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Íàó÷íî-èñïûòàòåëüíûé öåíòð
ðàêåòíî-êîñìè÷åñêîé ïðîìûøëåííîñòè
Ðîññèè: îñíîâíûå íàïðàâëåíèÿ
ïðîèçâîäñòâåííîé è íàó÷íîé
äåÿòåëüíîñòè

Ã.Ã. Ñàéäîâ

В декабре 2009 года исполняется 60 лет Федеральному казенному предприятию
"Научно�испытательный центр ракетно�космической промышленности".

Наше предприятие было создано в 1949 г. как Филиал №2 НИИ�88
(ЦНИИМАШ). В 1956 г. оно было преобразовано в самостоятельное предприятие –
НИИ�229 Государственного комитета по оборонной промышленности. В 1966 г. в
связи с организацией Министерства общего машиностроения предприятие было
включено в его структуру и получило наименованиеНИИ химического машиностро�
ения (НИИХИММАШ). В дальнейшем НИИХИММАШ был включен в структуру
Российского космического агентства. В 2008 г. наше предприятие было реорганизо�
вано в Федеральное казенное предприятие "Научно�испытательный центр ракет�
но�космической промышленности", входящее в структуру Федерального космичес�
кого агентства.
НИЦ РКП – головной испытательный центр Федерального космического

агентства по стендовой отработке жидкостных ракетных двигателей, двигательных
установокна различных компонентах топлива, испытаниямкосмических аппаратов в
термобарокамере в условиях имитации космоса, исследованиям проблем старта ра�
кет�носителей и стартовых сооружений.
18 декабря 1949 г. на испытательном стенде№1 состоялосьпервое огневоеиспыта�

ние ракеты Р�1, созданной Конструкторским бюро С.П. Королева. С этого события
началась деятельность предприятия как испытательного центра. На эксперименталь�
ной базе предприятия проведены испытания двигательных установок баллистичес�
ких ракет Р�1, Р�2, Р�5, Р�7, Р�9, Р�12, Р�14, Р�36М, обеспечивших основу обороно�
способности страны, а также ракет космического назначения "Восток", "Восход",
"Союз", "Протон", "Зенит", системы "Энергия" – "Буран" и многих других.
В составНИЦРКПвходят испытательные комплексы, не имеющие аналогов в ра�

кетно�космическойотраслиРоссии:ИС�101 иИС�102 для испытаний ступеней ракет
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Представлены основные направления производственной и научной деятельности Федераль�
ного казенного предприятия "Научно�испытательный центр ракетно�космической промышлен�
ности", которое является основным испытательным центром Федерального космического
агентства России по комплексной отработке изделий ракетно�космической техники.

G.G. Saydov. Research And Test Center Of Rocket And Space Industry Of Rus-
sia: The Basic Directions Of Industria and Scientific Activity

The basic directions of industrial and scientific activity of the Federal State Enterprise "Research and
Test Center of Rocket and Space Industry" which is the main test center of Federal Space Agency are rep�
resented.



сЖРД тягой до 1200 тс; стенды для испытанийЖРДна
традиционныхиперспективныхкомпонентах топлива
(в том числе стендИС�105, на котором проводятся ис�
пытанияЖРД на компонентах топлива метан–кисло�
род); стендовый комплекс для отработки кислород�
но�водородныхЖРД тягой до 200 тс и разгонных бло�
ков с кислородно�водородными ЖРД, включающий
производство по выработке жидкого водорода мощ�
ностью 800 т в год; термобарокамеры для тепловаку�
умных испытаний космических аппаратов и модулей
орбитальных станций. В термокамерах НИЦ РКП от�
работаны на различных тепловых режимах практичес�
ки все космические аппараты, корабли и орбитальные
станции, созданные в России. В НИЦ РКП накоплен
многолетний опыт по созданию и эксплуатации
первого и единственного в России крупнотоннажного
производстважидкого водорода и систем его хранения
и транспортировки.
За время деятельности предприятия на его стендах

было проведено более 60000 испытаний ЖРД, ДУ, их
агрегатов, ступеней ракет, тепловакуумных испыта�
ний космических аппаратов.
Коллектив предприятия принимал непосредствен�

ное участие в создании на космодроме Байконур Уни�
версального комплекса "Стенд�старт" (УКСС), с кото�
рого впервые стартовала ракета�носитель "Энергия".
НИЦ РКП выполняет большой объем научно�ис�

следовательских и опытно�конструкторских работ для
обеспечения Федеральной космической программы в
части:

� создания научно�технического задела по совер�
шенствованию стендовой базы, предназначенной для
отработки перспективных ракет�носителей и косми�
ческих аппаратов;

� исследований процессов, протекающих в агрега�
тах ЖРД и ДУ;

� улучшения экологической обстановки на испы�
тательных станциях, использующих токсичные ком�
поненты топлива;

� разработки перспективных стендовых средств
измерения и систем управления;

� исследований процессов взаимодействия изде�
лий ракетно�космической техники и стартовых соору�
жений при проведении стендовых испытаний.
Научная деятельность НИЦ РКП направлена:
� на экспериментальные и расчетно�теоретиче�

ские исследования методов диагностики и оценки ус�
тойчивости горения в ЖРД к высокочастотным коле�
баниям давления;

� совершенствование рабочих процессов в каме�
рах сгорания двигателей, транспирационное охлажде�
ние теплонапряженных узлов камер сгорания;

� методические вопросы испытаний ЖРД, двига�
тельных установок и ракетных блоков;

� тепловакуумные испытания КА;
� исследования для совершенствования средств и

методов стендовых измерений и стендовых информа�
ционно�управляющих систем, повышение экологиче�
ской безопасности; исследование технических харак�
теристик стендов для отработки стартовых систем.
В рамках реализации международных космических

программ и соглашений НИЦ РКП сотрудничает с
организациями США, Франции, Китая, Индии, Рес�
публикиКорея, Бразилии. Внешнеэкономической де�
ятельностью предприятие стало заниматься с 1993 г. и
с тех пор активно сотрудничает с ведущими зарубеж�
ными организациями, занятыми разработкой и созда�
нием ракетно�космической и авиационной техники.
Услуги и продукция предприятия востребованы орга�
низациями тех стран, которые уже добились значи�
тельных результатов в освоении космоса или стремят�
ся войти в число ведущих аэрокосмических держав
мира. Работы выполняются при поддержке Федераль�
ного космического агентства и соблюденииподписан�
ныхмежправительственных соглашений, касающихся
космической деятельности.
Наше предприятие заключило более сорока внеш�

неторговых контрактов. НИЦ РКП выполняет также
большой объем работ для предприятий ракетно�кос�
мической промышленности России по заказам их за�
рубежных партнеров.
Следует отметить, что наиболее значительной в об�

ласти международного сотрудничества предприятия
стала работа по подготовке испытательного стенда к
испытаниям и проведению испытаний кислород�
но�водородного разгонного блока 12КРБ, разрабо�
танного ГКНПЦ им. М.В. Хруничева для Индийской
организации космических исследований (ISRO). Эта
работа выполнялась в течение нескольких лет. В ре�
зультате испытанныйна предприятии разгонный блок
12КРБ в составе ракеты�носителя GSLV позволил
Индии вывести на геопереходную орбиту космичес�
кие аппараты массой до 2,5 т.
В НИЦ РКП проведен комплекс испытаний по

оценке работоспособности стартовых устройств, кото�
рые будут использоваться в условиях повышенной
влажностии высокой температурыокружающейсреды.
Это позволит российскому предприятию, занимающе�
муся разработкой и созданием стартовых сооружений,
избежать нештатных ситуаций при запуске ракеты�но�
сителя "Союз" скосмодромавоФранцузскойГвиане.
Предприятием разработаны, созданы и поставле�

ны зарубежному заказчику устройства для измерения
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тяги при испытаниях жидкостных ракетных двигате�
лей малой тяги. В настоящее время эти устройства
успешно эксплуатируются и обеспечивают высокую
точность измерения параметров.

В последние годы предприятие уделяет большое
внимание развитию взаимовыгодного партнерства с
организациями Бразилии. Это сотрудничество только
начинается. Оценивая роль международного сотруд�
ничества в деятельностиНИЦРКП, следует отметить,
что в настоящее время есть все предпосылки к тому,
что сотрудничество в области внешнеэкономической
деятельности и в дальнейшем будет успешно разви�
ваться.

Для решения задач, предусмотренных Федераль�
ной космической программой России, ведущими ра�
кетными конструкторскими бюро отрасли предлага�
ется создание перспективных РН с использованием
современных ЖРД, работающих на топливах кисло�
род–керосин (РД�170, РД�180, РД�191), кисло�
род–водород (РД�0120, РД�0146), кислород–сжижен�
ный природный газ.

Создание перспективных РН потребует как прове�
дения большого объема испытаний на эксперимен�
тальных установках, так и проведения стендовых ис�
пытаний двигателей и ступеней ракет. Эксперимен�
тальная и стендовая базаНИЦРКПпозволяет обеспе�
чить весь комплекс испытаний указанных двигателей
и ступеней ракет.

Качество создаваемых образцов ракетно�косми�
ческой техники (РКТ) может быть существенно повы�
шено в результате проведения сертификационных ис�
пытаний РКТ в отраслевых испытательных сертифи�
кационных центрах с целью экспериментального под�
тверждения безопасности эксплуатации; экологичес�
кой безопасности; соответствия параметров изделий
РКТ требованиям технического задания; определения
возможности допуска к летным испытаниями эксплу�
атации. Мы готовы в партнерстве с главными кон�
структорами участвовать в разработке процедур и
программ сертификационных испытаний.

