое отклонение размера составляющего 
звена Ai, мм. 
Допуск размера замыкающего звена сборочной цепи [10]: 
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где t – коэффициент, зависящий от процента риска; λАi – коэффициент относи-
тельного рассеяния размера составляющего звена Ai (для нормального распре-
деления λАi = 0,333). 
Физический смысл процента риска – это вероятность, с которой при всех 

годных размерах составляющих звеньев размер замыкающего звена сборочной 
цепи выйдет за допускаемые пределы. Если на сборку попали детали с неблаго-
приятным сочетанием действительных размеров (близких к предельным), тогда 
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достаточно заменить некоторые из деталей на другие, т. е. нарушить получив-
шееся неблагоприятное сочетание размеров. 
Координата середины поля допуска замыкающего звена [10]: 
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  , (4) 

где СAi – координата середины поля допуска составляющего звена Ai, мм. 

Доверительные интервалы для оценки измерений среднего 
арифметического значения размера и среднего квадратического 
отклонения размера составляющего звена сборочной размерной цепи 

Предположим, что сборочные единицы выпускаются партиями. Очередная 
партия состоит из m сборочных единиц, следовательно, для комплектации од-
ной сборочной единицы необходимо n годных деталей (n – число составляю-
щих звеньев Ai сборочной цепи А). 
Для оценки результатов измерений размера составляющего звена сборочной 

цепи применим доверительный интервал, который с заданной доверительной 
вероятностью (уровнем доверия) содержит оцениваемый параметр (истинное 
среднее арифметическое значение размера или его истинное среднее квадрати-
ческое отклонение).  
Доверительный интервал для истинного среднего арифметического зна-

чения размера составляющего звена. Выборочное среднее арифметическое 
значение размера составляющего звена Ai сборочной цепи [10]: 

	 cp
1

1 m

i ij
j

A A
m 

  , (5) 

где m – число деталей, у которых измерен размер составляющего звена Ai; j – 
номер детали; Aij – измеренный размер составляющего звена Ai, мм. 
Истинное среднее квадратическое отклонение σAi может быть найдено только 

при бесконечно большом числе измеренных деталей m→∞. На практике имеем 
выборку – ограниченное число измерений m составляющего звена Ai. По этим 
измерениям определяем выборочное среднее квадратическое отклонение раз-
мера sAi, являющееся точечной оценкой [10–12]: 
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По результатам измерений размера у поступивших на сборку m деталей с со-
ставляющим звеном Ai вычислим выборочное среднее арифметическое значе-
ние размера Aiср и зададим уровень доверия (доверительную вероятность) β. 
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Тогда доверительный интервал для истинного среднего арифметического зна-
чения размера Aiср-ист имеет вид [13]: 

	 cp cp ист cpi Ai i i AiA A A      , (7) 

где δAi – точность интервальной оценки истинного среднего арифметического 
значения размера составляющего звена Ai, мм; Aiср-ист – истинное среднее ариф-
метическое значение размера составляющего звена Ai, мм. 
Если число деталей m > 30, то точность интервальной оценки истинного 

среднего арифметического значения размера составляющего звена Ai [13]: 
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где zα – квантиль нормального распределения уровня (1–0,5α); α – уровень зна-
чимости (вероятность, с которой значение параметра не попадает в доверитель-
ный интервал).  
Если число деталей m ≤ 30, тогда вместо нормального распределения исполь-

зуется t-распределение (распределение Стьюдента), точность интервальной 
оценки истинного среднего арифметического значения размера составляющего 
звена Ai [13]: 
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где tα – квантиль распределения Стьюдента уровня (1–0,5α) при числе степеней 
свободы k = m–1.  
Доверительный интервал для истинного среднего квадратического от-

клонения размера составляющего звена. Выборочное среднее квадратическое 
отклонение размера составляющего звена Ai стремится к истинному значению 
sAi→σAi при m→∞, и, наоборот, при малых m отличие sAi от σAi может быть зна-
чительным. Для получения sAi порядка σAi необходимо, чтобы среди погрешно-
стей был полный набор по кривой Гаусса, т. е. погрешностей, соответствующих 
(σAi, 2σAi, 3σAi). В действительности могут оказаться случаи набора только ма-
лых погрешностей (sAi будет занижена в сравнении с σAi) или только больших 
погрешностей (sAi будет завышена в сравнения с σAi). В связи с этим дается до-
верительный интервал [13]: 

	 н вAi Ai Ai     , (10) 

где ΔвAi, ΔнAi – верхняя и нижняя границы доверительного интервала истинного 
среднего квадратического отклонения размера σAi, мм. 
Верхняя и нижняя границы доверительного интервала истинного среднего 

квадратического отклонения размера σAi [13]: 
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где χαн,k
2, χαв,k

2 – нижнее и верхнее критическое значение распределения χ2 «хи-
квадрат», вычисленные для αн и αв, при числе степеней свободы k=m–1: 

	 н в0,5(1 ), 0,5(1 )       , (12) 

β – уровень доверия (доверительная вероятность) – вероятность того, что дове-
рительный интервал содержит значение параметра. 

Таблица 1. Верхняя и нижняя границы доверительного интервала истинного среднего 
квадратического отклонения размера σAi при доверительной вероятности β = 0,95 
в зависимости от числа сборочных единиц m в изготавливаемой партии  

Число сборочных единиц m, шт. 5 10 25 ∞ 
Нижняя граница доверительного интервала ΔнAi  0,624 0,699 0,785 1 
Верхняя граница доверительного интервала ΔвAi  2,453 1,755 1,381 1 

 

Например, при доверительной вероятности β = 95 % и увеличении в выпуска-
емой партии числа сборочных единиц m доверительный интервал истинного 
среднего квадратического отклонения σAi сужается (табл. 1). Следовательно, 
чем больше партия изготавливаемых сборочных единиц, тем больше m, 
и меньше диапазон доверительного интервала.  
Увеличение числа сборочных единиц m в выпускаемой партии благоприятно 

влияет на их собираемость, так как повышается вероятность благоприятного 
сочетания размеров составляющих звеньев отдельной сборочной единицы.  

Вероятность благоприятного сочетания размеров составляющих звеньев 
сборочной цепи  

Вероятность увеличивается, если действительный размер каждого составля-
ющего звена близок к координате середины поля допуска, и доверительные ин-
тервалы истинного среднего арифметического значения размера и истинного 
среднего квадратического отклонения размера малы по сравнению с полем до-
пуска. Вероятность благоприятного сочетания размеров составляющих звеньев 
сборочной цепи А можно оценить по формуле полной вероятности (формуле 
Байеса): 

	 сб д
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где P(Ai) – вероятность выбора составляющего звена Ai сборочной цепи; 
P(А/Aiд) – условная вероятность нахождения действительного размера Aiд со-
ставляющего звена Ai около координаты середины поля допуска СAi; Aiд – дей-
ствительный размер составляющего звена Ai, мм. 
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Примем, что выбор любого составляющего звена сборочной цепи равновоз-
можен:  

	
1

( )iP A
n

 . (14) 

Условная вероятность нахождения действительного размера Aiд составляю-
щего звена Ai около координаты середины поля допуска СAi: 

	 д см сp ист( ) (1 )i Ai Ai AiP A A P P P   , (15) 

где PAiсм – вероятность смещения истинного среднего арифметического значе-
ния размера Aiср-ист относительно координаты середины поля допуска СAi со-
ставляющего звена Ai на поле допуска TAi; PAiср-ист – вероятность нахождения 
истинного среднего арифметического значения размера составляющего звена 
Aiср-ист на поле допуска TAi; PσAi – вероятность нахождения истинного среднего 
квадратического отклонения размера σAi составляющего звена Ai на поле до-
пуска TAi. 
Вероятность смещения истинного среднего арифметического значения раз-

мера Aiср-ист относительно координаты середины поля допуска СAi составляюще-
го звена Ai на поле допуска TAi: 

	
сp

см

( )Ai i i Ai
Ai

Ai

P A C
P

T

  
 , (16) 

Вероятность нахождения истинного среднего арифметического значения 
размера составляющего звена Aiср-ист на поле допуска TAi: 

	 сp ист
2

1 Ai
Ai

Ai

P
T


  , (17) 

Вероятность нахождения истинного среднего квадратического отклонения 
размера σAi составляющего звена Ai на поле допуска TAi: 

	 в н1 Ai Ai
Ai

Ai

P
T

  
  . (18) 

Оценка вероятности благоприятного сочетания размеров составляющих 
звеньев сборочной цепи при разном числе сборочных единиц 
в выпускаемой партии 

Проведем расчет сборочной цепи A (рис. 1) теоретико-вероятностным мето-
дом и оценим вероятность благоприятного сочетания размеров звеньев при раз-
личном числе сборочных единиц в партии. Параметры составляющих звеньев Ai 
сборочной цепи, мм: A1 – 7±0,03; A2 – 15±0,02; A3 – 10–0,05; A4 – 40–0,15; A5 – 12–0,10; 
A6 – 15±0,02; A7 – 7±0,03; A8 – 1,5±0,05; A9 – 103–0,15. 
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А9А8 А

А1 А2 А3 А4 А5 А6 А7
 

Рис. 1. Сборочная размерная цепь А: А1…A9 – составляющие звенья; AΔ – замыкающее звено; 
А1…A7 – увеличивающие звенья; А8…A9 – уменьшающие звенья 

Номинальный размер замыкающего звена AΔ сборочной цепи определим по 
выражению (1): 

	
1

7 15 10 40 12 15 7 1,5 103 1,5мм
n

i i
i

A A


            . 

Координату середины поля допуска замыкающего звена рассчитаем по вы-
ражению (4): 

	
1

0 0 0,025 0,075 0,05 0 0 0 0,075 0,075мм
n

A i Ai
i

С С


             . 

Для оценки вероятности благоприятного сочетания размеров составляющих 
звеньев сборочной цепи (рис. 1) в программе MS Excel провели компьютерное 
моделирование. Генерировались нормально распределенные размеры, имею-
щие случайный разброс в соответствии с номинальным значением и полем до-
пуска составляющего звена Аi. Число сборочных единиц в выпускаемой партии 
m = 5; 10; 15; 20; 25; 40 шт.  
Расчет проведен по выражениям (2)–(18) при следующих данных: довери-

тельная вероятность β = 99 %; в выражении (3) при 1 % риска коэффициент 
t = 2,57; по выражению (14) вероятность выбора составляющего звена 
P(Ai) = 1/9. 
Результаты исследования (табл. 2) показывают, что с увеличением числа сбо-

рочных единиц m в выпускаемой партии поле допуска TAΔ замыкающего звена 
расширяется (рис. 2), и вероятность благоприятного сочетания размеров со-
ставляющих звеньев Pсб(A) сборочной цепи растет (рис. 3). 

Таблица 2. Оценка влияния числа сборочных единиц m в выпускаемой партии на поле 
допуска TAΔ замыкающего звена и вероятность благоприятного сочетания размеров 
составляющих звеньев Pсб(A) сборочной цепи 

Звено A1 A2 A3 A4 A5 A6 A7 A8 A9 
Число сборочных единиц в партии m = 40 шт. 

Выборочное среднее 
Aiср 

7,001 14,997 9,972 39,929 11,957 15,000 7,001 1,503 102,934

Выборочное СКО sAi 0,019 0,013 0,018 0,051 0,034 0,017 0,021 0,035 0,039 
Доверительный ин-
тервал δAi 

0,008 0,005 0,007 0,021 0,014 0,007 0,009 0,014 0,016 

Допуск TAi 0,112 0,079 0,108 0,308 0,201 0,102 0,126 0,208 0,236 
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Продолжение таблицы 2  

Звено A1 A2 A3 A4 A5 A6 A7 A8 A9 

Вероятность PAiсм 0,993 0,964 0,975 0,987 0,964 0,996 0,990 0,985 0,964 
Вероятность PAiср-ист 0,864 0,864 0,864 0,864 0,864 0,864 0,864 0,864 0,864 
Вероятность PσAi  0,896 0,896 0,896 0,896 0,896 0,896 0,896 0,896 0,896 
Условная вероят-
ность P(А/Aiд) 

0,769 0,747 0,755 0,764 0,746 0,771 0,766 0,763 0,746 

Допуск замыкающего звена TAΔ = 0,462 мм; вероятность благоприятного сочетания звеньев 
Pсб(A) = 0,759 

Число сборочных единиц в партии m = 25 шт. 
Выборочное среднее 
Aiср 

6,997 15,000 9,975 39,936 11,959 15,002 6,998 1,509 102,912

Выборочное СКО sAi 0,019 0,013 0,017 0,053 0,033 0,015 0,022 0,033 0,034 
Доверительный ин-
тервал δAi 

0,012 0,008 0,010 0,033 0,021 0,010 0,014 0,020 0,021 

Допуск TAi 0,115 0,077 0,102 0,317 0,199 0,093 0,132 0,198 0,203 
Вероятность PAiсм 0,976 0,997 0,995 0,964 0,957 0,980 0,984 0,955 0,935 
Вероятность PAiср-ист 0,794 0,794 0,794 0,794 0,794 0,794 0,794 0,794 0,794 
Вероятность PσAi  0,861 0,861 0,861 0,861 0,861 0,861 0,861 0,861 0,861 
Условная вероят-
ность P(А/Aiд) 

0,667 0,681 0,681 0,659 0,655 0,670 0,673 0,653 0,639 

Допуск замыкающего звена TAΔ = 0,450 мм; вероятность благоприятного сочетания звеньев 
Pсб(A) = 0,664 

Число сборочных единиц в партии m = 20 шт. 