ОпытНИЦРКПпо созданиюи эксплуатацииУни�
версального комплекса "Стенд�старт" на космодроме
Байконур, эксплуатации ряда объектов наземной кос�
мической инфраструктуры космодрома (кислород�
но�азотного завода, хранилищ жидких компонентов
топлива) обосновывает участие НИЦ РКП в работах
по созданию на космодроме "Восточный" кислород�
но�азотного и водородного заводов, систем заправки
изделий, хранилищ компонентов топлив, автоматизи�
рованных систем управления заправкой изделий.

НИЦ РКП накопил большой опыт в разработке и
эксплуатации стендовых управляющих и измеритель�

ных средств и активно внедряет эти разработки на
предприятиях отрасли.

К числу основных работ, обеспечивающих на�
учно�исследовательскую и опытно�конструкторскую
деятельность по Федеральной космической програм�
ме России, относятся, в частности:

� возобновление вНИЦРКПработы координаци�
онных советовпо тепловакуумнойотработке космиче�
ских аппаратов; по огневым стендовым испытаниям
ступеней ракет, их систем и ЖРД; по наземному тех�
нологическому оборудованию;

� методическое руководство НИЦ РКП формиро�
ванием работыпо техническомуперевооружениюэкс�
периментальных стендовых баз предприятий отрасли
для огневых испытанийЖРД, ДУ, РН, ДУКАи тепло�
вакуумных испытаний КА;

� подготовка предложений по реализации науч�
но�прикладных исследований, в том числе: по инфор�
мационно�управляющим системам и системам ава�
рийной защитыиспытательных станций,ЖРД,ДУРН
и КА; информационно�измерительным системам,
системам регистрации параметров испытаний; по теп�
ловакуумнымиспытаниямКА; по огневым стендовым
испытаниям ЖРД на компонентах топлива кисло�
род–водород, кислород–сжиженныйприродный газ.

Одним из основных перспективных направлений
развития стендовой базы для испытания изделий ра�
кетно�космической техники является внедрение ком�
плексного математического моделирования процес�
сов, протекающих в стендовых системах и испытывае�
мых изделиях, и создание моделей сложной системы
"Испытательный комплекс–Объект испытания" для
решения на современном уровне задач проектирова�
ния и отработки образцов РКТ.

Каждая из таких моделей состоит из системы не�
скольких сотен уравнений. Очевидно, что при созда�
нии обобщенной математической модели ЖРД, а тем
болееЖРД в составе ступени ракеты и при работе дви�
гателя совместно со стендовыми системами требуются
вычислительные средства, обладающие как высоким
быстродействием, так и ресурсами для хранения ин�
формации.

Для решения таких задач необходимо внедрение
информационных технологий с применением су�
пер�ЭВМ терафлоксного класса с высокоскоростны�
ми каналами связи.

НИЦ РКП выступил с инициативой создания в
системе Федерального космического агентства таких
технологий. Эта сложная работа будет проводиться с
привлечениемНИИэкспериментальнойфизики и ве�
дущих предприятий отрасли.
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Специалисты нашего предприятия к ключевым
вопросам относят и критическое осмысление опыта
предшествующих лет, а на этой основе – разработку и
формирование облика испытательного центра нового
поколения. Каким он будет? Какова должна быть его
роль в отраслевой кооперации, функции и разграни"
чительная межа с испытательными службами гене"
ральных конструкторов?
На эти вопросы мы постараемся дать исчерпываю"

щийответ в течение одного"двух лет.При этом унасне
вызывает сомнений, что статусное положение испы"
тательного центра должно быть независимым от раз"
работчиков и изготовителей ракетно"космической
техники. Только в этом случае государство может
иметь независимый инструментарий для объективной
оценки свойств, характеристик и качества в целом но"
вых образцов ракетно"космической техники, а также
для эффективногоиспользованиябюджетных средств.
Концентрация ресурсов и средств, автоматизация

технологических процессов испытаний и переход от
получения данных об объекте к накоплению знаний о
нем, сопровождение объектов на всех этапах жизнен"

ного цикла, сертификация, создание баз и банков
знаний об объектах испытаний и испытательных
средствах – это далеко не полный перечень приложе"
ний наших усилий уже в настоящее время.
НИЦ РКП обладает высококвалифицированными

научными и инженерными кадрами, испытателями
специальных изделий. С использованием стендовой
базыНИЦРКПмогут быть решенывсе задачи отрасли
по стендовой отработке ЖРД, двигательных устано"
вок, ракетных блоков, космических аппаратов, пред"
усмотренные Федеральной космической программой
России.

Áèáëèîãðàôè÷åñêèé ñïèñîê
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À.Ã. Ãàëååâ

Применение кислородно�водородного топлива в двигателях разгонных блоков и
верхних ступеней ракет�носителей (РН) позволяет получить удельныйимпульс
двигательной установки (ДУ) на ~ 30%больше, чем при использовании кисло�

родно�углеводородного топлива. Внедрение водорода предполагалось начать с ракет�
ных блоков относительно небольшой размерности (с запасом топлива до 50 т) раке�
ты�носителя Н1. Эти блоки, получившие обозначение "С" и "Р", планировалось ис�
пользовать в составе модернизированного лунного ракетного комплекса Н1–Л3 вме�
сто кислородно�керосиновых блоков "Г" и "Д". В дальнейшем предполагалось разра�
ботать кислородно�водородные блоки второй и третьей ступеней ракеты�носителя
Н1 [1].

Отработка двигательных и энергетических установок
на кислородно�водородном топливе

Создание кислородно�водородных двигателей 11Д56 (тяга 73 кН) и 11Д57 (тяга
392 кН) для ракетных блоков было поручено коллективам ОКБ�2 (ныне КБХМ им.
А.М. Исаева ГКНПЦ им.М.В. Хруничева) и ОКБ�165 (ныне НТЦ Люльки ОАО "Са�
турн"). Постановлениемправительства предусматривалось строительство вНИИ�229
(ФКП "НИЦ РКП") водородного завода и комплекса водородных стендов для отра�
ботки этих двигателей, которое должно было начаться в 1963 г.
В связи с новизной проблемы освоения использования водорода в ракетной тех�

нике в 1962 г. решением научно�технического совета института были начаты экспе�
риментальные работы по отработке опытных образцов газогенераторов и камер сго�
рания на газообразном водороде и жидком кислороде на вновь созданном стенде 5В
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Рассматриваются проблемы обеспечения безопасности и совершенствования испытатель�
ной базы для отработки двигательных установок (ДУ) верхних ступеней перспективной
ракетно�космической техники с использованием водородного топлива. К ним относятся:
обеспечение безопасности испытаний на стенде, отработка элементов и систем с определением
характеристик узлов и агрегатов ДУ с имитацией полетных условий эксплуатации,
разработка эффективных каналов аварийной защиты при испытаниях и методов диагностиро�
вания технического состояния систем ДУ.

A.G. Galeev. Problems Of Test Stand Development And Ensuring Safety Of Pro-
pulsion Systems Of Launch Vehicles Upper Stages Using Hydrogen Fuel

In the report there are considered problems of ensuring safety and upgrading of test base used for de�
velopment of propulsion systems (PS) of promising rocket�space engineering upper stages using hydrogen
fuel. Problem points include: ensuring safety of tests on test stand facility, development of elements and
systems with assessment of PS units and assemblies characteristics with simulation of flight operating con�
ditions, development of effective channels of test emergency protection system and methods of diagnosis of
PS systems technical condition.



объекта№5.При этомпроводились кратковременные
испытания на привозном газообразном водороде, от�
рабатывались принципиальные вопросы построения
схем испытательных стендов и их систем, приемы ра�
бот с взрывоопасным компонентом – водородом.

В декабре 1963 г. был введен в строй объект № 6, в
задачи которого входили создание комплекса кисло�
родно�водородных стендов и отработка изделийна во�
дороде. В 1964 г. в структуре объекта№6были созданы
две группы экспериментальных работ по стендам 6а и
6б, группы управления, водородной компрессорной,
группы контрольно�измерительных приборов, подго�
товки испытаний и курирования проектирования и
строительства стендов и систем комплекса водород�
ных стендов "В". Работы строились таким образом, что
все наработки по испытаниям на стендах 6а и 6б, по�
строению и апробированию принципиальных схем
стендов и систем, технологии работ с водородом после
экспериментальной проверки переносились в проект�
ные решения стендов и систем комплекса "В".

При создании комплекса водородных стендов ис�
пользовался системный подход, предусматривавший
проведение как автономных испытаний агрегатов и
систем двигателя на натурных компонентах, так и
комплексных испытаний двигателя:

на проливочных стендах В3 и В4 по отработке на�
сосных агрегатов с электроприводами мощностью до
7200 и 3600 кВт, агрегатов автоматики и регулирова�
ния двигателей 11Д56 и 11Д57 соответственно на
жидких водороде и кислороде;

на огневых стендах В1 и В2 по отработке камер сго�
рания и газогенераторов, турбонасосных агрегатов
(ТНА) с газовым и газогенераторным приводами и
двигателей 11Д56 и 11Д57.

В своих воспоминаниях о создании лунного ракет�
ного комплексаН1–Л3 академикРАНБ.Е.Черток пи�
шет, что мы проиграли лунную гонку американцам,
потому что в середине 1960�х гг. только осваивали ис�
пользование криогенной техники в ракетостроениина
уровне температуржидкого кислорода (90К) на ракет�
ном комплексе Р�9 и начали осваивать применение
водорода на двигателях размерности 73 и 392 кН тяги.
В это время в СШАуже практически были отработаны
двигатели RL�10 (тяга 68 кН) для РН "Атлас�Центавр"
и J�2 (тяга ~ 1000 кН) для второй и третьей ступеней
ракеты "Сатурн�5", велись также интенсивные работы
по отработке экспериментального двигателя тягой
2300 кН с давлением в камере 23 МПа на кислород�
но�водородном топливе.