Выборочное среднее 
Aiср 

7,000 14,999 9,975 39,925 11,950 15,003 6,999 1,515 102,907

Выборочное СКО sAi 0,020 0,014 0,017 0,051 0,032 0,014 0,019 0,029 0,028 
Доверительный ин-
тервал δAi 

0,014 0,010 0,012 0,036 0,023 0,010 0,014 0,020 0,020 

Допуск TAi 0,122 0,081 0,100 0,308 0,192 0,084 0,116 0,172 0,169 
Вероятность PAiсм 1,000 0,994 0,999 0,999 0,998 0,960 0,994 0,915 0,894 
Вероятность PAiср-ист 0,763 0,763 0,763 0,763 0,763 0,763 0,763 0,763 0,763 
Вероятность PσAi  0,839 0,839 0,839 0,839 0,839 0,839 0,839 0,839 0,839 
Условная вероят-
ность P(А/Aiд) 

0,641 0,637 0,640 0,640 0,639 0,615 0,637 0,586 0,573 

Допуск замыкающего звена TAΔ = 0,421 мм; вероятность благоприятного сочетания звеньев 
Pсб(A) = 0,623 

Число сборочных единиц в партии m = 15 шт. 

Выборочное среднее 
Aiср 

7,001 14,999 9,973 39,928 11,951 15,004 6,999 1,509 102,907

Выборочное СКО sAi 0,020 0,013 0,016 0,051 0,027 0,015 0,017 0,026 0,032 
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Окончание таблицы 2 

Звено A1 A2 A3 A4 A5 A6 A7 A8 A9 

Доверительный ин-
тервал δAi 

0,018 0,011 0,014 0,044 0,024 0,013 0,015 0,022 0,027 

Допуск TAi 0,123 0,078 0,097 0,305 0,165 0,093 0,104 0,157 0,190 
Вероятность PAiсм 0,995 0,984 0,980 0,991 0,996 0,958 0,994 0,942 0,906 
Вероятность PAiср-ист 0,714 0,714 0,714 0,714 0,714 0,714 0,714 0,714 0,714 
Вероятность PσAi  0,802 0,802 0,802 0,802 0,802 0,802 0,802 0,802 0,802 
Условная вероят-
ность P(А/Aiд) 

0,570 0,564 0,561 0,568 0,570 0,549 0,569 0,540 0,519 

Допуск замыкающего звена TAΔ = 0,481 мм; вероятность благоприятного сочетания звеньев 
Pсб(A) = 0,557 

Число сборочных единиц в партии m = 10 шт. 

Выборочное среднее 
Aiср 

7,005 14,998 9,975 39,913 11,947 15,004 7,005 1,501 102,910

Выборочное СКО sAi 0,020 0,011 0,016 0,043 0,029 0,018 0,018 0,021 0,037 
Доверительный ин-
тервал δAi 

0,023 0,012 0,018 0,050 0,034 0,020 0,020 0,024 0,043 

Допуск TAi 0,118 0,064 0,094 0,255 0,175 0,105 0,105 0,124 0,223 
Вероятность PAiсм 0,957 0,962 0,999 0,952 0,984 0,966 0,953 0,990 0,934 
Вероятность PAiср-ист 0,611 0,611 0,611 0,611 0,611 0,611 0,611 0,611 0,611 
Вероятность PσAi  0,723 0,723 0,723 0,723 0,723 0,723 0,723 0,723 0,723 
Условная вероят-
ность P(А/Aiд) 

0,423 0,425 0,442 0,421 0,435 0,427 0,421 0,438 0,413 

Допуск замыкающего звена TAΔ = 0,412 мм; вероятность благоприятного сочетания звеньев 
Pсб(A) = 0,427 

Число сборочных единиц в партии m = 5 шт. 

Выборочное среднее 
Aiср 

7,000 15,002 9,979 39,908 11,959 14,996 6,996 1,504 102,887

Выборочное СКО sAi 0,020 0,008 0,018 0,038 0,035 0,021 0,016 0,016 0,020 
Доверительный ин-
тервал δAi 

0,049 0,021 0,044 0,096 0,086 0,052 0,041 0,041 0,049 

Допуск TAi 0,118 0,050 0,106 0,230 0,207 0,124 0,098 0,098 0,118 
Вероятность PAiсм 0,998 0,957 0,963 0,924 0,958 0,966 0,955 0,962 0,675 
Вероятность PAiср-ист 0,166 0,166 0,166 0,166 0,166 0,166 0,166 0,166 0,166 
Вероятность PσAi  0,354 0,354 0,354 0,354 0,354 0,354 0,354 0,354 0,354 
Условная вероят-
ность P(А/Aiд) 

0,058 0,056 0,056 0,054 0,056 0,057 0,056 0,056 0,040 

Допуск замыкающего звена TAΔ = 0,392 мм; вероятность благоприятного сочетания звеньев 
Pсб(A) = 0,054 
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Рис. 2. Зависимость поля допуска TAΔ замыкающего звена от числа 

сборочных единиц m в выпускаемой партии 

 ● – экспериментальные точки 
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Рис. 3. Зависимость вероятности благоприятного сочетания размеров составляющих 
звеньев Pсб(A) сборочной цепи от числа сборочных единиц m в выпускаемой партии 

● – экспериментальные точки 
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Заключение 

По результатам исследования можно сделать следующие выводы: 
1. Для расчета многозвенных сборочных цепей экономически выгодно и тех-

нологически целесообразно применять теоретико-вероятностный метод, обес-
печивающий широкие поля допусков размеров составляющих звеньев.  

2. Показано, что величина доверительного интервала истинного среднего 
арифметического значения размера и доверительного интервала истинного 
среднего квадратического отклонения размера составляющего звена сборочной 
цепи зависит от числа сборочных единиц в выпускаемой партии. 

3. Предложена методика оценки вероятности благоприятного сочетания раз-
меров составляющих звеньев сборочной цепи, учитывающая число сборочных 
единиц в выпускаемой партии. 

4. По предложенной методике рассчитана вероятность благоприятного соче-
тания размеров составляющих звеньев сборочной цепи при разном числе сбо-
рочных единиц в выпускаемой партии. 
Цель исследования достигнута – оценено влияние числа сборочных единиц 

в выпускаемой партии на вероятность благоприятного сочетания размеров со-
ставляющих звеньев сборочной цепи, рассчитанной по теоретико-вероятност-
ному методу.   
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Аннотация. Представлены результаты конечно-элементного моделирования процесса объемной 
штамповки детали типа «стакан» с использованием твердотельных и оболочечных расчетных мо-
делей. Проананализировано напряженно-деформируемое состояние заготовки из стали 11ЮА при 
осуществлении операции глубокой вытяжки. Результаты, полученные при моделировании технологи-
ческого процесса, представлены в виде эпюр нормальных и касательных напряжений в декартовой 
системе координат. Моделирование процесса глубокой вытяжки проводилось для оценки напряже-
ний, возникающих в заготовке в момент вытяжки с начальными и граничными условиями, совпадаю-
щими с реальными. Моделирование проводилось в пакете численного моделирования LS-DYNA. 
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Abstract. This paper presents the results of finite element modeling of the volumetric stamping process of 
a glass-type part using solid-state and shell calculation models. The analysis of the stress-deformable 
state of the 11YUA steel billet during the deep drawing operation is performed. The results obtained by 
modeling the technological process are presented in diagrams of normal and tangential stresses in 
the Cartesian coordinate system. The simulation of the deep drawing process was carried out to evaluate 
the stresses that occur in the workpiece at the time of drawing with initial and boundary conditions that 
coincide with the real ones. The simulation was carried out in the LS-DYNA numerical simulation package. 
 
Keywords: deep drawing, stress-strain state, finite element method 
 
For citation: Maksimenko N. D., Nabokov Yu. A., Nikulin E. N. Comparative analysis of numerical simulation 
results for the bulk forming of an axisymmetric part using different setups in the LS-DYNA software package. 
Aerospace Engineering and Technology. 2025. Vol. 3, no. 2, pp. 317–326. DOI 10.52467/2949-401X-2025-3-
2-317-326. EDN RSWUTA (In Russian) 
 

Введение 

орпуса современных боеприпасов ствольной и реактивной артиллерии 
основного назначения обычно изготавливаются с применением наибо-
лее производительной технологии обработки металлов давлением. При 

этом за счет интенсивных сдвиговых деформаций в процессе формоизменения 
заготовки меняются механические характеристики металла, что не может не 
сказываться на функционировании готового изделия. Выбор оптимальных ре-
жимов технологического процесса осуществляется в основном очень затратным 
по времени и трудоемкости методом проб и ошибок с привлечением натурного 
эксперимента. Поэтому актуальным является создание цифровых моделей [1–5] 
технологических операций задействованного производственного процесса, ко-
торые в дальнейшем позволят сформулировать и реализовать задачу выбора 
наилучшей технологии в строго сформулированном виде и перенести дорого-
стоящий эксперимент на ЭВМ. 
Важной особенностью при создании технологического процесса является 

контроль поведения заготовки при вытяжке, а также определение величин 
напряжений и деформаций, возникающих в процессе формообразования. Такой 
подход позволяет не только минимизировать риски, связанные с дефектами из-
делия, но и сократить время на опытно-промышленные исследования. Важно 
учитывать, что применение компьютерного моделирования способствует полу-
чению более детализированных данных о взаимодействии между инструментом 
и заготовкой, а также о влиянии различных факторов, таких как температура, 
скорость деформации и геометрия изделия, на конечные свойства готового 
продукта [6–10]. 
Применение в расчетной модели оболочечных элементов является распро-

страненной практикой при моделировании процессов холодной штамповки, так 
как позволяет точно описать процесс формообразования при минимальных за-
тратах вычислительных ресурсов. В LS-DYNA напряжения в оболочечные тела 

К 
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распределяются в зависимости от указанного количества сечений для интегри-
рования по толщине заготовки. Для упругого материала достаточно сечений 
для материала, учитывающего пластичность – пять сечений и более.  
Моделирование процесса объемной штамповки с применением твердотель-

ной расчетной модели значительно повышает объем затрачиваемых вычисли-
тельных ресурсов в связи с увеличением количества конечных элементов и из-
менения их типа. Применение такой расчетной модели позволяет встроенными 
средствами программного пакета LS-DYNA экспортировать конечный резуль-
тат моделирования, а именно изделие типа «стакан» с сохранением матрицы 
напряженного деформированного состояния по толщине стенки для дальней-
шего моделирования процессов явной динамики [6–8]. 

Моделирование процесса штамповки 

Целью проводимого исследования является сравнительный анализ напряже-
ний в заготовке, возникающих в процессе вытяжки заготовки при использова-
нии заготовок в оболочечном и твердотельном виде.  
Моделируемый процесс штамповки представлен в виде схемы на рис. 1. Мо-

дель штампа состоит из пуансона, матрицы с конической и цилиндрической ра-
бочими частями. Заготовка устанавливается в матрицу в специальное устано-
вочное место. Пуансон в момент начала моделирования расположен относи-
тельно заготовки с зазором.  

 

Рис. 1. Схема штамповочной оснастки 

1 – пуансон; 2 – заготовка; 3 – матрица с конической и цилиндрической рабочими 
поверхностями; 4 – стакан 
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Для оптимизации технологического процесса проведено моделирование про-
цесса вытяжки в штамповочной оснастке (рис.  ). Твердотельная модель заго-
товки и штампа разработана в программном комплексе САПР Компас–3D 
V21. Толщина заготовки составляет S = 6,2 мм, а диаметр – 95 мм. Материалом 
заготовки является сталь 11ЮА. Основные параметры процесса вытяжки 
в штампе с усеченным коническим прижимом: диаметр заготовки – 0,09 м; 
толщина заготовки – 0,0062 м; плотность – 7800 кг/м3; модуль упругости – 
200 ГПа; коэффициент Пуассона – 0,3; предел текучести – 300 МПа; временное 
сопротивление – 402 МПа; коэффициент трения – 0,2. В двух расчетных случа-
ях использовалась полная расчетная модель без применения настроек симмет-
рии. Данное решение обусловлено небольшим размером взаимодействующих 
деталей, что не приведет к увеличению времени вычислений.  
В первом и втором расчетном случае на оболочечной и твердотельной рас-

четной модели сгенерирована прямоугольная конечно-элементная сетка (КЭ 
сетка). Настройки параметров КЭ сетки осуществлялось в программном ком-
плексе Altair HyperMesh. Механические свойства материала заготовки задаются 
истинной диаграммой деформирования стали 11ЮА [12] (модель материала 
Mat_Piecewise_Liner_Plasticity_024 и Mat Rigid_020). При этом определены ти-
пы элементов (Thin Shell 163 и Solid 164, кинематические нагрузки (перемеще-
ние пуансона), условия контакта (Forming_Surface_To_Surface в первом расчет-
ном случае и Surface to Surface Automatic во втором). 
На рис. 2 представлена истинная диаграмма деформирования, используемая 

в модели материала заготовки Mat_Piecewise_Liner_Plasticity_024. 
 

 

Рис. 2. Истинная диаграмма σ-ε для стали 11ЮА 

Эскиз рабочих частей оснастки с основными размерами и расчетные модели 
оснастки с КЭ сеткой для двух расчетных случаев представлены на рис. 3. 
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                           а                                    б                                                     в 

Рис. 1. Эскиз оснастки (а), оболочечная геометрия с конечно-элементной сеткой (б), 
твердотельная геометрия с конечно-элементной сеткой (в) 

Моделирования процесса вытяжки заготовки позволило получить графики 
распределения нормальных (рис. 4, 5) и касательных (рис. 6, 7) напряжений 
в направлении в глобальной системе координат. 

 

                                                           а                                               б 

Рис. 2. Нормальные напряжения на стадиях формообразования стакана в оболочечной 
расчетной модели: а – формование чаши с конусом; б – получение стакана 
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                                                             а                                           б 

Рис. 3. Нормальные напряжения на стадиях формообразования стакана в твердотельной 
расчетной модели: а – формование чаши с конусом; б – получение стакана 

 

 

                                                               а                                           б 

Рис. 4. Касательные напряжения на стадиях формообразования стакана в оболочечной 
расчетной модели: а – формование чаши с конусом; б – получение стакана  
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                                                         а                                                      б 

Рис. 5. Касательные напряжения на стадиях формообразования стакана в твердотельной 
расчетной модели: а – формование чаши с конусом; б – получение стакана  

Анализируя полученные результаты, можно сделать вывод, что распределе-
ния нормальных и тангенсальных напряжений, а также их значения на этапе 
формирования конической чашки в оболочечной и твердотельной моделях 
практически не различаются. Однако в процессе формирования цилиндриче-
ского стакана в твердотельной расчетной модели наблюдается значительное 
увеличение нормальных напряжений по сравнению с оболочечной моделью. 
Это связано с особенностями заложенных методов интегрирования напряжений 
по толщине заготовки в оболочечной модели, что оказывает влияние на резуль-
таты расчета и их интерпретацию. 
Анализ полученных результатов показывает, что в течение большей части 

процесса вытяжки как нормальные, так и тангенциальные напряжения имеют 
сжимающий вид [12], что объясняется действием конусной поверхности матри-
цы на первой стадии формообразования. В момент, когда кромка заготовки 
проходит цилиндрический участок матрицы, напряжения начинают проявлять 
растягивающий характер, так как на деталь больше не воздействует оснастка. 
На этой стадии вытяжки формируются очертания стакана. Для удобства вос-
приятия результаты собраны в таблицу. 
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Максимальные напряжения в заготовке 

Обозначения Напряжения при формовании 
конической чашки, МПа 

Напряжения при получении 
цилиндрического стакана, МПа 

Solid Shell Solid Shell 
σ௫ 541 547 1140 736 
σ௬ 162 145 1171 682 
σ௭ 536 546 943 756 
τ௫௬ 191 238 352 349 
τ௬௭ 209 235 344 338 
τ௭௫ 241 236 301 342 

 

Заключение 

В ходе исследования по результатам компьютерного моделирования разрабо-
тана цифровая модель вытяжной операции для детали типа «стакан», которая 
позволит снизить затраты на натурные испытания при проведении оптимизации 
технологического процесса.  
Обозначены основные преимущества применения твердотельной и оболо-

чечной расчетных моделей, а также сформулированы задачи, в которых воз-
можно их эффективное использование. 
Выявлены максимумы распределения нормальных и тангенциальных напря-

жений на кромке заготовки в процессе формообразования на ключевых стадиях 
процесса. 
Установлено, что отличие в напряженно-деформированном состоянии заго-

товки при сравнении оболочечной и твердотельной модели заключается в осо-
бенности заложенных методов интегрирования напряжений по толщине.   
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Введение 

о 01.01.2011, когда был введен действующий стандарт, зависимым до-
пуском считался допуск с требованием максимума материала. С момен-
та введения данного ГОСТа понятие зависимого допуска расширено 
требованием минимума материала и требованием взаимодействия, при-

менимого в равной степени к зависимым допускам с требованиями минимума 
и максимума материала. В ходе анализа открытых источников и методов кон-
струирования на предприятиях машиностроения выявлено, что тематика при-
менения зависимых допусков с требованиями минимума материала и взаимо-
действия практически не оговорена, за исключением рекомендаций стандарта1, 
а также имеется крайне низкий уровень применения зависимых допусков с упо-
мянутыми требованиями в производственной практике. 
Тема использования зависимого допуска в его «классическом» понимании 

(зависимый допуск с требованием максимума материала), обобщения опыта 
применения зависимых допусков с требованием максимума материала в произ-
водственной практике России нашла отражение в работах [1, 2], в том числе 
поднимающих проблему гармонизации стандартов, препятствующую практи-
ческой реализации комплескной стандартизации, и сохранения термина «зави-
симый допуск» в его «классическом» понимании. В работах [3, 4] раскрывается 
тема анализа размеров минимума и максимума материала элемента с точки зре-
ния приципов конструирования калибров для контроля точности размеров эле-
ментов, а также рассмaтривается вопрос о переходе к реальной модели элемен-
та, учитывающей отклонения формы и размеры минимума материала элемента. 
В работе [5] затронута тема зависимых допусков с точки зрения обеспечения 
собираемости сложных сборочных единиц. Однако в данной работе рассматри-
ваются зависимые допуски в их «классическом» понимании, т. е. с требованием 
максимума материала без учета требования взаимодействия. В литературе, 
в частности в [6–8], освещается тема зависимых допусков только с требованием 
максимума материала, несмотря на тот факт, что они выпущены после введения 
в действие стандарта1. 
Учитывая перечисленое, решено на примере реальных и простых конструк-

ций показать целесообразность применения зависимых допусков с требования-
ми минимума материала и взаимодействия. Это позволит снизить число ситуа-
ций, возникающих при конструировании, когда необходимо назначить незави-
симый геометрический допуск и ситуативно увеличить технологичность проек-
тируемых конструкций. 

 

                                                            
1 ГОСТ Р 53090-2008. Основные нормы взаимозаменяемости. Характеристики изделий геометриче-
ские. Требования максимума материала, минимума материала, и взаимодействия: нацинальный стан-
дарт Российской Федерации. М.: Стандартинформ, 2018. 29 с 

Д 
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Преимущества и недостатки зависимых допусков с требованием 
максимума материала  

Зависимый допуск с требованием максимума материала является самым тех-
нологичным из зависимых допусков: 
 При назначении зависимого допуска с требованием максимума материала 

появляется возможность выполнять контроль элементов, заданных с данным 
видом допуска, калибрами. Стоит отметить, что, если условие зависимого до-
пуска распространяется на базу, то это еще больше увеличивает технологич-
ность продукции, так как позволяет использовать калибры жесткой конфигура-
ции (не самоцентрирующиеся)2. 
 Появляется возможность снизить количество брака в связи с имеющейся 

возможностью доработки выполненных элементов в пределах установленных 
допусков на их размеры и, как следствие, увеличения значения геометрических 
допусков при условии, что действительные значения размеров элементов не до-
стигают предела минимума материала изделия. 
Однако применение зависимых допусков с требованием максимума материала 

связано с возможным ростом зазоров в соединениях, в связи с чем возникает ряд 
обстоятельств. Увеличение зазоров напрямую ухудшает устойчивость к вибра-
ционным нагрузкам, что вынуждает усиливать меры по контровке соединений. 
Это ведет к росту массы конструкции и ухудшению ее эксплуатационных ка-
честв (необходимость в нанесении различного рода контровочных составов, та-
ких как герметики, компаунды и т. п.) или применению неразъемных соедине-
ний, что тоже снижает эксплуатационные характеристики и ремонтопригодность 
конструкции. Если речь идет о механизмах, то увеличенные зазоры приводят 
к ухудшению таких эксплуатационных характеристик, как плавность работы 
и кинематическая точность, повышается износ. Единственным решением в ряде 
конструкций, когда необходимо, к примеру, обеспечить герметичность или по-
лучить определенную балансировку изделия, было и остается использование не-
зависимых геометрических допусков, несмотря на нетехнологичность, удорожа-
ние конечной продукции и снижение экономичности производства. 
Необходимо предусматривать запасы материала в местах возможного обра-

зования «тонкой» стенки и снижения прочности или даже прорыва от прило-
женной нагрузки. Если учесть, что в некоторых отраслях машиностроения 
к конструкциям часто предъявляются жесткие требования по максимальной 
массе, то все запасы толщины материала напрямую ведут к ее увеличению.  

Зависимые допуски с требованием минимума материала  

Введенное требование минимума материала призвано сократить число си-
туаций, в которых технически оправдано применение независимых геометриче-
                                                            
2 ГОСТ Р 50056-92. Основные нормы взаимозаменяемости. Зависимые допуски формы, расположе-
ния и координирующих размеров. Основные положение по применению: государственный стандарт 
Российской Федерации. М.: Госстандарт России, 2018. 34 с. 
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ских допусков. Данное требование введено в первую очередь для ситуаций, ко-
гда необходимо обеспечить минимальную гарантированную «тонкую» стенку. 
Pассмотрим требование минимума материала на примере детали с гладкими от-
верстиями, позиционный допуск которых задан зависимым с требованием ми-
нимума материала с точки зрения образования именно «тонкой» стенки. Также 
для наглядности различий рассмотрим аналогичные детали с отверстиями, по-
зиционный допуск которых задан, в первом случае, независимым, а во втором – 
зависимым с требованием максимума материала. 
На рис. 1 показана деталь с отверстиями Ø16+0,11 с независимым позицион-

ным допуском Ø0,1. При таком задании позиционного допуска его величина не 
зависит от действительного значения размера отверстия Ø16+0,11, при этом ми-
нимальный размер Smin

 (величиной в номинале 2 мм) будет равен  

	 min 2 0,07 0,055 0,05 1,825S      ,		 (1)	

где 2 – толщина стенки в номинале; 0,07 – половина значения допуска на базо-
вый размер Ø100–0,14, образующий стенку; 0,055 – половина значения допуска 
на размер отверстия при минимуме материала детали; 0,05 – половина значения 
позиционного допуска отверстия Ø16+0,11. 

 

Рис. 1. Пример детали с отверстиями с независимым позиционным допуском  

На рис. 2 изображена деталь с отверстиями Ø16+0,11 с минимальным значени-
ем позиционного допуска Ø0,1 и требованием максимума материала. При таком 
задании позиционного допуска и при значении действительного размера отвер-
стия 16,11, значение позиционного допуска можно увеличить до Ø0,21, однако 
при этом минимальный размер Smin будет равен  

	 min 2 0,07 0,055 0,05 0,055 1,77S       ,		 (2)								
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где 0,055 – увеличение минимального значения геометрического допуска от 
действительного значения допуска размера отверстия (разница между действи-
тельным значением размера Ø16+0,11 и его значением в максимуме материала). 

 

Рис. 2. Пример детали с отверстиями с зависимым позиционным допуском с требованием 
максимума материала 

В данном примере видно, как применение зависимого позиционного допуска 
с требованием максимума материала сказывается на толщине стенки, образуе-
мой после выполнения отверстия.  

 

Рис. 3. Пример детали с отверстиями с зависимым позиционным допуском с требованием 
минимума материала 

На рис. 3 показана аналогичная деталь с отверстиями Ø16+0,11 с минимальным 
значением позиционного допуска Ø0,1, только с требованием минимума мате-
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риала. При таком задании позиционного допуска, при значении действительно-
го размера отверстия, равном 16, значение позиционного допуска можно увели-
чить до Ø0,21, в то время как при значении действительного размера отверстия 
16,11 значение позиционного допуска увеличить нельзя. При таком задании по-
зиционного допуска минимальный размер Smin, вне зависимости от действи-
тельного размера отверстия, будет равен  

	 min 2 0,07 0,055 0,05 1,825S      .		 (3)						

Таким образом, видно, что формулы (1) и (3) идентичны, следовательно, 
применение зависимого допуска с требованием минимума материала позволяет 
получать минимальную толщину стенки такой же величины, как и при незави-
симом геометрическом допуске. 
Как и для требования максимума материала, для требования минимума дей-

ствует правило увеличения минимального значения геометрического допуска 
именно на модуль разницы действительного размера элемента и размера мини-
мума материала (аналогично как для требования максимума материала – увели-
чение минимального значения геометрического допуска на модуль разницы 
действительного размера элемента и размера максимума материала). 
В случае, если требуется обеспечить гарантированную собираемость с за-

зором и минимальную толщину стенки как при независимом допуске, можно 
поступить следующим образом: назначать такое верхнее отклонение для от-
верстий (нижнее отклонение для валов), которое в сумме с минимальным зна-
чением геометрического допуска не будет превышать зазор в соединении при 
совмещении осей элементов. Однако ГОСТ Р 53090-2008 не рекомендует при-
менять дополнительные ограничения при назначении зависимого допуска 
с требованием минимума материала. Как альтернативу в данной ситуации мож-
но применять независимый геометрический допуск, но, ввиду рекомендатель-
ного характера запрета, такой способ имеет право на существование. 
Также стоит понимать, что контроль калибрами зависимого геометрического 

допуска с требованием минимума материала аналогичен контролю калибрами 
независимого допуска, и является невозможным в явном виде (необходим тех-
нологический пересчет допусков в зависимые с требованием максимума мате-
риала либо необходима иная специальная методика расчета исполнительных 
размеров калибров). 
Кроме упомянутых недостатков зависимых допусков, опыт проектирования 

показал, что при назначении зависимого допуска (вне зависимости от вида его 
требования – максимума или минимума материала) для элементов, являющихся 
базовыми для других элементов, нужно быть особенно внимательным и учиты-
вать, что смещение нормируемого элемента, являющегося базовым, из-за при-
менения зависимого допуска также вызовет смещение и тех элементов, которые 
заданы от базового. 
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Зависимые допуски с требованием взаимодействия  

Кроме требования минимума материала, ГОСТ Р 53090-2008 вводит требова-
ние взаимодействия. В случае, когда требования к массе изделия допускают 
закладывать запасы материала для обеспечения прочности, а образующиеся за-
зоры в соединениях не ухудшают конструктивные характеристики, целесооб-
разно применять вкупе с зависимыми допусками требование взаимодействия, 
позволяющее увеличивать допуск на размер рассматриваемого элемента за счет 
«неизрасходованной» части минимального значения геометрического допуска. 
Требование взаимодействия можно сравнить с нулевым геометрическим допус-
ком. Рассмотрим требование взаимодействия на примере детали с отверстиями 
с зависимым позиционным допуском с требованиями максимума материала 
и взаимодействия.  