С освоением водородного топлива вначале было
много проблем. Даже работа с взрывоопасным газооб�
разным водородом требовала решения многих задач,

которые не встречались раньше. Вот некоторые из
них:

обеспечение герметичности разъемных соедине�
ний в трубопроводах подачи и арматуре при давлениях
35 МПа;

внедрение специальной технологии вначале азот�
ных, а затем водородных "полосканий" с анализом
остаточных газов в коммуникациях систем, проводи�
мыхприподготовке системк заполнениюводородом;

азотные поддувы дренажей водорода;
введение демпфирующих устройств в системах ре�

дуцирования газообразного водорода для подавления
высокочастотнойнеустойчивостиработыредукторов;

внедрение дожигателей выбросов водорода в свобод�
ной струе вместо традиционных "елочных" устройств,
которые применялись для дожигания углеводородных
топлив, устройств воспламенения выбросов водорода;

использование дозированной продувки форсуноч�
ных полостей камер сгорания и газогенераторов инерт�
ным газом на запуске и останове.

Первое испытание насоса горючего двигателя
11Д56 на жидком водороде с расходом 2,5 кг/с было
проведено в июне 1965 г. на стенде В1а. Для испыта�
ния было привезено 465 кг жидкого водорода в авто�
мобильном заправщике ТРЖВ�1 с опытного завода
г. Ленинграда. Было много проблемных вопросов по
обеспечению безопасности испытаний, транспорти�
ровки жидкого водорода по трубопроводам на стендо�
вый дожигатель (например, предусматривались до�
полнительные емкости�ресиверы в трактах за насоса�
ми для обеспечения испарения водорода) и др.

В целях обеспечения безопасности испытаний с
использованиемжидкого водорода, в частности, пред�
усматривалось по рекомендации Института химичес�
койфизикиАНСССР (профессорС.М.Когарко и др.)
создание специальных отсеков (из металлического
листа) для укрытия емкости ТРЖВ�1 с водородом и
исключения ее повреждения в случае взрыва объекта
испытания. При окончательном обсуждении схемы
испытаний было принято решение о существенном
упрощении систем сброса водорода после насосов на
дожигатель, в частности, были исключены емкос�
ти�ресиверы для испарения компонента. Испытания
подтвердили правильность принятых решений, и
были приняты опробованные схемы испытаний на
проектируемом стенде В3 для испытаний насосов.

Примерно через полгода было проведено первое
испытание насоса горючего двигателя 11Д57 на жид�
ком водороде с расходом до 14 кг/с, причем жидкий
водород вырабатывался уже на первой очереди водо�
родного завода НИИ�229.
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В течение 1964–1967 гг. на стендах 6а и 6б (их совре�
менныеобозначения–В1аиВ1б) былипроведеныэкс�
периментальныеработыпо выбору смесительных голо�
вокиотработке камер сгорания, газогенераторов, насо�
сов горючего на жидком водороде, ТНА с газовым и га�
зогенераторным приводами, имитаторов ("шапок")
двигателя и натурных двигателей 11Д56 и 11Д57, имею�
щих замкнутую схему. Были решены вопросы охлажде�
ния камеры сгорания, запуска, работы на режиме с ре�
гулированием параметров и останова двигателя.
С вводом в строй стенда В2 на два рабочих места

(стенды В2а и В2б) были продолжены испытания дви�
гателей 11Д56 и 11Д57 по отработке ресурса и опреде�
лению их характеристик. Двигатели прошли полный
объем экспериментальной отработки, которая была
успешно завершена проведением межведомственных
испытаний.
С 1962 по 1974 г. на стендах В1 и В2 проведено 896

огневых испытаний двигателя 11Д56 с суммарной на�
работкой 270 000 с и 446 огневых испытаний двигателя
11Д57 с суммарной наработкой 53 000 с по програм�
мам ракетных блоков "Р" и "С" комплекса Н1–Л3, в
томчисле и симитацией высотных условийэксплуата�
ции.
На стендах В1, В3 и В4 был также проведен боль�

шой объем автономных испытаний агрегатов и систем
двигателей на жидком водороде и жидком кислороде
по отработке конструкции агрегатови определениюих
характеристик.
В 1967 г. на стенде В3 были созданы рабочие места

(стенды В3д и В3е) для отработки ракетного блока "Р"
c двигателем 11Д56. Работыпо созданию стендов были
завершены в кратчайшие сроки. Испытаниям стендо�
вого блока "Р" предшествовала экспериментальная от�
работка его систем, агрегатов и узлов на 42 экспери�
ментальных установках на стендах В1 и В3. Большой
объем экспериментальных работ был проведен на
установке ЭУ�145 с полноразмерным водородным ба�
ком объемом 42 м3. На этой установке отрабатывались
заправка бака жидким водородом и внутрибаковые
процессы (проведено 30 заправок). Во время испыта�
ний постепенно увеличивалось количество заправляе�
мого водорода: с 500 до 2500 кг.
С 1974 по 1977 г. на двух полноразмерных блоках

"Р" была проведена отработка систем теплоизоляции
баков, процессов заправки, наддува, захолаживания
расходных магистралей и раскрутки ТНА двигателя в
составе блока. Первое огневое испытание блока "Р"
было проведено 12 октября 1976 г.
Особое внимание уделялось обеспечению безопас�

ности испытаний. На блоке для огневых испытаний
вокруг двигателя и ТНА была установлена бронезащи�

та, которая должна была предохранять баки от пора�
жения осколками в случае аварии двигателя. Полость
бака горючего отделялась от полости бака окислителя
герметичной конической оболочкой.
Комплексная отработка блока "Р" завершилась се�

рией холодных и огневых стендовых испытаний. Были
проведены исследования и решены многие на�
учно�технические проблемы, в частности тепломассо�
обмена и обеспечения теплового режима при хране�
нии жидкого водорода в составе ракетного блока, в
том числе при длительном полете в условиях косми�
ческого пространства, переохлаждения и захолажива�
ния систем с жидким водородом, а также подготовки
ракетного блока к заправке, заправки водородных
систем, обеспечения безопасности работ с жидким во�
дородом в составе ракетного блока.
В 1972 г. в составе комплекса "В" был введен в экс�

плуатацию стенд В5 на четыре рабочих места для отра�
ботки энергетических установок ракетно�космичес�
ких комплексовна базе кислородно�водородныхэлек�
трохимических генераторов (ЭХГ) и блоков хранения
жидких водорода и кислорода. На стенде В5 были про�
ведены циклы испытаний по отработке систем элек�
тропитания (СЭП) 11Ф93 на базе кислородно�водо�
родных ЭХГ "Волна" для лунного модуля Л3 комплек�
са Н1–Л3 и СЭП 11Ф35 на базе кислородно�водород�
ныхЭХГ "Фотон" для орбитального корабля "Буран".
Уникальность водородной базыНИЦРКПсостоит

в том, что:
стенды и водородное производство (с годовой про�

изводительностью до 800 т жидкого водорода) распо�
ложены на одной площадке, что позволяет уменьшить
потери компонентов при хранении, транспортировке
и использовании;
испытательные стенды обеспечивают комплекс�

ную отработку изделий и их систем с имитацией раз�
личных воздействующих факторов (высотности, гид�
родинамики, положения объекта испытания и др.).
Кроме того, на водородном комплексе созданы

системы утилизации паров компонента из емкостей
хранилища и возврата остатков компонентов из стен�
довых емкостей в резервуары хранилища. Все это по�
зволило за счет оптимизации процессов захолажива�
ния, заправки и испытаний повысить коэффициент
использования жидкого водорода при эксплуатации
систем с 0,2...0,3 до 0,6...0,7.
На водородной экспериментальной базе НИЦ

РКП выполнен ряд научно�исследовательских работ,
направленных на создание водородных технологий:
по испытаниям жидкостных ракетных двигателей

(ЖРД) и ДУ, обеспечению безопасности испытаний с
водородом;
процессам переохлаждения жидкого водорода в

крупноразмерных системах, внедренным в техноло�

9

ÍÈÖ ÐÊÏ



гию заправки РКК "Энергия" – "Буран" на универ�
сальном комплексе "Стенд–старт" (УКСС) и старто�
вом комплексе (СК);

получению шугообразного водорода в системе;
отработке бездренажного хранения и транспорти�

ровки жидкого водорода по трубопроводам и в транс�
портировочных резервуарах;

испытаниям образцов турбодетандера в системах
ожижения водорода;

заправке транспортных систем газообразным и
жидким водородом.

Следует отметить, что в создании уникальной экспе�
риментальной базы и технологии водородных испыта�
ний участвовали многие академические, научно�произ�
водственные организации ракетно�космической и
смежных отраслей, высшие учебные заведения (ФКП
"НИЦ РКП", ОАО "Криогенмаш", РНЦ "Прикладная
химия",ИХФРАН,ИЦКелдыша,ЦНИИмаш,ИПМП,
КБХМ им. А.М. Исаева ГКНПЦ им. М.В. Хруничева,
НТЦЛюлькиОАО"Сатурн",КБХА,ГИАП,РКК"Энер�
гия" им. С.П. Королева, ВИАМ, ЦКБА, ВНИИПО,
НПО "Техномаш",НПОИТ,НИИмаш,ПО "Красмаш",
МАИ, МГТУ им. Н.Э. Баумана и др.). Накопленный
опыт позволил в дальнейшем в короткие сроки разрабо�
тать и отработать кислородно�водородный двигатель
РД�0120 (тяга 1900 кН) и блок "Ц" для ракеты�носителя
"Энергия", создатьУКССиСКнакосмодромеБайконур
для испытаний и запуска многоразовой космической
системы "Энергия" – "Буран", в которой использовалось
водородное топливо. Этот опыт был использован также
при создании кислородно�водородных двигателя КВД1
и разгонного блока 12КРБ разработки КБХМ им.
А.М.Исаева и КБ "Салют" ГКНПЦим.М.В. Хруничева
для ракеты�носителя GSLV (Индия).