 

Рис. 4. Пример детали с отверстиями с зависимым позиционным допуском с требованиями 
минимума материала и взаимодействия 

На рис. 4 изображена деталь с отверстиями Ø16+0,11 с минимальным значени-
ем позиционного допуска Ø0,1 с требованиями максимума материала и взаимо-
действия. Данное требование позволяет при действительном значении позици-
онного допуска меньше минимального увеличить допуск на размер отверстия 
Ø16+0,11 на модуль разницы действительного значения геометрического допуска 
и минимального значения геометрического допуска. Например, отверстие вы-
полнено с действительным значением позиционного допуска Ø0,02, следова-
тельно, допуск на размер отверстия Ø16+0,11 можно увеличить:  

	 0,1 0,02 0,08    , 

где 0,1 – минимальная величина позиционного допуска; 0,02 – фактическое 
значение позиционного допуска.  
Следовательно, допуск на размер отверстия будет равен +0,19.  



ПРОЕКТИРОВАНИЕ, КОНСТРУКЦИЯ И ПРОИЗВОДСТВО ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ 
 

Aerospace Engineering and Technology. 2025. Vol. 3, no. 2  334 

Заключение 

Применение зависимых допусков с требованием минимума материала не яв-
ляется «панацеей» и решает ряд «нишевых» вопросов, однако в ряде случаев 
увеличивает возможности для производства, при этом не ухудшая конструк-
тивную составляющую.  
Дополнение требованием взаимодействия при применении требований ми-

нимума и максимума материала в случаях, когда это не повлияет на выполне-
ние конструкцией своих функций, увеличивает количество годной продукции 
и расширяет возможности производства путем предоставления выбора между 
различными сочетаниями допуска размера и геометрического допуска в зави-
симости от производственных возможностей. 
Учитывая описанное, считаю целесообразным учитывать в ряде случаев воз-

можность применения зависимых допусков с требованием минимума материала 
вместо независимых допусков и применять требования взаимодействия при 
назначении зависимого допуска, если это не ухудшает функционал изготавли-
ваемой продукции.   
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Аннотация. Рассматривается проблема уменьшения габаритов летательных аппаратов с помощью 
складывающихся несущих поверхностей. Описываются основные технические требования к системе 
раскладывания аэродинамических поверхностей, а также ее структурная схема, которая может вклю-
чать силовой привод, демпфер или регулятор скорости раскладки, передаточный механизм и фикси-
рующие устройства. Результат численного моделирования подтверждает работоспособность разра-
ботанного механизма и его отдельных элементов. 
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Введение 

асса и габариты летательных аппаратов (ЛА) всегда будут главней-
шими показателями его технического уровня. Одним из эффективных 
путей уменьшения габаритов ЛА является применение складываю-

щихся несущих поверхностей. 
Новизна предложенного механизма раскрытия консолей крыла ЛА заключа-

ется в том, что в существующих научных и технических источниках отсутству-
ет описание механизма, способного обеспечить синхронное раскрытие крыла 
в полетное положение, что подчеркивает его уникальность и инновационный 
характер. До настоящего момента не были систематизированы и детализирова-
ны структурные элементы, составляющие подобный механизм, а также не были 
предложены конкретные материалы, которые могли бы быть использованы для 
их изготовления. 
Цели работы – исследование и определение составных элементов механизма 

раскрытия консолей крыла, включая выбор подходящих материалов и кон-
структивных решений. Проведена работа по адаптации элементов под суще-
ствующие нормативные документы (ОСТ). В качестве задачи оценивалась ра-
ботоспособность всей системы через численное моделирование нагружения, 
подтвердившее соответствие выбранных элементов и их параметров предъяв-
ляемым нагрузкам без превышения допустимых напряжений. 
Предложенная концепция механизма синхронного раскрытия консолей кры-

ла предполагает использование унифицированных и взаимозаменяемых дета-
лей, что обеспечивает высокую степень адаптивности и ремонтопригодности 
конструкции. Это достигается благодаря применению стандартизированных 
компонентов, которые могут быть легко заменены в случае повреждения, что 
существенно повышает эксплуатационные характеристики механизма. 
Облик системы раскладывания аэродинамических поверхностей определяет-

ся жесткими техническими требованиями: 
 компоновкой механизма раскладывания в ограниченном объеме, чаще все-
го внутри аэродинамического профиля крыла или оперения; 

 жесткими ограничениями времени раскладки консолей; 
 обеспечением динамической прочности и жесткости элементов конструк-
ции механизма раскладки консоли несущей поверхности; 

 обеспечением надежной фиксации консолей в сложенном положении в ав-
тономном полете. 

Структурная схема системы раскладывания в общем случае включает в себя 
в качестве составных взаимосвязанных звеньев следующие элементы: силовой 

М 
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привод; демпфер или регулятор скорости раскладки; передаточный механизм; 
фиксирующие устройства сложенного и разложенного положений консоли. 
Выбор источника энергии для механизма представляет собой отдельную 

нетривиальную задачу, требующую учета множества факторов. В случае ис-
пользования бортового пневмоаккумулятора давления с зарядным, пусковым 
и контрольным устройствами, несмотря на их относительную простоту и до-
ступность, возникает существенное ограничение, связанное с невозможностью 
практического увеличения рабочего давления выше 35 МПа.  
Более перспективными являются подходы, объединяющие источник энергии, 

демпфер и привод с рабочим давлением газа под поршнем порядка 100 МПа. 
Такие системы обладают повышенной энергоемкостью и способны обеспечить 
необходимые динамические характеристики механизма. В данной работе в ка-
честве источника энергии будет рассмотрен газогенератор, что обусловлено 
наличием в открытом доступе примерных эксплуатационных характеристик 
подобных устройств. В дальнейшем конструктивные особенности источника 
энергии не будут учитываться [9]. 
В качестве передаточных механизмов в системах раскладывания широко 

применяются плоские или пространственные шарнирно-рычажные и ползунно-
кривошипные механизмы, а также винтовые пары. Роль механизма фиксации 
часто выполняют пружины того или иного типа, досылающие специальный 
элемент (боек, штоки и т. п.) в гнездо фиксации [1].  
Один из возможных вариантов – использование системы с электроприводом 

и зубчатой передачей [14]. Двигатель вращает шестерню, связанную с зубчатой 
рейкой, которая перемещается вдоль направляющих и раскладывает консоли 
крыла. Для обеспечения синхронности используется вал, соединяющий меха-
низмы раскладки обеих консолей. Однако использование такого механизма не 
столь надежно ввиду большой вероятности возникновения заклинивания в ме-
ханизме, что приведет к неполному раскрытию или невозможности раскрытия 
консолей крыла. 
Несущие поверхности – это сильно нагруженные и сложные по конструктив-

но-технологической реализации агрегаты ЛА. На их долю приходится значи-
тельная часть массы и аэродинамического сопротивления ЛА. Именно поэтому 
важно правильно подобрать систему раскрытия консолей крыла и, основываясь 
на схеме ее работы, верно выбрать комплектующие [2]. Предлагаемый меха-
низм (рис. 1) содержит блок раскладки 8, газогенератор (на рисунке не пред-
ставлен), рычажно-ползунный механизм (состоящий из тяг 1 и 3, качалок 2, 
ползуна 4 и рельса 5), замки разложенного и сложенного положения, располо-
женные на крыле и корпусе. Блок раскладки представляет собой силовой ци-
линдр, закрепленный на корпусе ЛА, шток 7 цилиндра, соединенный с ползу-
ном 4.  
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Рис. 1. Механизм раскрытия консолей крыла 

Механизм работает следующим образом: по команде на раскладку срабаты-
вает газогенератор, продукты сгорания которого поступают в газовую полость 
блока раскладки и создают в ней давление. Под действием давления поршень 
силового цилиндра начинает перемещаться и посредством штока 7 толкает 
ползун 4 по рельсу 5. В процессе перемещения ползуна тяги 3 поворачивают 
качалки 2, а последние при помощи тяг 1 – консоли крыла. В первый момент 
происходит срез болтов, а затем – раскладка консолей крыла в полетное поло-
жение.  
Поршень в процессе своего движения вытесняет масло из гидравлической 

полости через дроссельное отверстие в приемник жидкости, вследствие чего 
осуществляется демпфирование процесса раскладки. В конце раскладки консо-
ли крыла фиксируются в полетном положении замками. Механизм обеспечива-
ет раскладку консолей крыла. 
После срабатывания газогенератора и последующего раскрытия консолей 

в полетное положение механизм фиксируется в этом состоянии. Однократность 
функционирования механизма исключает возможность повторного складыва-
ния консолей крыла, так как процесс раскрытия сопровождается необратимыми 
изменениями в конструкции, такими как срез болтов и фиксация элементов 
в конечном положении. Таким образом, механизм предназначен для выполне-
ния задачи однократного перевода консолей крыла из транспортного положе-
ния в рабочее, что делает его оптимальным решением для специализированных 
ЛА, где повторное складывание не требуется. 
Системы раскладывания несущих поверхностей с пневмогидравлическим 

механизмом и пиротехническим газогенератором более полно удовлетворяют 
требованиям к подобного рода устройствам. Однако конструктивное исполне-
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ние таких систем намного сложнее систем с торсионными и пружинными ме-
ханизмами. 
Требования к энергосистеме механизма раскладки: 
 достаточный запас энергии, обеспечивающий выполнение всех видов ра-
бот во время полета ракеты; 

 достаточная мощность системы, обеспечивающая выполнение требуемой 
работы в заданное время; 

 малая масса и объем, приходящиеся на единицу работы и мощности, т. е. 
большая удельная энергоемкость и мощность; 

 высокое быстродействие и точность отработки команд управления следя-
щими приводами рулей; 

 достаточная пожаро- и взрывобезопасность в заданных условиях эксплуа-
тации; 

 возможность длительного хранения, малый объем работ при обслуживании 
и подготовке ракеты к боевому применению; 

 высокая надежность действия при заданных перегрузках, вибрациях, тем-
пературах и давлениях окружающей среды; 

 простота конструкции и невысокая стоимость [3].  
Основным элементом рычажно-ползунного механизма являются тяги, боль-

шие и малые, качалки, и пара – ползун и рельса.  
Тяги. В предложенном механизме, тяга – это деталь, соединяющая два по-

движных элемента, которые имеют такую конструкцию, чтобы не создавать 
препятствий для движения рычага [4]. На рычаге они закрепляются в двух ме-
стах, само крепление довольно жесткое. В основном штанга состоит из корпуса 
и шарниров. Корпус условно можно разделить на стержень и часть с проуши-
ной. Проушины, часть конструкции тяг, не являются естественным продолже-
нием стержней (не делаются вместе с ними единой отливкой), а прикрепляются 
к стержням посредством сварки или резьбовых соединений. 
Входные и выходные тяги механизма выполнены в виде трубчатых стержней 

цилиндрической формы. Для шарнирного соединения с качалкой тяги на кон-
цах имеют стандартные наконечники типа «уха» или «вилки. Варианты про-
стых законцовок тяг представлены на рис. 2. 

 

Рис. 2. Варианты простых законцовок тяг 
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Эти элементы испытывают постоянные нагрузки в разных направлениях. 
Материалом для них служат упругие марки стали, способные выдерживать вы-
сокую нагрузку в течение долгого времени. Тяги и нерегулируемые наконечни-
ки делаются обычно из стали ЗОХГСА или алюминиевых сплавов Д1Т, Д16Т, 
регулируемые наконечники – из стали ЗОХГСА (для повышения прочности 
резьбы) [4]. 
Конструирование тяг сводится к определению длины и сечения трубчатой 

части тяги, исходя из трассы прокладки механической проводки, а также к вы-
бору способа сборки этой части со стандартными наконечниками [3]. 
Используя нормативную документацию для тяг управления самолетов и вер-

толетов подбираются конструкция и размеры труб: ОСТ 1 12791-77 для труб 
тяг; ОСТ 1 12796-77…12803-77 для наконечников; ОСТ 1 12792-77…12795-77 
для наконечников тяг в сборе. Трубы тяг подбирают по условию устойчивости 
к усилию:  

௣ܨ  ൌ  ,эк݂ܨ	

где ܨ௣ и ܨэк – расчетное и эксплуатационное усилия; ݂ – коэффициент безопас-
ности, ݂ ൌ 2. Эксплуатационное усилие – максимальное усилие, передаваемое 
тягой. 
Проушины качалок рассчитываются на разрыв и смятие. Условие прочности 

проушины на разрыв: 

 η ൌ ܭ
ఙಳ
ఙ೛
൒ 1, 

где K – коэффициент снижения предела прочности, учитывающий концентра-
цию напряжений вблизи отверстия. 
Качалки. Качалки бывают двух типов: поддерживающие (несиловые) ка-

чалки, служащие лишь для подвески тяг большой длины без изменения их 
направления; силовые, использующиеся для изменения направления и плоско-
сти действия усилий в тягах. Разновидность этой группы составляют коро-
мысловые качалки, изменяющие расположение тяг относительно смежных 
элементов конструкции ЛА. Качалки изготовляют штамповкой из материалов 
АК4, АК6 [1].  
Для обеспечения требуемой жесткости качалок концы их рычагов, располо-

женных под углом друг к другу и работающих на изгиб, соединяют элементом, 
воспринимающим продольные силы (рис. 3). При установке в нее подшипников 
должны быть обеспечены свободное вращение качалки и отсутствие люфта 
вдоль ее оси вращения.  
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Рис. 3. Конструкция качалки 

1 – ступица; 2 – проушина; 3 – перемычка 

Ползун и рельса. Кинематическая пара ползун и рельса – одна из ключевых 
составляющих рычажно-ползунного механизма.  
Рельса (направляющая) – деталь, по которой скользит ползун. Она ограничи-

вает движение ползуна, обеспечивая его перемещение строго по заданной тра-
ектории. Гладкая поверхность рельсы уменьшает трение между ней и ползу-
ном, что повышает эффективность механизма и уменьшает износ деталей. 
Пара ползун – рельса является парой пятого класса, т. е. имеет одну степень 

свободы. Это означает, что движение одной детали однозначно определяет 
движение другой. 
Разберем конструктивные параметры рельс. Необходимо точно определить 

длину рельс (определяется ходом ползуна), ширину (будет зависеть от нагрузки 
на ползуне), толщину отдельно взятых частей направляющих, так как она 
должна обеспечивать достаточную жесткость рельсы, и форму поперечного се-
чения. Для снижения трения и износа, рельсы смазываются маслом, конси-
стентной смазкой или другими смазочными материалами. 
Особенности пары, которые необходимо учитывать при проектировании ме-

ханизма подобного типа: для обеспечения плавного движения и уменьшения 
износа применяются специальные материалы с низким коэффициентом трения, 
а также смазка; для точного позиционирования ползуна рельса должна обладать 
высокой геометрической точностью; пара должна быть достаточно жесткой, 
чтобы выдерживать возникающие нагрузки и обеспечивать точность движения 
ползуна относительно рельсы. 
Ползун – звено рычажного механизма, образующее поступательную пару со 

стойкой (в нашем случае – с рельсой). В контексте механизма ползун – звено, 
совершающее возвратно-поступательное движение. Особенностью ползуна 
в данном механизме будет наличие ответной части для крепления проушины 
штока привода. Проушина штока помещается в углубление на ползуне, после 
чего отверстие проушины соосно совмещается с отверстиями на ползуне, далее 
они жестко крепятся друг с другом при помощи крепежного элемента. 
Замки разложенного и сложенного положения. Стопорный механизм со-

стоит из цилиндрической гильзы 1, имеющей на верхнем конце фланец 3. 
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Внутри гильзы расположен палец 2 с закругленным верхним концом 4 и про-
дольной щелью 10. Гильза имеет две противоположные вертикальные прорези 
11, куда входит направляющая шпилька 13. Шпилька необходима для того, 
чтобы ограничить ход пальца и предотвратить его проворачивание. Между 
нижним концом пальца и нижним дном гильзы находится пружина 15. Через 
продольную щель 10 в пальце, прорезь 11 в гильзе 1 и отверстие 14 в корневой 
части стабилизатора или крыла инструментом 12 можно сдавить пружину. Сто-
порный механизм представлен на рис. 4. 

 

Рис. 4. Стопорный механизм 

Выступ 7 плоскости стабилизатора 9 имеет эксцентриковую поверхность, ра-
диус которой уменьшается от максимума на верхнем конце до минимума на 
нижнем. Неглубокая круглая впадина 5 и глубокая трапециевидная впадина 6 
на эксцентриковой поверхности выступа 7 служат для фиксации стабилизатора 
в сложенном и раскрытом состоянии соответственно. 
В начальном (сложенном) состоянии конец пальца 4 находится во впадине 5. 

Сила действия пружины на палец достаточна, чтобы удержать стабилизатор 
в закрытом положении до тех пор, пока не подействуют раскрывающие усилия. 
После этого палец выдавится из впадины, что позволит плоскости стабилизато-
ра поворачиваться вокруг своей оси 8. Когда плоскость раскладывается, палец 
скользит по эксцентриковой поверхности [1].  
Значение этой поверхности состоит в том, чтобы обеспечить плавное движе-

ние плоскости при раскрытии, а стопорной поверхности 6 – чтобы надежно за-
крепить ее в разложенном положении. Для стабилизаторов больших размеров 
можно увеличить число выступов с эксцентриковой поверхностью. 
Работоспособность механизма. Для расчета выбран прототип, согласно ко-

торому выбран диаметр ракеты, параметры несущих поверхностей и основные 
тактико-технические характеристики [8, 10]. Сначала необходимо определить 
расчетную схему. Для анализа механизм необходимо разбить на составляющие 
части.  
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Рычажно-ползунный механизм состоит из тяг, которые состоят из ушка и тя-
ги. В данном расчете принято объединить две этих детали в одну, считая, что 
ушко и штанга – это единое тело. Несмотря на то, что детали упрощены, приня-
то решение штангу тяги оставить изначальной формы. Диаметр выбран исходя 
из рекомендации ОСТ 1 12791-77, опираясь на график критических нагрузок.  
Качалка в результате упрощения практически не поменяла выбранную в ходе 

анализа форму, однако приобрела крепление за верхнее отверстие, имитирую-
щее крепление к силовым элементам ЛА. Ползун и рельса конструктивно не 
изменились, но, как и качалка, приобрели крепление к ЛА за верхнюю часть 
рельса. Замки разложенного и сложенного положения в данном расчете не учи-
тывались, так как требуют отдельного анализа. Эти элементы располагаются на 
самом корпусе (ответная часть на располагается крыле), а диаметр фюзеляжа 
в расчете учитывался при подборе размеров структурных элементов. 
Поскольку стояла задача оценить работоспособность механизма и выявить 

его слабые места, необходимо было его нагрузить. Нагружение производилось 
при помощи имитации массы крыльев. Расчетная схема для расчета представ-
лена в начальном, не раскрытом положении (рис. 5).  

 

Рис. 5. Расчетная схема механизма  

Кинематическая схема иллюстрирует положение элементов конструкции 
друг относительно друга, типы соединения элементов между собой и направле-
ния действия сил и моментов. Поскольку механизм является осесимметричным, 
на рисунке представлена половина расчетной схемы. 
Начальные данные для расчета. В качестве начальных данных для динами-

ческого расчета известно: время работы механизма – 0,2 с [13], примерные гео-
метрические размеры рельса – 190 см. При помощи обратного инжиниринга 
найдены геометрические размеры крыла, далее, исходя из них, найдена масса 
каждой консоли [5, 11]. Затем геометрические характеристики перенесены 
в CAD-систему, при помощи которой найден центр масс. Далее консоль упро-
щена, а центр масс перенесен в расчет в качестве нагрузки на механизм. 
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Допущения: перегрузки считать постоянными и разными; ракета запускается 
горизонтально относительно стартовой системы координат; центр масс крыла 
принят за материальную точку, расположенную в центре масс реальной несу-
щей поверхности. 
При помощи программного пакета Ansys сделан расчет движения механизма 

по времени. Результаты работы механизма представлены на рис. 6 и 7. На рис. 6 
результаты приведены для различных моментов времени работы механизма, 
показывающих перемещение структурных элементов механизма. 

 

 
0 с 21,053 мс 

 
42,105 мс 63,158 мс 

 
84,211 мс 0,10526 с 

 
0,12632 с 0,14737 с 

 
0,16842 с 0,2 с 

Рис. 6. Перемещение элементов механизма относительно друг друга с течением времени  
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Рис. 7. Распределение напряжений по элементам механизма в последний момент 
времени работы: время 0,2 с; максимальное напряжение 6,7523 МПа 

В рамках проведенного исследования выполнен динамический расчет меха-
низма на прочность с целью оценки устойчивости к приложенным нагрузкам и, 
как следствие, работоспособности, возникающим в процессе работы. Основное 
внимание сосредоточено на анализе механизма раскрытия. Анализируя полу-
ченные результаты, можно сказать, что при заданных физико-механических 
свойствах материалов элементов конструкции механизма полученные макси-
мальные напряжения (6,7523 МПа) не превышают допустимые. Следовательно, 
все элементы механизма, включая наиболее нагруженные (ползун, рельс, тяги 
и качалки) демонстрируют достаточный запас прочности и способны выдержи-
вать эксплуатационные нагрузки без разрушения. 
При проектировании механизма выявлено, что нагрузка является не ударной, 

а высокоскоростной, вследствие чего механизм испытывает только упруго-де-
формирующие нагрузки, и потеря устойчивости происходит в последний мо-
мент времени работы механизма, а именно в момент удара ползуна о верхнюю 
грань рельсы. Поскольку время работы механизма 0,2 с, то удар в конце хода 
ползуна происходит в момент времени, выходящем за рамки моделирования, 
что видно на рис. 6. Как следствие, удар ползуна о рельсу не влияет на раскры-
тие консолей крыла. 
Особое внимание уделено анализу напряжений в критических узлах кон-

струкции, где наблюдаются максимальные воздействия. Установлено, что даже 
при пиковых нагрузках, возникающих в момент среза болтов (в начале работы 
механизма) и раскладки консолей (в конце работы), деформации элементов 
остаются в пределах допустимых значений. 

Заключение 

Несущие поверхности – это важные и технически сложные компоненты ЛА, 
которые подвергаются большим нагрузкам. Они составляют значительную 
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часть массы и влияют на аэродинамическое сопротивление ЛА. Поэтому важно 
правильно выбрать систему раскрытия консолей крыла и подобрать комплек-
тующие с учетом ее работы. Принцип механизма состоит в следующем: после 
команды на раскрытие срабатывает газогенератор, создавая давление. Под его 
воздействием поршень силового цилиндра через шток толкает ползун. Ползун 
перемещает тяги, которые поворачивают качалки и раскрывают консоли крыла.  
В рамках данной работы выбраны тяги и нерегулируемые наконечники 

к тягам, силовые качалки, а также параметры кинематической пары ползун – 
рельса. Конструкция и размеры тяг и наконечников подбирались согласно су-
ществующей нормативной документации для тяг управления самолетов и вер-
толетов: ОСТ 1 12791-77 для труб тяг; ОСТ 1 12796-77…12803-77 для нако-
нечников; ОСТ 1 12792-77…12795-77 для наконечников тяг в сборе. Чтобы 
изменить направление и плоскость усилий в тягах, используются силовые ка-
чалки, в их числе коромысловые качалки, которые меняют положение тяг отно-
сительно других элементов конструкции ЛА. Качалки изготавливаются мето-
дом штамповки из материалов АК4 и АК6. 
Согласно расчетной схеме, упрощенный механизм был нагружен. В рамках 

расчета детали тяг (ушко и штанга) объединены в одно целое. При этом штангу 
оставили в изначальной форме, а ее диаметр подобрали согласно ОСТ 1 12791-
77. Качалка получила крепление к силовым элементам ЛА через верхнее отвер-
стие. Замки разложенного и сложенного положений не учитывались, так как 
требуют отдельного анализа. 
Чтобы оценить работоспособность механизма и выявить его слабые места, 

проведено нагружение с имитацией массы крыльев. Расчет показал, что наи-
более нагруженными элементами являются балки, имитирующие крылья. 
Поскольку расчет направлен на исследование самого механизма, приводятся 
результаты без учета вспомогательных элементов. Результат численного моде-
лирования подтверждает работоспособность составленной модели. Полученные 
максимальные напряжения не превышают допустимые.   
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ВЫДЕЛЕНИЕ ЭТАПОВ ПРИ ПУСКЕ 
НЕУПРАВЛЯЕМЫХ АВИАЦИОННЫХ РАКЕТ 
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А. И. Цыбрий, А. В. Гуськов  
 
Новосибирский государственный технический университет, Новосибирск, Россия 

 
Аннотация. Анализируется пуск неуправляемых авиационных ракет с летательного аппарата с раз-
биением на этапы и выделением физических процессов, параметры которых оказывают различное 
воздействие на носитель (летательный аппарат). Рассмотрены основные этапы, во время которых 
носитель испытывает нагрузки. При старте ракеты и движении по пусковому блоку на носитель ока-
зываются механические нагрузки. При выходе ракеты из пускового блока и до удаления ракеты на 
расстояние, большее длины распространения газовой струи, на носитель воздействуют высокотем-
пературные продукты горения твердого топлива. При дальнейшем движении ракеты воздействие на 
носитель прекращается. Проведенный анализ позволяет в дальнейшем проводить расчеты, необхо-
димые для усовершенствования авиационного вооружения. 
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Введение 

онимание физических процессов и их параметров, формирующих воз-
действие на носитель (летательный аппарат), важно как с позиции без-
опасности, так и работоспособности летательных аппаратов и вооруже-

ния. В качестве вооружения в авиации широко применяются различные ракеты 
для поражения наземных и воздушных целей. Большинство образцов авиаци-
онного ракетного вооружения имеют в качестве средства доставки ракетные 
двигатели твердого топлива (РДТТ). Кроме классической авиации, быстрыми 
темпами развиваются беспилотные летательные аппараты с различными мас-
согабаритными параметрами, в конструкциях которых широко используются 
различные композитные материалы, пластики и легкие сплавы. Беспилотные 
летательные аппараты частично используют, а в будущем могут использовать 
весь спектр вооружения классической авиации. 
Воздействие запускаемых ракет рассматривается в различных областях тех-