В перспективе стендовый комплекс и водородное
производство НИЦ РКП планируется использовать
при разработке двигателя РД�0146, разгонного блока
"Двина�КВТК" для РН "Ангара�А5" и верхней ступени
РН "Русь�М", которые намечено создать в соответ�
ствии с Федеральной космической программой Рос�
сии на 2006–2015 годы [1].

Проблемы обеспечения безопасности испытаний
на водородном топливе

Аварийные ситуации при испытаниях на водород�
ном топливе могут быть вызваны:

конденсацией и накоплением кристаллов воздуха
или кислорода в жидком водороде;

образованием взрыво� или пожароопасных смесей
при утечках или выбросах водорода в окружающее
пространство.

В первом случае аварийная ситуация возникает,
как правило, примногократномиспользовании систе�

мы с водородом, во втором – при одновременном раз�
рушении водородного и кислородного баков и выбро�
сах компонентов при испытаниях. Безопасность ис�
пытаний обеспечивается различными методами,
основанными на повышенных требованиях к герме�
тичности систем, контроле опасных накоплений во�
дорода, исключении контакта водорода с воздухом в
коммуникациях и применении систем дожигания
водородных выбросов.

В обычных условиях смеси водорода с воздухом и
кислородом являются смесями квазиравновесного со�
става, для воспламенения которых необходим внеш�
ний источник энергии. Энергия и температура тела,
приводящие к самовоспламенению смеси, определен�
ные экспериментально, составляют 0,02 мДж и 700 К
соответственно [2].

Более опасным по последствиям является детона�
ция (взрыв) водородных смесей, для возникновения
которой помимо наличия горючей смеси необходим
соответствующий источник инициирования.

На начальной стадии работ с водородом не было
единогомнения о целесообразности дожигания выбро�
сов водорода. Так, на фирме Pratt & Whitney (США)
придерживались мнения, что сжигание выбрасываемо�
го водорода гарантирует полную безопасность испыта�
ний.НафирмеDuglas Aircraft Company (США) считали
достаточным выбрасывать в атмосферу газообразный
водород в малых количествах без его дожигания. В про�
цессе испытаний на российских стендах дожигаются
выбросы водорода с расходами более 0,5 кг/с, при
меньших расходах водород выбрасывается в атмосферу
с балластировкой инертным газом – азотом.

Исследования распределения концентраций водо�
рода в затопленной сверхзвуковой струе, истекающей
из сопла, показали, что для воспламенения выбросов
водорода за соплом двигателя необходим источник с
длиной факела не менее 0,3 м [3]. Конструктивные
схемы некоторых поджигающих устройств (ПУ)
представлены на pиc. 1.

На рис. 2, 3 и 4 представлены схемы установки ПУ
для воспламенения выбросов из сопла камеры двига�
теля, в тракте выхлопного диффузора при испытаниях
двигателя с имитацией высотных условий [4].

Воспламенение выбросов водорода за соплом ка�
меры в процессе запуска может происходить с взры�
вом, оно во многом зависит от переходных режимов в
системе подачи газообразного водорода. Так, при не�
регулируемом запуске устанавливается процесс обра�
зования смеси водорода с воздухом с колебаниями и
наблюдаются задержки воспламенения �з = 0,5...0,9 с.
Это приводит к тому, что в воспламенении участвует
большой объем смеси водорода с воздухом и, как
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следствие, к повышенной величине ударной волны
при воспламенении выбросов (�Р = 40... 60 кПа).

При регулируемом запуске обеспечивается устой�
чивое воспламенение выбросов водорода за соплом с
�з = 0,12...0,25 с (�Р = 5...20 кПа).

Было выявлено, что с увеличением
градиента нарастания расхода q задержка
воспламенения выбросов уменьшается.
Экспериментальные зависимости вели�
чины ударной волны при взрыве от ко�
личества выброшенного водорода
�P f m� ( )â и времени задержки от ско�
рости нарастания расхода водорода

�
�

ç �
�

�

�
�

�

�

	
	

f
dm

d

�

приведены на рис. 5 и 6.

Зависимость �P f m� ( )â аппроксимиро�
вана формулой М.А. Садовского
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где B – масса заряда тринитротолуола
(ТНТ), В = z Cэ mв; Сэ – тротиловый экви�
валент водородно�воздушной смеси в сте�
хиометрическом соотношении, Сэ =
=10,4 кгТНТ/ кгН2;R–расстояние,м.
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На основании исследований для
класса двигателей с расходом водорода
до 14 кг/с установлено, что оптималь�
ным при запуске редуктора подачи яв�
ляется градиент нарастания расхода
dm

d

�

... .
�

�20 40
êã / ñ

ñ

Предложенная схема запуска с регули�
руемым выводом редуктора подачи горю�

11

ÍÈÖ ÐÊÏ

Рис. 1. Схемы ПУ:
а – с пирозапалом; б – эжекторного
типа; в – двухкомпонентного типа;
1 – сопло; 2 – боковые отверстия;
3 – камера; 4 – насадок; 5 –
электрическая свеча, 6 – воспламе�
нитель; 7 – пирозапал; 8 – камера
разогрева; 9 – форкамера

Рис. 2. Схемы установки ПУ для воспламенения выбросов:
а, б – однократного включения; в – многократного включения; 1 – камера; 2 – ПУ
с пирозапалом; 3 – кольцо со штативом; 4 – ПУ с электрическим зажиганием

Рис. 3. Схема установки пирозапалов при испытании двигателя с выхлопным диффузором:
1 – пирозапал; 2 – камера сгорания; 3, 4 – клапан подачи компонентов в двигатель;
5 – выхлопной диффузор; 6 – тягоизмеритель; "О" – окислитель; "Г" – горючее

Рис. 4. Стендовый блочный дожигатель:
1 – агрегат зажигания; 2 – ПУ; 3 – электросвеча; 4 – выхлопное устройство с газовым
затвором; 5 – факел ПУ; "Г" – горючее



чего на режим была реализована при испытаниях каме�
ры двигателя 11Д57 и позволила уменьшить величину
ударной волны в процессе воспламенения выбросов
водорода за сопловымустройствомна30...40% [4, 5].

Обеспечение безопасности испытаний ДУ на стенде

Наиболее опасными являются испытания ДУ на
водородном топливе, так как возможны разгерметиза�
ция топливной системы при отказе двигателя и взрыв
проливов водорода и кислорода. Поэтому огневое ис�
пытание ДУ проводится с выполнением специальных
мероприятий и требований по безопасности:

для первых испытаний ДУ выполняется с более
упрочненными баками;

до начала испытаний ДУ двигатель должен иметь
коэффициент надежности не ниже 0,985, подтвер�
жденный автономными испытаниями;

агрегаты и системы ДУ должны быть испытаны ав�
тономно на натурных компонентах топлива.

Огневым испытаниям должны предшествовать хо�
лодные испытания ДУ для проверки совместного
функционирования систем. В баках ДУ должны быть
установлены системы аварийного слива компонентов
и дополнительного наддува баков. ДУ должна быть
оснащена системами пожаро�взрывопредупреждения
(СПВП) и аварийной защиты (САЗ), предусматрива�
ющими контроль определенных параметров двигате�
ля, ДУ и систем стенда и прекращение испытания при
их отклонениях от заданных значений. Предусматри�
ваетсяпостепенное усложнениепрограммиспытаний:
по количеству жидкого водорода, заправляемого в
топливный бак ДУ, по продолжительности и режимам
испытаний и т. д. На рис. 7 показана установка крио�
генного разгонного блока (КРБ) на стенде НИЦ РКП
для проведения комплексных холодных и огневых ис�
пытаний.

Момент аварии носит случайный характер, а про�
цесс ее развития практически неуправляем. Поэтому
при испытаниях рассматривают предельную модель с
мгновенным разрушением баков, испарением и сме�
шением всей массы пролитого топлива и взрывом об�
лака стехиометрической горючей смеси.

Для расчетов опасных зон были использованы зна�
чения коэффициента участия во взрыве массы выбро�
шенного водорода z = 0,1...0,4. В нормативных требо�
ваниях по взрывобезопасности химических и метал�
лургических производств рекомендованы значения
z= 0,1...0,3, а в методикахМЧС– z= 0,02...0,1. В то же
время статистика аварий показывает, что события,
предшествующие взрыву, происходят достаточномед�
ленно. Это позволяет парировать развитие аварийной
ситуации, а коэффициент использования водорода во
взрыве в большинстве случаев не превышает значения
z = 0,1.
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Рис. 5. Зависимость � Р f m� ( )â :
� – регулируемый запуск; � – нерегулируемый запуск; расчет
по формуле (1) при z = 0,15; R = 10 м

Рис. 6.   Зависимость t
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:

� – регулируемый запуск; 
 – нерегулируемый запуск; расчет
по формуле (2)

Рис. 7. Криогенный разгонный блок на стенде



С учетом изложенного, можно принять z =
= 0,02...0,1 для открытых стендов и z = 0,3...0,4 для за�
крытых стендов.