ники, например, при старте ракет из шахт истечение продуктов сгорания из 
сопла ракеты сопровождается формированием сверхзвуковых струй, обладаю-
щих значительной кинетической и тепловой энергией. Струи могут воздейство-
вать на элементы конструкции стартовых комплексов, стартовую площадку 
и размещаемое на ней оборудование. В первые секунды старта ракета находит-
ся в непосредственной близости от стартового сооружения, что приводит к ча-
стичному отражению энергии струй и пусковых волн при запуске двигателя, 
вызывающему силовое, тепловое и акустическое воздействие на корпус ракеты, 
элементы конструкции пусковой установки [1]. Одной из основных задач при 
старте ракеты является определение ударно-волновых и газодинамических 
нагрузок на элементы конструкции пускового контейнера и ракеты [2].  
Газодинамические параметры в пусковом контейнере и в окрестности ракеты 

исследовались многими авторами разных стран с применением различных ме-
тодик [3–5]. 
Аналогичные задачи решаются и в космической технике при пусках ракет-

носителей [6], а также при «горячем» разделении ступеней ракет [7]. Большое 
внимание уделяется проблеме аэродинамического шума, негативно влияющего 
на ракеты при пуске [8]. 
При воздушном старте ракет c носителя создаются высокие нагрузки в узлах 

крепления пусковых установок с фюзеляжем летательного аппарата. Данные 
нагрузки возникают в результате необходимости обеспечения пороговых ско-
ростей выхода из пускового блока. После схода ракет возникают различные 
возмущения, параметры которых представляют опасность для летательного ап-

П 
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парата и его частей, а также для вооружения, располагающегося на летательном 
аппарате. Газовая струя РДТТ, истекающая из сопла при воздействии на возду-
хозаборник самолета, может привести к остановке двигателя летательного ап-
парата. Воздушный старт ракеты может осуществляться с помощью различных 
авиационных пусковых установок.  
Катапультные установки обеспечивают отделение ракеты от носителя с по-

перечной скоростью, обеспечивающей удаление ракеты на безопасное расстоя-
ние, после чего производится запуск РДТТ. Таким способом могут запускаться 
различные управляемые ракеты [9]. 

 Неуправляемые авиационные ракеты (НАР) запускаются из пусковых уста-
новок, крепящихся к фюзеляжу летательного аппарата и выполненных в виде 
блоков с различным количеством пусковых труб. Такой пуск является более 
опасным, так как распространение газовой струи РДТТ запускаемой ракеты 
происходит в области движения летательного аппарата [10]. 
В связи с этим при усовершенствовании авиационного вооружения или раз-

работке нового для воздушного носителя требуется понимание особенностей 
воздушного старта ракет, основой которых служит ряд физических процессов, 
возникающих в различные моменты времени при движении ракеты в пусковой 
установке и на траектории ее полета. Величины и виды воздействий на носи-
тель и запускаемую ракету обусловлены параметрами данных физических про-
цессов, поэтому необходимо разработать методику, которая позволяет опреде-
лять воздействия при пуске НАР на носитель. Для этого рассмотрим этапы пус-
ка НАР с носителя от момента начала работы двигателя на различных участках 
траектории полета с целью выявления факторов воздействия и их природы. 

Этапы пуска ракет с носителя 

Для выявления процессов, протекающих при пуске ракеты, изучим схему 
движения НАР относительно носителя (рис. 1). 

 

Рис. 1. Схема движения НАР относительно летательного аппарата 
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Рассматривая схему движения НАР относительно носителя, можно выделить 
пять этапов движения:  
 воспламенение и выход на режим РДТТ; 
 движение НАР по направляющей трубе пускового блока; 
 выход ракеты из пусковой трубы пускового блока; 
 движение НАР от среза пускового блока до безопасного расстояния; 
 движение НАР вне зоны движения летательного аппарата. 
Рассмотрим процессы, происходящие на каждом этапе, более детально. 
Первый этап пуска. Неуправляемая ракета располагается в направляющей 

пускового блока, фиксируясь с помощью бурта стакана ракеты, который при-
креплен к ее корпусу. Крепление стакана обеспечивает необходимую скорость 
выхода ракеты из пускового блока. Для предотвращения перемещения ракет 
в направляющих блока они фиксируются затвором. Ввиду больших скоростей 
полета самолетов, а также при пусках ракет из соседних направляющих ракеты 
могут быть подвержены дополнительному нагреву, поэтому в пусковых блоках 
могут использоваться теплозащитные прокладки либо заглушки из полиурета-
на, закрывающие выходное отверстие направляющей трубы.  
В начальный момент времени передается электрический сигнал на контакты 

ракеты, и срабатывает электровоспламенитель, поджигающий пороховой заряд 
воспламенителя, в результате горения которого в камере РДТТ возрастает дав-
ление. Далее начинается воспламенение заряда твердого топлива, выход двига-
теля на режим работы и истечение продуктов горения из сопла. Время выхода 
двигателя на режим составляет ориентировочно 10–1 с. После выхода на режим 
происходит горение заряда твердого топлива до полного его выгорания, после 
чего падает давление в результате истечения продуктов горения через сопло 
и отсутствия прихода газа [11, 12]. 
Схема расположения ракеты в пусковом блоке при работе двигателя изобра-

жена на рис. 2. 

 

Рис. 2. Схема расположения ракеты в пусковом блоке  

На первом этапе ракета находится в направляющей пускового блока, ее дви-
жение ограничено в направлении вектора ускорения свободного падения 
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и вдоль оси направляющей трубы за счет упора буртом стакана в пусковой 
блок, ускорение ракеты можно считать равным нулю, а сила тяги воздействует 
на пусковой блок. Величина и время этого воздействия будет обусловлена уси-
лием срыва стакана и параметрами РДТТ. Данное воздействие приводит к по-
явлению крутящего момента, воздействующего на носитель и элементы его 
конструкции. Струя продуктов сгорания распространяется за пусковым блоком. 
При разработке неуправляемых ракет важным параметром является началь-

ная скорость ракеты, которая задается исходя из требований безопасности 
и обеспечивается за счет заданного усилия срыва стакана и тяговых характери-
стик двигателя.  
Величина и время воздействия, оказываемого на первом этапе при пуске не-

управляемых ракет, являются исходными данными для выбора носителя ракет-
ного вооружения и, следовательно, при разработке или адаптации такового для 
носителя.  
Второй этап пуска. После срыва стакана начинается движение ракеты по 

направляющей трубе пускового блока (рис. 3).  

 

Рис. 3. Движение ракеты по направляющей трубе пускового блока 

После срыва стакана воздействие ракеты на носитель обусловлено силой 
трения корпуса ракеты о направляющую трубу пускового блока или центриру-
ющих утолщений, расположенных на корпусе ракеты. Сила трения на данном 
этапе изменяется во время движения ракеты по направляющей трубе пускового 
блока ввиду изменений условий трения, таких как масса ракеты и ее скорость. 
Струя продуктов сгорания распространяется по направляющей трубе пускового 
блока, воздействуя на ее поверхность высокотемпературным потоком продук-
тов горения топлива ракетного двигателя. Ракета в пусковом блоке на данном 
этапе может приобретать угловое ускорение в направлении крена, например, за 
счет конструкции сопла. 
Третий этап пуска начинается после пересечения среза направляющей тру-

бы пускового блока передним центрирующим утолщением ракеты (рис. 4). 
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Рис. 4. Пересечение переднего центрирующего утолщения ракеты среза 
направляющей трубы пускового блока 

После пересечения передним центрирующим утолщением ракеты среза 
направляющей трубы пускового блока появляются дополнительные возможно-
сти отклонения оси ракеты относительно оси направляющей трубы по направ-
лениям тангажа и рысканья под действием сил, воздействующих на ракету. При 
дальнейшем движении ракеты данное отклонение может увеличиваться, что 
приводит к изменению угла между осью направляющей трубы и осью ракеты 
и направления распространения струи продуктов сгорания.  
На втором и третьем этапе важной проблемой является износ и изменение 

размеров и формы направляющей трубы пускового блока, так как происходит 
процесс трения корпуса ракеты о ее поверхность. Ось ракеты отклоняется после 
выхода за ее срез переднего центрирующего утолщения, а также в результате 
воздействия высокотемпературных продуктов горения твердого топлива. Вы-
ход ракеты из пускового блока приводит к изменению направления распро-
странения струи продуктов сгорания относительно носителя и изменению 
направления скорости воздуха относительно ракеты на последующих этапах.  
Четвертый этап пуска начинается после пересечения среза сопла ракеты 

среза направляющей трубы пускового блока (рис. 5). 

 

Рис. 5. Выход ракеты из пускового блока 
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После выхода ракеты из пускового блока и освобождения стабилизатора ра-
кеты начинается его раскрытие. В данный момент центр давлений располагает-
ся перед центром масс ракеты, вследствие чего появляется момент аэродинами-
ческих сил, в результате действия которого происходит дальнейшее отклонение 
траектории движения ракеты относительно оси направляющей трубы пускового 
блока. Кроме того, после раскрытия стабилизатора дальнейшие колебания ра-
кеты на траектории полета приводят к изменению угла воздействия струи про-
дуктов сгорания на носитель [13]. Для определения воздействия на данном 
этапе продуктов сгорания заряда топлива ракетного двигателя на носитель тре-
буются расчеты динамики полета ракеты на активном участке, траектории 
и области распространения струи продуктов сгорания ее двигателя в сносящем 
потоке воздуха, так как воздействие на струю сносящего потока может значи-
тельно влиять на характеристики струи [14]. 
При пуске ракет залпом, кроме вышесказанного, следует учитывать, что пус-

ки и движение последующих ракет могут происходить при условии распро-
странения струй продуктов сгорания ранее выпущенных ракет из пускового 
блока, что также может приводить к изменению траекторий ракет и струй про-
дуктов сгорания их двигателей [15]. 
Воздействие струи продуктов сгорания заряда топлива РДТТ на элементы ле-

тательного аппарата, в частности, на пусковой блок, начинается с момента пе-
ресечения задней части ракеты среза направляющей трубы пускового блока. По 
мере отдаления ракеты от пускового блока это воздействие изменяется. На дан-
ном этапе пуска ракеты струя продуктов горения заряда топлива ракеты имеет 
большие размеры в радиальном и осевом направлении. Так, например, при пус-
ке ракет калибром 80 мм факел ракеты имеет радиус не менее метра на рассто-
янии от сопла в 5 м [10].  
Струи ракетных двигателей имеют сложную структуру, состоящую из раз-

личных областей течения газа. Схема струи продуктов горения топлива ракеты 
представлена на рис. 6. 

 

Рис. 6. Схема зон и участков струи продуктов сгорания РДТТ 
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Струя имеет две основные зоны: ядро струи и зону смешения. Зона смешения 
начинается у среза сопла на границе струи, далее вдоль оси струи расширяется 
и смыкается на конце начального участка. Начальный участок характеризуется 
волновой структурой в ядре и примыкающей к нему зоной смешения. Переход-
ный и основной участок часто рассматривают совмещенными. На данных 
участках постепенно снижается скорость струи и происходит турбулентное 
смешение продуктов горения с окружающим воздухом. Струя распространяется 
на расстояние, на котором газовый поток тормозится до скорости, соизмеримой 
со скоростью носителя. В связи с этим струя ракетного двигателя может иметь 
большую протяженность и диаметр, а параметры струи в различных ее сечени-
ях могут зависеть от геометрии сопла, его степени нерасчетности, параметров 
истекающего газа и сносящего потока [16, 17]. 
Воздействие струи на носитель и пусковой блок будет изменяться по мере 

удаления ракеты. Взаимодействие начального участка струи с преградой в виде 
пускового блока может происходить с колебаниями силы механического и теп-
лового воздействия по мере удаления ракеты от носителя [19]. Распространение 
струи при пуске ракет с носителя происходит в подвижной воздушной среде, 
минимальная скорость которой при выходе ракеты из пускового блока равна 
сумме скоростей носителя и начальной скорости ракеты, что следует учиты-
вать при расчетах распространения струи продуктов горения твердого топлива 
ракеты. 
Дальнейшее удаление ракеты от носителя приведет к увеличению площади 

взаимодействия струи и поверхностей носителя с уменьшением механического 
и теплового воздействия. 
Все возникающие на данном этапе отклонения ракеты от оси направляющей 

трубы приводят к изменению направления распространения струи продуктов 
сгорания относительно носителя и направления скорости воздуха относительно 
ракеты. Механическое и тепловое воздействие струи на данном этапе являются 
важными проблемами при разработке РДТТ, так как такое воздействие может 
приводить к остановке двигателя носителя, воздействовать на вооружение 
и аппаратуру, находящуюся на носителе.  
Пятый этап пуска является безопасным для носителя, так как его движение 

происходит вне зоны распространения струи продуктов горения твердого топ-
лива ракеты. 
Следует отметить, что воздействия, возникающие на всех этапах, зависят от 

параметров тяги двигателя ракеты. 