В соответствии с моделью мгновенного развития
событий проведены с использованием формулы (1)
расчеты опасных зон для испытаний ракетных блоков,
имеющих в баках ДУ от 1000 до 10 000 кг жидкого водо�
рода. Их результаты приведены на рис. 8. В данных
расчетах на расстоянии 1100 м от стенда (зона распо�
ложения жилых зон) допускалось избыточное давле�
ние во фронте ударной волны, равное 2 кПа, при кото�
ром реализуется вторая степень безопасности с час�
тичным разрушением (менее 20 %) остекления зданий
[5, 6].

С учетом внедрения мер безопасности по стенду и
ДУ и проведенных расчетов, в частности, в 1991 г.
межотраслевой экспертной комиссией по безопаснос�
ти было принято решение о возможности проведения
холодных и огневых испытаний ДУ ракетных блоков
на стенде НИЦ РКП с заправкой топливного бака ДУ
жидким водородом в количестве 2700 кг. При этом со
степенью риска, равной 10�4 (1 отказ на 10 000 испыта�
ний), обеспечивалась вторая степень безопасности на
расстоянии 1100 м от стенда [6].

Как упоминалось выше, на практике коэффициент
использования водорода во взрыве в большинстве слу�
чаев не превышает значения z = 0,1. Это позволяет
рассматривать вопрос о проведении испытаний на
указанном выше стенде ДУ перспективных ракетных
блоков с заправкой топливного бака водородом (до
6500 кг) при выполнении дополнительных мер по обе�
спечению безопасности и парировании нештатных
ситуаций [6], основными из таких мер являются:

использование иерархического метода построения
испытаний: от менее сложных программ к более слож�
ным;

выход на огневые стендовые испытания ДУ при
достижении коэффициента надежности двигателя не
менее 0,985, который должен быть подтвержден при
автономных испытаниях;

внедрение малоинерционных датчиков контроля
утечек водорода и применение активных средств флег�
матизации взрывоопасных смесей в отсеках ДУ и стенда;

оснащение САЗ двигателя высокочувствительны�
ми преобразователями, основанными на оптико�во�
локонной и изотопной технике, обеспечивающими
контроль наиболее напряженных параметров крио�
генного двигателя – износа беговых дорожек узлов
качения (подшипников) ТНА, температуры лопаток
турбины и др.;

оснащение САЗ двигателя каналами контроля виб�
роперегрузок в системах ТНА и камеры сгорания.

В заключение необходимо отметить, что в статье
обобщен опыт отработки ДУ на водородном топливе и
решения проблемы обеспечения их безопасности.
Внедрение метода уменьшения риска испытаний обе�
спечило безопасное проведение комплексной стендо�
вой отработки ракетных блоков 12КРБ и "Ц" ракет�но�
сителей GSLV (Индия) и "Энергия".

Системы диагностики и аварийной защиты двига�
теля с применением усовершенствованных методов и
средств контроля вибросостояния двигателя, степени
износа трущихся пар в ТНА, температуры на входе в
турбину ТНА, утечек водорода из систем двигателя и
стенда и аппаратуры САЗ позволят:

увеличить коэффициент охвата и предотвращения
аварийных ситуаций в процессе испытаний;

проводить испытания верхних ступеней на водород�
ном топливе перспективных РН на стенде НИЦ РКП с
полной заправкой бака ДУ (до 6500 кг жидкого водорода).
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Рис. 8. Зависимость ударной волны DР при взрыве выброса водорода от
массы выброса mв при различных z
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Â.Í. Êó÷êèí

Расчет гидравлических характеристик стендовых систем подачи рабочих сред на
этапе их проектирования является важной и зачастую трудноразрешимой зада�
чей. Неоднозначная зависимость гидравлических сопротивлений от чисел Рей�

нольдса, характеризующих разные физические среды, общеизвестна и отмечается в
работах [1, 2] и др. Современная теория турбулентности, основанная на линеариза�
ции уравнения движенияжидкости, не дает удовлетворительных результатов при рас�
чете гидравлических характеристик систем подачи.

Постановка задачи и способ ее решения. Расчет потерь давления на элементах тру�
бопроводных систем подачижидкости будем проводить исходя из аналитическоймо�
дели развития турбулентности, основанной на гипотезе Л.Д. Ландау [3] о турбулент�
ности как о предельной стадии развития автоколебаний параметров ламинарного те�
чения. Уравнение, описывающее возбуждение волн в потоке жидкости, получено в
работе [4] из уравнений движения вформеНавье–Стокса, неразрывности, состояния
и уравнения, отражающего зависимость вязкости жидкости от температуры. Полная
система уравнений движения имеет вид

�
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~
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t
div v
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0 (1)
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t
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~ ,

1
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В уравнениях (1)…(3) и далее ~, , ~, , ~�
�

v p v T –плотность, скорость, давление, кинема�

тическая вязкость и температура жидкости соответственно; символом "�" обозначены
актуальные значения величин.
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Дано теоретическое обоснование метода расчета гидравлических характеристик стендо�
вых пневмогидросистем (ПГС), основанного на построении аналитической модели развития
турбулентности. Показано, что полученная формула для расчета затрат энергии на развитие
турбулентных пульсаций может быть использована для расчета гидравлических характери�
стик. Представлены экспериментальные результаты, подтверждающие адекватность теоре�
тического расчета, и алгоритм расчета гидравлических характеристик.

V.N. Kuchkin. Experimental And Theoretical Model Of Calculating Hydraulic Per-
formance Of Hydro-Pneumatic Test Systems

The article carries a theoretical grounding of the method that can be used to calculate the hydraulic
parameters of hydro�pneumatic test systems, which is based on an analytical model of turbulence. It
proves that the formula to assess the energy requirement for the production of turbulent pulses may be used
to assess the hydraulic parameters of the systemas well. The enclosed experimental results attest to the cor�
rectness of the theoretical reasoning, as well as the hydraulic parameter assessment algorithm, which is
also put forward.



Дляописаниятурбулентностипримем,чтопараметры
жидкости можно представить в виде суммы осредненных
(с индексом "0") и пульсационных составляющих. Пос�
ледние имеют одинаковый порядок малости и являются
величинами высшего порядка малости по сравнению с
осредненными составляющими. Таким образом,
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С применением формул (4) из системы уравнений
(1)…(3) можно получить системы уравнений для опи�
сания осредненного и пульсационного течений.

Подставляя в уравнение движения (2) формулы (4)
для параметров потока жидкости и пренебрегая вели�
чинами второго и высших порядков малости, после
дифференцирования по времени и исключения давле�

ния с помощью формулы
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Уравнение (5) описывает процесс генерирования и
распространения возмущений скорости движения
жидкости.Второе и четвертое слагаемые уравнения (5)
для ньютоновских жидкостей, движущихся со ско�
ростями v �� a, малы по сравнению с первым и треть�
им слагаемыми и определяют возбуждение или затуха�
ние пульсаций. Первое и третье слагаемые описывают
процесс распространения волны расхода и составляют
обычное волновое уравнение.

Для решения задачи (5) используем метод последо�
вательныхприближений, в котором в качестве нулево�
го приближения решается волновое уравнение
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с соответствующими граничными условиями. Его ре�
шение определяет частоты, волновые числа и собствен�
ные формы колебаний. В качестве первого приближе�
ния решается дифференциальное уравнение второго
порядка для амплитуды колебаний, получаемое из
уравнения (5) при подстановке в него выражений для
собственных форм, которое для возмущений скорости
при изоэнтальпийном течении жидкости имеет вид
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где u – возмущения скорости – функции времени и
координат; a – скорость звука; � – оператор Лапласа;
�0 – коэффициент потерь колебательной энергии; �i –
коэффициенты, учитывающие зависимость вязкости
от температуры, среднюю скорость потока и термоди�
намические параметры жидкости.

Имея в виду, что амплитуды колебаний на частотах
высших мод малы, ограничимся частным решением
уравнения (7) на первой моде поперечных колебаний,
которое для круглого трубопровода имеет вид

u n t AI r r T t( , ) ( / ) ( ).� 0 0 0� (8)

Здесь A– числовой коэффициент; I r r0 0 0( / )� –функ�
ция Бесселя нулевого порядка; r0 – радиус трубопро�
вода; T(t) – зависящая от времени составляющая ам�
плитуды возмущений скорости, которая определяется
уравнением

T T T T T��� � � �� �( ) ,� � �0 2
2

4
4 0�

� (9)

где �– круговая частота.
Уравнение (9) получено в процессе решения мето�

дом разделения переменных уравнения (7) и широко
известно в теории автоколебаний [5]. Величины Ф0,
Ф2, Ф4 – коэффициенты, зависящие от вязкости жид�
кости при постоянной температуре, от первой и вто�
рой производных вязкости по температуре, средней
скорости потока, радиуса трубы, коэффициента по�
терь колебательной энергии.

В окончательном виде частное решение уравнения
(7) по методу, изложенному, например, в работе [5],
для режима мягкого возбуждения автоколебаний по�
лучено в виде

u r t I
r

r
j t( , ) .�

�

	






�

�






2
0

2
0

0

0

�

�

�
�e (10)

Генерируемые на местных сопротивлениях автоколе�
бания с амплитудой, рассчитываемой по формуле (4),
срываютсяпотокомиобразуют турбулентныепульсации.

Преобразование стационарного невозмущенного
потока в турбулентный на местном сопротивлении со�
провождается перераспределением его энергии в
энергию стационарного потока с постоянными сред�
ними параметрами и энергию пульсаций с амплиту�
дой, определяемойпоформуле (10). Такимобразом, за
счет отбора энергии от невозмущенного потока, рас�
ходуемой на возбуждение пульсаций, давление в пото�
ке с постоянными средними параметрами падает.