Заключение 

Для определения возникающих воздействий и пространства, в котором они 
влияют на носитель при пуске неуправляемых ракет, выделено пять основных 
этапов, основанных на физических процессах. Важными параметрами физиче-
ских процессов являются: сила механического воздействия, обусловленная тя-
гой двигателя и усилием срыва стакана; скорость потока струи продуктов горе-
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ния заряда топлива ракеты; область распространения продуктов горения и их 
температура; давление и время воздействия на носитель. 
На первом этапе основным видом воздействия, влияющим на носитель, явля-

ется механическое воздействие, связанное с достижением усилия, необходи-
мого для срыва стакана. Данное механическое воздействие может приводить 
к образованию крутящего момента на носитель. Величина и время данного воз-
действия могут быть исходными данными для выбора носителя ракетного во-
оружения, следовательно, при разработке или адаптации такового для беспи-
лотных летательных аппаратов. 
На втором этапе механическое воздействие обусловлено силой трения корпу-

са ракеты о поверхность направляющей трубы пускового блока. Высокотемпе-
ратурная струя продуктов горения заряда топлива двигателя также воздействует 
на направляющую трубу пускового блока, что в совокупности образует воздей-
ствие, влияющее на износ и изменение геометрии направляющей трубы пуско-
вого блока. 
На третьем этапе, как и на втором, важной проблемой является износ направ-

ляющей трубы пускового блока под действием силы трения и высокотемпера-
турной струи продуктов горения заряда топлива ракеты. Кроме того, при выхо-
де переднего центрирующего утолщения из направляющей трубы возникают 
отклонения, которые влияют на неравномерность износа на выходном участке 
и на изменение направления распространения струи продуктов сгорания отно-
сительно носителя и направления скорости движения окружающей среды на 
последующих этапах.  
На четвертом этапе воздействие запускаемой ракеты связано с распределени-

ем физических параметров на различных участках струи. Их изменение по мере 
удаления ракеты от носителя будет уменьшаться и иметь колебательный харак-
тер. Воздействие струи на носитель прекратится в результате выхода последне-
го из зоны распространения струи. Кроме того, возможно изменение траекто-
рии ракеты относительно носителя и направления скорости движения воздуха 
относительно ракеты, что может привести к изменению угла воздействия струи 
РДТТ с поверхностями носителя.  
На пятом этапе воздействие на носитель прекращается. 
При рассмотрении этапов пуска неуправляемой ракеты с носителя видно, что 

при усовершенствовании авиационного вооружения или разработке нового для 
беспилотной авиации требуются расчеты внутренней баллистики и тяги РДТТ 
для определения относительного перемещения ракеты, а также расчет динами-
ки полета ракеты на активном участке и параметров распространения газовой 
струи, что будет целью дальнейшей работы.   
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Аннотация. Недавние достижения в области разработок радиолокационных головок самонаведения 
значительно повысили точность и эффективность противоракет при перехвате воздушных целей. Это 
особенно важно в областях защиты летательных аппаратов, где для снижения вероятности перехва-
та летательного аппарата противоракетой противника требуются соответствующие контрмеры. Рас-
смотрена стратегия на основе машинного обучения с подкреплением для применения ложных целей 
для повышения вероятности преодоления авиационными средствами поражения систем противовоз-
душной и противоракетной обороны условного противника, а также повышения выживаемости авиа-
ционных средств поражения при противодействии противовоздушной и противоракетной обороны. 
Стратегия включает в себя скоординированную работу ложных целей, обученных с использованием 
алгоритмов MADDPG (Multi-Agent Deep Deterministic Policy Gradient) и MATD3 (Multi-Agent Twin De-
layed Deep Deterministic Policy Gradient). Ложные цели работают в соответствии с концепцией «веду-
щий – ведомый» с различными вариантами построения для обеспечения эффективной координации 
внутри группы ложных целей. Данная стратегия позволяет оценивать ситуацию по различным пара-
метрам, включая зоны (сектора) применения ложных целей, направления запуска противоракеты, 
максимальные скорости ложных целей и скорости противоракет из состава систем противовоздушной 
и противоракетной обороны условного противника. 
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Abstract. Recent advances in radar homing head technology have significantly improved the accuracy 
and effectiveness of interceptor missiles against aerial targets. This is especially critical in the context of 
protecting aircraft, where appropriate countermeasures are needed to reduce the likelihood of interception 
by hypothetical enemy missile defense systems. This article presents a reinforcement learning–based 
strategy for deploying decoys to enhance the probability of aviation strike assets penetrating hostile air 
and missile defense systems, as well as to improve their survivability during engagement. The strategy 
involves coordinated actions of decoys trained using MADDPG (Multi-Agent Deep Deterministic Policy 
Gradient) and MATD3 (Multi-Agent Twin Delayed Deep Deterministic Policy Gradient) algorithms. The de-
coys operate under a leader–follower architecture, employing various formation patterns to ensure effec-
tive intra-group coordination. The approach enables dynamic situation assessment across multiple para-
meters, including deployment zones of decoys, interceptor missile launch vectors, and the maximum ve-
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Введение 

овременные средства противодействия летательным аппаратам, осна-
щенные радиолокационными головками самонаведения (РЛГСН), пред-
ставляют серьезную угрозу для авиационных средств поражения (АСП), 

обладающих ограниченной маневренностью. Для снижения вероятности пере-
хвата АСП применяется два основных подхода: первый основывается на лож-
ном наведении и отвлечении средств противодействия, второй предполагает 
физическое устранение средств противодействия. 
Ложные цели, которые являются одним из средств электронного противодей-

ствия, могут использоваться для воздействия на РЛГСН, применяемые в систе-
мах конечного наведения на конечном участке траектории летательного аппа-
рата. Успешность выполнения задач ложными целями сильно зависит от таких 
характеристик, как направление выброса и время автономной работы. В разных 
странах уже отработаны принципы, на которые опирается тактика применения 
ложных целей, при этом ведутся дополнительные исследования в связи с по-
стоянным ростом характеристик РЛГСН. 
Авиационные ложные цели являются эффективным средством защиты пило-

тируемой авиации и АСП. Применение беспилотных летательных аппаратов 
в качестве ложных целей началось в 1950-х гг. Опыт участия ВВС США и Из-
раиля в локальных конфликтах позволил сформировать современный облик 
авиационной ложной цели как малогабаритного дешевого летательного аппара-
та, обладающего широкими функциональными возможностями [1] .  

С 



ЭКСПЛУАТАЦИЯ АЭРОКОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКИ 

 

Aerospace Engineering and Technology. 2025. Vol. 3, no. 2  364 

Формулировка проблемы и моделирование применения ложной цели  

Рассматривается сценарий, протекающий в воздушной среде, в котором про-
тивовоздушная ракета нацелена на авиационное средство поражения. Как пока-
зано на рис. 1, когда бортовая аппаратура АСП обнаруживает потенциальную 
угрозу, формируется команда применения ложных целей в соответствующем 
направлении, чтобы перенаправить приближающуюся угрозу от защищаемого 
объекта.  

 

Рис. 1. Общая схема предлагаемой методологии 

В настоящем исследовании предполагается, что ложная цель несет полезную 
нагрузку – станцию активных помех, не влияющую на его летно-технические 
характеристики во время выполнения поставленной задачи. Совместное плани-
рование траектории группой ложных целей является ключевым фактором, вли-
яющим на выполнение поставленной задачи. В связи с этим применяется кон-
цепция взаимодействия ложной цели «ведущий – ведомый»; одна ложная цель 
назначается ведущей, а остальные – ведомыми. В ситуациях, когда расстояние 
между АСП и противоракетой достаточно велико, точка рассеяния, называемая 
«центром рассеяния», может использоваться для представления ЭПР АСП. 
Примечательно, что в реальном сценарии взаимодействия противоракета пере-
хватывает виртуальный центр рассеивания, а не фактическую цель. Следова-
тельно, когда АСП выбрасывает ложные цели с определенным уровнем ЭПР, 
центр рассеивания смещается вдоль линии от АСП к ложной цели, как показано 
на рис. 2, а. Тем самым линия визирования изменяется, что приводит к измене-
нию точки захвата РЛГСН противоракеты и, как следствие, к изменению траек-
тории противоракеты. Чем больше ЭПР ложной цели, тем дальше от АСП уда-
ляется центр рассеяния. 
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Для оценки требуемого уровня ЭПР σ௦௖ предлагается дополнить формулу из 
[2] для нескольких ложных целей, чтобы рассчитать приблизительное значение 
уровня ЭПР и положение эквивалентного центра рассеяния: 

 σ௦௖ ൌ 10 logଵ଴൫10஢ೞ ଵ଴⁄ ൅ 10஢೏భ ଵ଴⁄ ൅ ⋯൅ 10஢೏೙ ଵ଴⁄ ൯,	

	 ௦௖ݔ ൌ
ଵ଴ಚೞ భబ⁄ ௫ೞାଵ଴

ಚ೏భ భబ⁄ ௫೏భା...ାଵ଴
ಚ೏೙ భబ⁄ ௫೏೙

ଵ଴഑ೞ೎ భబ⁄ ,	

	 ௦௖ݕ ൌ
ଵ଴ಚೞ భబ⁄ ௬ೞାଵ଴

ಚ೏భ భబ⁄ ௬೏భା...ାଵ଴
ಚ೏೙ భబ⁄ ௬೏೙

ଵ଴ಚೞ೎ భబ⁄ ,	

где ݀	ሾ݅ሿ представляет собой каждую отдельную ложную цель, а ݅ ൌ 1,2, …݊, σ௦ 
σௗሾ௜ሿ  и σ௦௖  – уровень эффективной площади рассеяния АСП, уровень ЭПР ሾ݅ሿ 
ложной цели и уровень ЭПР эквивалентного центра рассеяния соответственно. 
,௦ݔ) ௦ݕ ,௦௖ݔ) ,( ௦௖ݕ ,ௗሾ௜ሿݔ) ,( ௗሾ௜ሿݕ ) – мгновенное положение АСП, эквивалентного 
центра рассеяния и ሾ݅ሿ ложной цели. 

 

Рис. 2. Траектории ракеты, АСП и ложных целей: а – смещение центра рассеяния АСП;  
б – положение эквивалентного центра рассеяния 

Целесообразность использования нескольких ложных целей можно объяс-
нить двумя ключевыми моментами: эффективность мощности сигнала помех 
определяет многие параметры полезной нагрузки, поэтому вместо использова-
ния одной большой ложной цели с «тяжелой» полезной нагрузкой использова-
ние нескольких меньших ложных целей с более «легкой» полезной нагрузкой 
может оказаться более эффективным; в случае потери одной из ложных целей 
оставшиеся могут продолжать эффективно выполнять поставленную задачу. 

Основные концепции обучения с подкреплением  

Глубокий подход на основе обучения с подкреплением применяется в [3] для 
направления ложной цели для защиты АСП от высокоманевренных противо-
ракет. 
Целью использования алгоритма обучения с подкреплением с несколькими 

агентами является машинное обучение логики применения ложных целей сов-
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местному планированию пути для формирования роя, предполагая, что все 
ложные цели остаются обнаруживаемыми РЛГСН противоракеты в одно и то 
же время.  
Во время обучения ложных целей АСП, противоракете и ложным целям од-

новременно присваиваются случайные точки положения. На начальном этапе 
и ложные цели, и АСП находятся в поле зрения РЛГСН противоракеты, при 
этом РЛГСН противоракеты провела захват цели. Впоследствии ложные цели 
начинают движение из определенных точек для эффективного выполнения по-
ставленной задачи по изменению траектории движения противоракеты. Вместо 
того, чтобы сосредоточиться на текущем положении противоракеты, устанав-
ливаются виртуальные точки интереса, в которые направляется «ведущий» 
агент. Сектор применения является ключевым параметром для успешного вы-
полнения поставленной задачи ложными целями. 
По завершении этапа обучения ожидаемым результатом является то, что 

«ведущий» агент движется к установленной точке, в то время как «ведомые» 
агенты корректируюn свое местоположение для поддержания требуемой кон-
фигурации строя, тем самым отслеживая перемещения «ведущего» агента. 
Обучение с подкреплением формализует взаимодействие между агентом, 

действующим автономно, и его окружающей средой, используя структуру, из-
вестную как марковский процесс принятия решений (MDP), как показано на 
рисунке 3. MDP характеризуется последовательностью ሺܵ, ,ܣ ܴ, ܶ, γሻ, где ܵ обо-
значает определенный набор состояний, ܣ  – определенный набор действий. 
  

 

Рис. 3. Схема подкрепления 

Функция перехода ܶ: ܵ ൈ ܣ ൈ ܵ	 → ሾ0,1ሿ определяет вероятность перехода из со-
стояния ݏ ∈ ܵ в другое состояние ݏ′ ∈ ܵ, учитывая конкретное действие ܽ ∈  .ܣ
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Функция вознаграждения ܴ ∶ ܵ ൈ ܣ ൈ ܵ  определяет немедленное вознагражде-
ние, которое может быть стохастическим, которое получает агент, когда он вы-
полняет действие ܽ в состоянии ݏ и переходит в состояние ݏ′. Параметр γ пред-
ставляет собой коэффициент дисконтирования, уравновешивающий важность 
немедленного вознаграждения и будущего вознаграждения. 
В обучении с подкреплением после выполнения действия вознаграждение – 

положительное или отрицательное – предоставляется в качестве обратной связи 
для оценки эффективности действия. Накопительное вознаграждение на каж-
дом временном шаге ݐ рассчитывается по формуле 

 ܴሺ߬ሻ ൌ ௧ାଵݎ ൅ ௧ାଶݎ ൅ ௧ାଷݎ ൅ ௧ାସݎ ൅ 	. . . 	, 

Однако простое суммирование вознаграждений практически нецелесообраз-
но, поэтому в уравнение необходимо ввести коэффициент дисконтирования. 
Этот коэффициент дисконтирования корректирует будущие вознаграждения, 
экспоненциально взвешивая в соответствии с их временным шагом, делая их 
сопоставимыми с немедленными вознаграждениями. Краткосрочные возна-
граждения более надежны, поскольку они более предсказуемы, чем те, которые 
прогнозируются далеко в будущее. Приведем модифицированную формулу для 
вычисления совокупности вознаграждений:  

 ܴሺτሻ ൌ ௧ାଵݎ ൅ γݎ௧ାଶ ൅ γଶݎ௧ାଷ ൅ γଷݎ௧ାସ ൅ 	. . . 	, 

что соответствует 

 ܴሺτሻ ൌ ∑ γ௞ݎ௧ା௞ାଵஶ
௡ୀଵ . 