Оценка величины падения давления проведена ис�
ходя из закона сохранения энергии вформе уравнения
Бернулли
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В формуле (11) индексом "1" отмечены параметры
потока в области невозмущенного движения, индек�
сом "2" – параметры невозмущенной составляющей в
области сформировавшегося турбулентного потока;
� �z – абсолютная величина акустического импеданса.
В силу предположения об адиабатичности потока ак�
тивная часть импеданса принята равной нулю. Мни�
мая часть импеданса пропорциональна произведению
круговой частоты на присоединенную массу [6]. Пос�
леднее слагаемое в правой частиформулы (11) отража�
ет среднюю за период и среднюю по сечению трубо�
провода составляющую энергии колебательного дви�
жения. Поскольку в практически важных случаях об�
ласти невозмущенного движения и сформировавше�
гося турбулентного потока расположены близко, т.е.
неоднородности гидравлического тракта, на которых
генерируются турбулентные пульсации, имеют протя�
женность порядка длины упругой волны � � �� a / ( )2 ,
постольку допущения об адиабатичности потока соот�
ветствуют реальности. На этом же основании в урав�
нении сохранения энергии можно пренебречь слагае�
мыми, отражающими диссипацию энергии, обуслов�
ленную вязким трением, т.е. будем рассматривать ма�
ловязкие жидкости. В диапазоне практически важных
значений давлений и скоростей потоков примени�
тельно к пневмогидравлическим системам подачи
жидкостей при анализе уравнения (11) жидкости бу�
дем считать несжимаемыми, а источники и стоки в

интервале между областями "1" и "2" отсутствую�
щими. В этом случае справедливы выражения
� � �1 2� � , v �W2 , с учетом которых из уравнения (11)
следует формула для определения потерь давления
�p p p� �1 2 в виде �p u� 	const ��

2 , в которой �– кру�
говая частота на режиме первой моды поперечных ко�
лебаний; u – амплитуда колебаний скорости.

Формула для расчета перепада давлений �p доста�
точно громоздка, численные расчеты �p весьма трудо�
емки и возможны при условии выполнимости расчета
собственных частот �. Последнее, как известно, дос�
тижимо только в случае весьма простых геометричес�
ких конфигурацийпроточнойчасти системыподачи.

В то же время формула для перепада давлений в об�
щем виде оказывается очень полезной для расчета из�
менения перепада давлений на конкретном элементе
системы подачи при переходе от одной жидкости к
другой либо для расчета изменений �p при изменении
конструктивных параметров элемента системы пода�
чи. Для рассматриваемых случаев отношения перепа�
дов давлений с достаточно высокой степенью точ�
ности рассчитываются по формуле
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1 1
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v

v
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( )
, (12)

которая получена после пренебрежения величинами
высших порядков малости.

В формуле (12) индексы "1" и "2" относятся к пара�
метрам разных жидкостей;
 
01 02, – вязкости жидкос�
тей при температурах эксперимента; �1 – первая про�
изводная вязкости по температуре.

Экспериментальное подтверждение результатов расче�
та. Проверка соответствия эксперименту расчетов с по�
мощью формулы (12) выполнена при эксперименталь�
ных исследованиях гидравлических характеристик фи�
льтраП5.32 [7] в вытеснительных системах подачи воды,
жидких кислорода и водорода. Давления перед фи�
льтром и после него поддерживали такими, чтобы ис�
ключить возможность вскипания криогенных жидкос�
тей. Сетки с фильтроэлемента были удалены для того,
чтобы в ходе экспериментов исключить зависимость
гидравлических сопротивлений от загрязнений фи�
льтровых сеток. Экспериментально определенные зави�
симости перепадов давлений от расхода рабочих сред
представлены на рис. 1. Результаты обработки экспери�
ментальных данных в виде зависимости величины
� ��2�p / ( )v 2 от числа Рейнольдса представлены на
рис. 2. Экспериментально определенные зависимости
перепадов давлений от расхода аппроксимированы сле�
дующим образом:

для водорода

�p Q� 	
�22 31835 10 4 2 5510037, ,, (13)

для кислорода

�p Q� 	
�2 06018 10 2 1 874416, ,, (14)
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Рис. 1. Зависимость перепада давлений на фильтре П5.32 от расхода Q
жидкостей с разными термодинамическими параметрами



для воды

�p Q� 0 014787 1 8824383, ,, (15)

где Q – объемные расходы.
Вязкости жидких водорода, кислорода и воды ап�

проксимировали в диапазонах температур экспери�
мента кубическими параболами:

10 1433 2022 144 54195
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Экспериментально определенные зависимости пе�
репада давлений на фильтре, отнесенного к комплексу
k a� � 	 
0 1/ , от расхода для криогенных жидкостей и
воды представлены на рис. 3. Достаточно хорошее со�
впадение полученных экспериментально зависимос�
тей удельных перепадов давлений от расходов с ап�
проксимирующей кривой на рис. 3 показывает, что
формула (12) может быть использована для расчетов с
достаточной точностью гидравлических характерис�
тик элементов систем подачи взрывоопасных, агрес�
сивных и других подобных сред.

Алгоритм расчета гидравлических характеристик тру�
бопроводных систем подачи. Исходя из представленных
экспериментально�теоретических данных расчет по�
терь давления проводится по следующему алгоритму:

экспериментально определяют зависимости пере�
падов давлений на агрегатах ПГС от расхода модель�
ной жидкости в диапазоне расходов натурной системы
подачи;

экспериментальные зависимости аппроксимируют
кубическими параболами;

рассчитывают с использованием таблиц термоди�
намических параметров комплексы � 	 
a 0 1 для мо�
дельной и натурной жидкостей;

по формуле (12) рассчитывают зависимость пере�
пада давлений на элементе ПГС в натурной системе
подачи.

Опыт расчетов гидравлических характеристик
� �p p Q� ( ) для агрегатов стендовых систем подачи на�
турных топлив показал, что результаты, полученные с
помощью изложенного алгоритма, имеют ошибку, не
превышающую 20 %. Такая точность расчетов являет�
ся вполне удовлетворительной на стадии проектиро�
вания систем подачи.
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Рис. 2. Зависимость гидравлического сопротивления фильтра П5.32 от
чисел Рейнольдса для потоков жидкостей с разными термодинамиче�
скими параметрами

Рис. 3. Зависимости удельного перепада давлений на фильтре П5.32 от
расхода для воды, жидких кислорода и водорода
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Á.Á. Ïîïîâ

Обнаружение выбросов и утечек пожаро�взрывоопасных или токсичных газов
является типичной задачей при обеспечении безопасности во многих отраслях
промышленности. Воспламенение и взрывы внезапных выбросов и накопле�

ний природногометана вшахтах, водорода на испытательных стендах могут иметь тя�
желые последствия. Безопасность наземных испытаний кислородно�водородных
двигательных установок (ДУ) и ракетных блоков (РБ), в баках которых находятся
многие тонны компонентов топлива, зависит от времени обнаружения внезапных
утечек водорода в атмосфере испытательных зон и помещений и их парирования. За�
дача раннего обнаружения утечек компонентов топлива в практике стендовых испы�
таний ракетной техники решается с помощью системы контроля опасных накопле�
ний (СКОН). Система пожаро�взрывопредупреждения (СПВП) включается в работу
по сигналу отСКОН.СПВПснижает концентрациюокислителя (воздуха, кислорода)
до безопасного уровня или удаляет опасные накопления путем продувки инертным
газом в дренаж. В случае самопроизвольного возгорания утечки подаваемый инерт�
ный газ предотвращает развитие пожара.

Необходимость упреждающей разработки специализированной газоаналитичес�
кой аппаратуры для отработки ракеты�носителя "Энергия" отмечалась главным кон�
структором этой ракеты Б.И. Губановым при ее проектировании [1]. Однако и сего�
дня надежные приборы для контроля утечек компонентов кислородно�водородного
топлива являются дефицитом. С учетом опыта стендовых испытаний кислородно�во�
дородных изделий в ФКП "НИЦ РКП" сформулированы следующие требования к
перспективнымгазоаналитическимдатчикам водорода, кислородаиСКОНвцелом:

малая инерционность (не превышающая 2 с);
нечувствительность к наличию в контролируемой газовой среде гелия (на появле�

ние гелия некоторые датчики реагируют, как на появление водорода);
нечувствительность датчика концентрации одного из компонентов к появлению в

контролируемой газовой среде другого компонента топлива (например, водорода для
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Рассмотрены проблемы контроля опасных газообразных компонентов на испытательных
стендах. Показано, что реальное быстродействие газоаналитических датчиков, в работе ко�
торых используются явления переноса в газах, определяется скоростью доставки опасной при�
меси к датчику. Рекомендуется создание экспериментальных установок для отработки в на�
турных условиях газоаналитических датчиков, обеспечивающих газовую безопасность.

B.B. Popov. Hydrogen Concentration Monitoring At Space Rocket Systems Test
Stands

The paper describes common problems of hazardous gaseous prepellant monitoring at the test stands.
It has been shown that the real response of gas�analysis detectors based on a gas transfer phenomenon is
governed by the rate of hazardous impurity transport to a respective sensor. It is recommended that special
experimental setups should be constructed for gas detectors development and validation at actual operat�
ing conditions, thus ensuring gas emission safety.