Фактор дисконтирования γ – ключевой параметр в обучении с подкреплением, 
варьирующимся от 0 до 1. Более высокое значение γ подразумевает меньшее 
дисконтирование будущих вознаграждений, побуждая агента сосредоточиться на 
долгосрочных выгодах. Наоборот, более низкая γ приводит к большему дискон-
тированию, отдавая приоритет краткосрочным вознаграждениям.  
Важнейшей концепцией в обучении с подкреплением является компромисс 

между исследованием и применением. Исследование включает проверку от-
клика на случайные действия для получения агентом новых знаний об окружа-
ющей среде, тогда как применение использует существующие знания для при-
нятия оптимальных решений. Существует два основных подхода к обучению 
агентов обучения с подкреплением: методы, основанные на политике и ценно-
сти. Методы, основанные на политике, напрямую изучают политику, которая 
направляет агента при выборе действий для максимизации совокупной ожида-
емой отдачи. В детерминированной политике для каждого состояния выбирается 
определенное действие, в то время как стохастическая политика создает рас-
пределение вероятностей по возможным действиям для данного состояния. Ме-
тоды, основанные на ценности, с другой стороны, полагаются на функцию цен-
ности, которая сопоставляет каждое состояние с его ожидаемым значением, 
помогая косвенно определить оптимальное действие. Распространенной аль-
тернативой функции ценности является функция действие – ценность, обозна-
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чаемая как ܳሺݏ, ܽሻ, который обеспечивает измерение ожидаемого вознагражде-
ния за выполнение определенного действия в заданном состоянии. Эта функция 
является одним из наиболее известных методов вычисления -значений, облег-
чая эффективное принятие решений агентов обучения с подкреплением. 

Структура централизованного обучения и децентрализованного  
выполнения  

Применение алгоритма обучения с подкреплением для одного агента и для 
обучения нескольких агентов неэффективно из-за нестационарной природы пе-
реходов в таких сценариях. В марковском процессе принятия решений, кото-
рый является своего рода структурой, используемой для обучения с подкрепле-
нием для одного агента, предполагается, что вероятности перехода для каждой 
пары состояние – действие остаются постоянными с течением времени. Однако, 
когда несколько агентов обучаются в одной и той же среде, это предположение 
больше не выполняется, поскольку действия каждого агента могут влиять на 
среду и, таким образом, изменять динамику перехода для других агентов. 
Обучение с подкреплением для нескольких агентов (MARL) – это подход 

обучения нескольких агентов совместному обучению, сотрудничеству и взаи-
модействию друг с другом в одной среде. Две основные проблемы, с которы-
ми сталкиваются алгоритмы MARL, – это нестационарные переходы и экс-
поненциально расширяющиеся пространства состояний и действий. По мере 
увеличения числа агентов размеры как пространств состояний, так и про-
странств действий растут экспоненциально. Для решения этих проблем пред-
ложены различные подходы [4, 5]. Большинство из них подпадают под подход, 
известный как централизованное машинное обучение с децентрализованным 
выполнением. 
Централизованное обучение и децентрализованное выполнение (CTDE) [6] – 

это подход, используемый MARL, который обрабатывает вычислительную 
сложность во время фазы обучения, а не во время исполнения. Часто использу-
емый подход для реализации этой техники – обучение централизованного кри-
тика и выполнение децентрализованных акторов (рис. 4). Этот метод расширяет 
модель «ученик – учитель», в данной конфигурации сеть «учителя» обучается 
не в режиме реального времени, не ограничиваясь необходимостью немедлен-
ного исполнения. Основная цель – сделать возможным обучение нейронных 
сетей, способных эффективно решать многоагентные задачи, используя гло-
бальную информацию, которая собирается несколькими агентами во время 
обучения, но не во время выполнения задачи. 
Алгоритм MADDPG [6] представляет собой решение, основанное на принци-

пе «ученик – учитель» для решения многоагентных задач, основываясь на од-
ноагентном аналоге Deep Deterministic Policy Gradient (DDPG) [7]. Основная 
идея MADDPG заключается в том, что, если известны действия всех агентов, 
среда остается неподвижной даже при изменении принципа функционирования. 
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Рис. 4. Централизованное обучение и децентрализованное выполнение многоагентной 
структуры обучения с подкреплением 

Программный код алгоритма MADDPG представлен в [6]. Подобно DDPG, 
MADDPG является алгоритмом, использующим случайные выборки из опыта, 
накопленного во время обучения. Каждый агент имеет свое наблюдение 
и безграничную «свободу действий», а также четыре нейронные сети: ученик, 
учитель, целевой ученик и целевой учитель. Сеть учеников производит детер-
минированные действия на основе локальных наблюдений, в то время как сеть 
учителей оценивает эффективность работы ученика, вычисляя значение. В от-
личие от общих принципов, применяемых для распределения вероятностей, 
сеть ученика напрямую сопоставляет информацию о состоянии с результатами 
выполняемых действий (причинно-следственные связи). Ключевые параметры, 
такие как текущие и последующие совместные состояния, совместные действия 
и вознаграждения, полученные каждым агентом, сохраняются в «накопленном» 
опыте на каждой итерации. Для обучения агентов используется партия случай-
ных выборок из «накопленного» опыта. 

MATD3 [8] расширяет алгоритм Twin-Delayed Deep Deterministic Policy 
Gradient (TD3) [9] на многоагентную область и, подобно MADDPG, использует 
централизованную структуру обучения и децентрализованного выполнения. 
При этом предполагается, что во время обучения имеется доступ к прошлым 
действиям, наблюдениям, вознаграждениям и алгоритму поведения всех аген-
тов. Эта информация используется каждым агентом для обучения двух центра-
лизованных учителей. Алгоритм TD3 улучшает DDPG, смягчая смещение пере-
оценки в Q-функции, аналогично подходу двойного Q-обучения. В DDPG 
ошибки аппроксимации многослойного перцептрона (MLP) в сочетании с ис-
пользованием метода градиентного спуска часто приводят к завышенным зна-
чениям Q для пар «причина – следствие». Эта переоценка приводит к более 
медленной сходимости результатов во время обучения. TD3 решает эту про-
блему, привлекая двух учителей ܳఏభ и ܳఏమ, а также две соответствующие сети 
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целевых учителей. Чтобы уменьшить смещение переоценки, они обновляются 
минимумом обоих учителей. 

Формирование вознаграждения и архитектура нейронной сети 

Создание оптимальной глобальной функции вознаграждения представляет 
собой сложную задачу в обучении с подкреплением, особенно в сценариях 
с участием нескольких агентов. В сценарии настоящей работы подразумевается 
защита АСП посредством применения ложной цели для защиты АСП от проти-
воракет, при этом успешность выполнения поставленной задачи зависит от 
сплоченных действий агентов. Чтобы выполнить эту задачу, агенты должны 
совместно перемещаться, соблюдая требование постоянно оставаться в поле 
зрения РЛГСН.  
Предлагаемая тактика применения ложной цели для выполнения совместной 

задачи включает использование тактики применения, при которой один агент 
назначается ведущим, а остальные агенты действуют как ведомые. В каждом 
запуске сектор применения назначается случайным образом ведущей ложной 
целью, причем угол является кратным 10 в диапазоне от 10 до 360. Затем со-
здается виртуальная точка путем использования значения этого угла в качестве 
точки отсчета, которая выступает как приоритетная цель для ведущего агента, 
к которой он должен двигаться. Глобальная функция вознаграждения задана 
двумя условиями: ведущий агент поощряется при движении к назначенной точ-
ке, затем ведомые агенты поощряются при сохранении заданной конфигурации 
роя. 
Алгоритмы, предлагаемые для применения в настоящей работе – MADDPG 

и MATD3, которые работают в рамках, состоящих из нейронных сетей ученика 
и учителя. Сеть ученика определяет действия на основе имеющихся локальных 
наблюдений, тогда как сеть учителя оценивает «производительность» ученика 
с учетом глобальных наблюдений и совместных действий. 

Моделирование процесса  

В работе [10] разработан численный симулятор боевой обстановки для моде-
лирования процессов отражения радиосигналов в реальных сценариях, в кото-
рых одноразовая ложная цель и защищаемый летательный аппарат находятся 
в движении. Симулятор основан на методе Монте-Карло, который в указанном 
источнике используется для оценки влияния характеристик и сценария приме-
нения ложной цели на вероятность промаха средства противодействия.  
Для оценки эффективности предлагаемой тактики применения ложных целей 

при угрозе со стороны одной противоракеты предлагается использовать метод 
Монте-Карло. Эффективность тактики применения оценивается на основе че-
тырех критических параметров: сектора применения ложных целей, направле-
ния движения противоракеты, максимальной скорости ложных целей и скоро-
сти противоракеты. 
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Оценка на основе изменяемой области размещения ложных целей и 
направления пуска ракеты 

В первом случае задаются постоянные значения по умолчанию для макси-
мальной скорости ложной цели и скорости АСП. Это позволяет проанализиро-
вать влияние секторов применения ложных целей и направления движения 
противоракеты на успешность выполнения поставленной задачи. Как показано 
на рис. 5, формируется шесть секторов применения ложных целей, а противо-
ракета может быть запущена из одной из четырех случайных точек. 

 

Рис. 5. Зоны и углы развертывания ложных целей 
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При каждом запуске местоположение ложных целей было случайным обра-
зом определено в одном из секторов, а противоракета двигалась из одной из за-
ранее определенных точек.  
Для данной постановки задачи определяется максимальная скорость ложной 

цели, АСП и противоракеты. После каждой итерации обрабатываются резуль-
таты для последующего анализа, например, определение процента успешности 
изменения траектории противоракеты. Итерация заканчивается, когда противо-
ракета поражает либо настоящую цель, либо ложную цель. 

Оценка с переменной максимальной скоростью ложных целей и скоростью 
противоракеты  

Во втором случае исследуется влияние максимальной скорости ложных це-
лей и скорости противоракеты на эффективность предлагаемой тактики приме-
нения.  
Задаются диапазоны скорости ложной цели (м/с) и скорости противоракеты 

(м/с), что позволяет оценить успешность тактики применения ложных целей, 
обученных алгоритмом MADDPG и MATD3. 

Оценка надежности обученных ложных целей в условиях постановки  
помех  

Чтобы оценить эффективность применения обученных ложных целей в при-
ближенных к реалистичным условиям, например, таких, в которых могут учи-
тываться отказы бортовой аппаратуры ложных целей, вводятся помехи во все 
параметры функционирования. Помехи задаются в процентах, которые умно-
жаются на значения определенных параметров наблюдения (от 0 до 1).  
Результирующие данные наблюдения представляют собой сумму номиналь-

ных значений и значений, скорректированных с учетом помех. В этом сравне-
нии противоракета последовательно запускается из одной и той же области, 
а ложные цели развертываются в одном и том же секторе применения. 

Заключение 

Предложена тактика применения авиационных ложных целей на основе обуче-
ния с подкреплением, направленная на повышение вероятности выживания АСП.  
В работе рассмотрены алгоритмы MADDPG (Multi-Agent Deep Deterministic 

Policy Gradient) и MATD3 (Multi-Agent Twin Delayed Deep Deterministic Policy 
Gradient) для обучения ложных целей совместному скоординированному поведе-
нию. Тактика применения подразумевает, что одна ложная цель является ведущей, 
а другие – ведомыми. Предлагается проведение оценки эффективности рассматри-
ваемого подхода с использованием четырех ключевых параметров: сектора приме-
нения ложных целей; направления движения противоракеты из состава системы 
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ПВО/ПРО условного противника; скорости движения ложных целей; скорости 
движения противоракеты.  
Такой подход имеет определенные ограничения, в частности, длительное время, 

необходимое для установления конфигурации роевого формирования после выбро-
са ложной цели. Однако благодаря возможности принятия независимых решений, 
которую подход предоставляет ложным целям, они способны эффективно прово-
дить реконфигурацию строя в динамичных условиях боевых действий. 
Разработка и тестирование конфигурации роя дронов, предназначенной для при-

крытия летящего беспилотника-цели от наземных средств радиолокационного об-
наружения, рассматриваются в [11]. В исследовании рассмотрено четыре различ-
ные конфигурации для роя дронов, и сделан вывод, что архитектура роя дронов, 
использующая несколько ложных целей, наиболее эффективная с точки зрения со-
здания помеховой обстановки. 
Стратегия по использованию трех беспилотных летательных аппаратов, несущих 

полезную нагрузку, в виде станции помех для защиты корабельной ударной группы 
от противокорабельных ракет приведена в [12]. Беспилотные летательные аппараты 
используются в качестве ложных целей, стратегия их применения предусматривает 
схожее обучение с подкреплением. Результаты моделирования показывают, что 
в определенных условиях вероятность увода на ложную цель противокорабельной 
ракеты составила 81 %. 
Авторы считают, что применение представленной тактики применения авиаци-

онных ложных целей на основе обучения с подкреплением целесообразно для 
дальнейшего моделирования в составе перспективных авиационных средств пора-
жения.   
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