датчиков контроля содержания кислорода); недоста�
точная селективность датчиков может приводить к
ложным срабатываниям СКОН, израсходованию за�
пасов инертных газов для СПВП с возможными ава�
рийными последствиями;

стабильность метрологических характеристик при
переменных атмосферно�климатических условиях,
вибрационно�акустических, тепловых и ударных воз�
действиях на датчики.

Указанные требования в основном реализованы в
оптоволоконных газоаналитических системах, разра�
ботанных фирмами NYMA и Boeing (США). Одна из
этих систем успешно применялась для контроля без�
опасности при запуске ракеты "Дельта�4" [2]. В систе�
ме используются принцип моментального сканирова�
ния испытательной зоны лазером и свойство избира�
тельного поглощения водородом прямого и отражен�
ного лазерных лучей. Обе системы характеризуются
высокими сложностью и стоимостью, отечественных
аналогов этих систем нет.

Более распространены разнообразные газоанали�
тические датчики и сенсоры, в которых доставка
анализируемой газовой смеси к чувствительным эле�
ментам базируется на явлениях переноса в газах.
Несмотря на определенные достижения разработчи�
ков в области повышения быстродействия газоанали�
тических датчиков, реальные успехи в создании на их
основе перспективных СКОН для водорода и кисло�
рода пока невелики.

В работе [3] отмечены задержки в обнаружении
опасных накоплений водорода и выдача ложной
информации об их появлении на стенде испытаний
кислородно�водородных ракетных блоков и ДУ в
ФКП "НИЦ РКП". Подобные недостатки снижают
доверие к существующим средствам контроля газовой
среды, что не позволяет считать решенной проблему
безопасности водородных испытаний. Актуальность
работ по совершенствованию газоаналитических
датчиков и систем контроля обусловлена перспекти�
вами использования водорода в ракетной технике.

Сегодня существуют разнообразные датчики,
сигнализаторы и основанные на использовании этих
датчиков системы контроля горючих, взрывоопасных
и окислительных компонентов в газовых средах [4].
Однако для применения новых разработок на ответст�
венных объектах необходимо подтверждение быстро�
действия, эффективности и безотказности новых
газоаналитических датчиков в натурных условиях их
функционирования на водородных стендах. В настоя�
щей статье рассмотрены вероятные причины инерци�
онности существующих СКОН, в работе которых
используются газоаналитические датчики, а также

формулируются задачи сравнительных испытаний
новых датчиков, предлагаемых разработчиками.

Лабораторные и "натурные" испытания
газоаналитических датчиков

Лабораторные испытания газоаналитических дат�
чиков проводятся разработчиками со следующимице�
лями:

выявление диапазона концентраций контролируе�
мого компонента в газовых средах, при котором сохра�
няются работоспособность датчика и безопасность его
применения в пожаро�взрывоопасных средах;

оценка быстродействия газоаналитического дат�
чика;

оценка погрешности газоаналитических датчиков
путем сравнения показаний с паспортными данными
контрольной смеси, применяемой при испытаниях;

выявление крайних значений диапазонов давле�
ний, температур и влажности среды, в которых сохра�
няются основные метрологические характеристики.

За рубежом лабораторные испытания сенсоров и
датчиков проводятся в составе специализированных
испытательных установок с применением газовых
смесей, подаваемых непосредственно к чувствитель�
ному элементу датчика [5, 6]. При этом моделируются
все известные комбинации внешних воздействий на
датчик. У отечественных разработчиков методики и
технологии проведения лабораторных испытаний дат�
чиков существенно различаются, не всегда стандарти�
зованы и, как правило, не вводятся в состав докумен�
тации, передаваемой пользователям. Для приобре�
тающих газоаналитическийдатчикпользователей час�
то остаются неизвестными его реальное быстродей�
ствие, селективность (нечувствительность к некон�
тролируемым компонентам газовых смесей), стабиль�
ность паспортных характеристик в натурных услови�
ях, пауза нечувствительности после превышения
предельной концентрации контролируемого компо�
нента, реальный ресурс работоспособности, степень
влияния внешних, прежде всего, климатических фак�
торов и надежность.

Некоторые отечественные пользователи проводят
так называемые "натурные" испытания опытных
образцов новых газоаналитических датчиков. Их
цель – подтверждение рабочих и эксплуатационных
характеристик в условиях действующего водородного
испытательного стенда. Испытываемый датчик уста�
навливают и подключают в помещении стенда, на ко�
тором в это же время ведутся испытания изделий с
применением водорода. Программные вариации кон�
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центраций контролируемого компонента, по мнению
испытателей, должны создаваться естественным пу�
тем, т.е. случайными, неуправляемыми утечками во�
дорода или кислорода. Однако сам факт появления
утечки во времяиспытания, ее интенсивность,момент
появления и удаленность датчика от места течи носят
случайный, непредсказуемый характер.

Факторами, препятствующими выявлению дейст�
вительных характеристик газоаналитических датчи�
ковприподобных "натурных" испытаниях, являются:

неопределенность факта и момента появления
утечки контролируемого компонента;

неопределенность локальной концентрации кон�
тролируемого компонента в газовой среде вблизи дат�
чика в каждый момент времени;

неопределенность скоростей движения среды,
транспортирующей контролируемый компонент от
места течи до чувствительного элемента датчика;

внезапно возникающие на стенде температурные,
акустические, вибрационные и ударные воздействия
на функционирующий газоаналитический датчик;

внезапное появление в окружающей газовой среде
примесей неконтролируемых компонентов (техноло�
гических газов, продуктов функционирования объек�
тов испытаний, задымленности и запыленности), мас�
кирующих или искажающих действие контролируе�
мых компонентов на датчик.

Отсутствие обоснованных методик испытаний и
измерений параметров разнообразных влияющих на
датчики воздействий, учитывающих перечисленные
факторы, не позволяет считать корректными резуль�
таты большинства так называемых "натурных" испы�
таний газоаналитических датчиков, проведенных на
действующих испытательных стендах.

Механизмы доставки контролируемого компонента
к датчику

Рассмотримпроцесс внешнегопереносафракции в
жидкости или газе [7]. Движущей силой любого
массопереноса является разность концентраций.
Перенос вещества в движущейся среде обусловлен
двумя различными механизмами. Первым является
то, что наличие разности концентраций вызывает
направленный поток контролируемого компонента
(примеси) за счет молекулярной диффузии, описыва�
емой известным градиентным законом Фика:

j D CD � � grad , (1)

где jD – поток массы контролируемого компонента;
D – коэффициент диффузии; С – концентрация
контролируемого компонента.

Второй механизм переноса заключается в том, что
контролируемый компонент, распределенный в газо�
вой среде, увлекается в процессе ее движения и
переносится вместе с газовой средой из одной точки
пространства в другую. При таком способе перемеще�
ния переносимое количество компонента пропорцио�
нально его концентрациии скорости движения среды:

�

�

j Сk � �, (2)

где
�

jk –векторпотокамассыпереносимого компонен�

та;
�

�– вектор скорости среды.
Совокупность обоих процессов принято называть

конвективной диффузией. Выражение для совместно�
го диффузионно�конвективного переноса получается
суммированием потоков (1) и (2). Для потока движу�
щейся несжимаемой жидкости (газа) уравнение
диффузионно�конвективного переноса принимает
вид

�

��
�

С
C D C� � �( , ) .

�

grad
2 (3)

Скорость жидкости
�

�� входящая в уравнение (3),
должна быть найдена из решения гидродинамической
задачи как функция координат х, у, z и времени �.

Одна из разновидностей конвективного перено�
са – гравитационная конвекция обусловлена разнос�
тью плотностей контролируемого компонента и газо�
вой среды в поле тяготения. Под действием архимедо�
вых сил возникает вертикальное движение объемов
контролируемого компонента в окружающей среде.
Можно показать, однако, что реальная эффектив�
ность диффузионного переноса, как и переноса под
действием архимедовых сил в атмосфере, в целом
незначительна и не должна переоцениваться.

Рассмотрим задачу диффузионного распростране�
ния газообразных водорода, кислорода и гелия в воз�
душной среде при температуре Т = 293 К с поверхнос�
ти неподвижного облака, возникшего из�за утечки
газа.Пусть начальная концентрацияконтролируемого
компонента в облаке равна 100 %, окружающая газо�
вая среда неподвижна.Динамику диффузионногорос�
та концентрации контролируемого компонента оце�
ним для датчика, удаленного по горизонтали на рас�
стояние 0,5 м от облака контролируемого компонента.
Время достижения концентрации 0,1 %, достаточной
для срабатывания газоаналитического датчика,
найдем из решения уравнения (1) для диффузии в
одномерном приближении:

C
R

D
�

�

100
1

2

4

�

�
e , (4)
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где С – концентрация контролируемого компонента,

%об.; �–время, с;D–коэффициент взаимодиффузии
контролируемого компонента и воздуха; R – расстоя�
ние от источника контролируемого компонента до
расчетной точки, м.
Расчетные концентрации контролируемых компо�

нентов в выбранной условной точке приведены на
рис. 1 в функции времени.
Из анализа рис. 1 следует, что время чисто диффу�

зионного переноса контролируемого компонента к
датчику, установленному в полуметре от течи,
составит не менее 240 с для водорода или гелия и не
менее 960 с для чистого кислорода. Действительное
удаление газоаналитических датчиков от мест
вероятного возникновения утечки на существующих
испытательных стендах обычно измеряется метрами.
В этом случае реальное время задержки информации о
появлении утечки может измеряться десятками минут
при условии отсутствия конвекции. Очевидно, что
даже высокое быстродействие собственно газоанали�
тического датчика в этих условиях не может сократить
время задержки, поскольку задержка обусловлена
низкой скоростью диффузионного переноса.
Оценим скорости всплытия газообразного водоро�

да в неподвижной и более тяжелой, например,
воздушной среде. Допустим, что водород заключен в
непроницаемую и невесомую оболочку сферической
формы диаметром 2R. Вследствие разности плот�
ностей газов на объем водорода действует архимедова
подъемная сила. Эта сила заставляет оболочку с
водородом всплывать вверх, а сопротивление окружа�
ющей среды тормозит это движение. Установившееся
равномерное движение наступит при равенстве
подъемной и тормозящей сил. Оценим скорость

установившегося движения невесомой оболочки с
водородом в воздушной среде, используя в качестве
первого приближения закон Стокса. Подъемная сила
Fарх для невесомой сферической оболочки, заполнен�
ной водородом, в воздухе определяется следующим
образом:

F Ràðõ âîçä Í� �133 3
2

, ( ),� � � (5)

где �возд – плотность воздуха; � Í 2
– плотность

водорода.
Сила сопротивления движениюшаровой оболочки

в воздушной среде Ттр определяется выражением

T Rwòð �6�� , (6)

где � – динамическая вязкость воздуха; w – скорость
подъема (всплытия) шара радиусом R в воздушной
среде.
Приравнивая правые части выражений (5) и (6),

получим расчетную формулу для скорости всплытия
объемов водорода радиусом R в воздушной среде

w R�
�

0 22 2 2, .
� �

�

âîçä Í (7)

Учитывая, что оболочка, в которую заключен водо�
род, в действительности отсутствует, малая вязкость
водорода и вихреобразование способствуют дробле�
нию исходного облака, расчеты по формуле (7) прове�
дем для диапазона уменьшающихся значений R. Ре�
зультаты расчетов приведены на рис. 2.
Из анализа зависимости, изображенной на рис. 2,

следует, что скорость всплытия водорода в воздухе
резко снижается при уменьшении
размеров всплывающих объемов.
Изменения размеров и формы
облака водорода под действием
ветра, диффузии и охлаждения от
холодных поверхностей, например
криогенных баков РБ, приводят к
уменьшению подъемной силы и
даже к изменению направления
движения. Таким образом, числен�
ные оценки скорости всплытия,
выполненные по уравнению (7),
следует считать максимально воз�
можными. Однако даже эти скоро�
сти всплытия не могут существен�
но ускорить перенос по вертикали
объемов водорода к датчику.
Например, если течь образовалась

21

ÍÈÖ ÐÊÏ

Рис. 1. Концентрации контролируемых компонентов – водорода, гелия и кислорода – в воздухе
(азоте)   на расстоянии 0,5 м от источника



всего на 2...3 м ниже газоаналитического датчика, вре�
мя подъема водорода к датчику может составлять от 10
до 50 с, что на порядок превышает ожидаемое время
реакции датчика (2...4 с).
Решение задачи о распределении локальных кон�

центраций контролируемого компонента в газовых
смесях может быть найдено в немногих частных
случаях расчетным путем [8] или физическим
моделированием полей скоростей и факторов, влияю�
щих на процессы переноса, например наличия пре�
град, ветровой нагрузки [9], что требует значительных
затрат.
В работе [10] экспериментально исследовалось

всплытие гелия в воздухе, находящемся в вертикаль�
ном замкнутом осесимметричном двигательном
отсекеРБпод атмосфернымдавлением.Высота отсека
1,6 м. Гелий вводился в нижней точке отсека,
концентрация гелия контролировалась в его верхней
точке. В нижнем сечении отсек был оборудован
вентилятором, при включении которого начиналась
медленная циркуляция воздуха вокруг вертикальной
оси отсека. Результаты исследования (рис. 3, а)
показывают, что без циркуляции среды непрерывно
подаваемый поток гелия разрывается и всплывает в
виде отдельных, разобщенных порций, между кото�
рыми локальные концентрации гелия достаточно
низкие. В верхней точке, под куполом отсека, проис�
ходят постепенное накопление гелия и возрастание
его концентрации. Это означает, что диффузионное
выравнивание локальных концентраций по объему
отсека существенно отстает от гравитационной
конвекции.
При экспериментах с включенным вентилятором

(рис. 3, б) картина резко изменяется. Гелийперемеши�
вается с воздухом в горизонтальных сечениях отсека,
концентрация гелия нарастает плавно. По�видимому,
гелий всплывает в виде однородной смеси. При этом
скорость нарастания концентрации гелия в верхней

точке снижается примерно в два раза по сравнению с
экспериментом без циркуляции, что вполне согласу�
ется с тенденцией, выявленной с помощью расчета.
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Рис. 2. Скорость всплытия объемов водорода в воздухе

Рис. 3. Концентрация гелия U (условные единицы) в верхней точке
отсека:
а – натекание без циркуляции среды; б – натекание при непрерыв�
ной циркуляции среды вокруг вертикальной оси; � – время



В условиях достаточно медленной гравитационной
конвекции и еще более медленной диффузии некор�
ректно решать задачу подтверждения собственного
быстродействия газоаналитического датчика. Очевид�
но, что в этих условиях говорить о корректности
"натурных" экспериментов на действующих водород�
ных стендах, проводимых с целью подтверждения
паспортного быстродействия газоаналитических дат�
чиков, не имеет смысла.

Физическая модель процесса обнаружения утечек
и выбросов

Рассмотрим обобщеннуюмодель процесса обнару�
жения различных по плотности контролируемых ком�
понентов в газовой среде (рис. 4). Пусть в центре О
условной сферы пространства радиусом R в некото�
рый момент времени возникает утечка контролируе�
мого компонента. Процесс обнаружения локальных
концентраций контролируемого компонента осуще�
ствляется газоаналитическими датчиками № 1...8,
установленными на периферии сферы.
Вертикаль на рис. 4 совпадает с вектором силы тя�

жести
�

g. Известны температура среды Т, давление Р,

плотность �с, скоростьW и преобладающее направле�
ние ветра. В зависимости от соотношений плотностей
контролируемого компонента, скорости ветра, темпе�
ратур среды и компонента будут реализованы все воз�
можные виды переноса.
Для компонентов типа водорода и гелия, более лег�

ких, чем основная среда, процессы переноса в про�
странстве определяютсяконвекцией (ветровойи грави�
тационной) и сравнительно медленной диффузией в

газе. ПриW � 0 наиболее вероятно перемещение обра�
зовавшегося облака контролируемого компонента в
верхнюю полусферу окрестности точки О, где компо�
нент будет обнаружен датчиками№2, 3 и 4. Наглядной
моделью процесса является истечение струйки горяче�
го дыма в воздух. Время задержки обнаружения течи
может быть оценено с помощью рассмотренных выше
теоретических моделей.
Для компонентов тяжелее воздуха, типа кислорода,

а также некоторых углеводородов, наиболее вероятно
перемещение образовавшегося облака в нижнюю по�

лусферу окрестности течи, где приW � 0 на утечку от�
реагируют датчики № 6, 7 и 8. Наглядной моделью,
близкой к реальному поведению тяжелых газов, явля�
ется распространение стелящегося тумана при темпе�
ратурной инверсии в спокойной атмосфере.
Датчики№ 1 и 5, установленные на одной высоте с

местом течи, могут оказаться малоэффективными при

появлении утечки любой плотности. Удаление R дат�
чиков от точки предполагаемой течи при прочих рав�
ных условиях вызывает задержку передачи информа�
ции о появлении утечки. В случае когда датчики № 2,
4, 6, 8 и точка О находятся на разных вертикалях, ско�
рость реакции датчика на появление утечки контроли�
руемого компонента будет определяться наличием и
направлением ветровой конвекции.
Рассмотренная физическая модель должна быть

исследована экспериментально с целью оптимизации
расстановки датчиков на действующих стендах, про�
верки их реального быстродействия, селективности и
надежности в натурных условиях функционирования
[12]. Результаты исследований позволят минимизиро�
вать число газоаналитических датчиков с известным
собственным быстродействием, необходимое для га�
рантированного получения информации об утечке
контролируемого компонента с допустимой вре�
менн�й задержкой.

Выводы

1. Реальное быстродействие газоаналитических
датчиков, базирующихся на использованиипроцессов
конвективного и диффузионного переноса, определя�
ется в основномскоростьюдоставкиконтролируемого
компонента от места выброса (утечки) к чувствитель�
ному элементу датчика.
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Рис. 4. Физическая модель обнаружения утечек



2. Безопасность испытаний на водородных стендах
зависит от характеристик быстродействия, селектив�
ности и надежности применяемых газоаналитических
датчиков в большей степени, чем от их точности.

3. Газоаналитические датчики, приобретаемые на
современном приборном рынке, нуждаются в экспе�
риментальном подтверждении рабочих характеристик
в натурных условиях их функционирования на водо�
родных стендах с целью получения необходимых
показателей надежности.
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Ñòàöèîíàðíîå îäíîìåðíîå äâèæåíèå
ãàçîâûõ ïóçûðåé

Â.Í. Êó÷êèí

Задача о движении пузырей в жидкости является частью задачи о движении двух�
фазных потоков пузырьковой структуры. Применительно к практике отработки
ракетно�космической техники на газосодержащих компонентах ракетных топ�

лив необходимо решение задачи о движении газовых пузырей в диапазоне чисел Рей�
нольдса 100 � Re � 4000.

Общим для известных подходов [1–4] к решению задач о движении пузырей явля�
ются предположение о потенциальности движения сферических пузырей в жидкости
и попытки учета влияния на характеристики движения циркуляции газа внутри пу�
зырька, плотности газа и жидкости, неравномерности касательных напряжений на
границе раздела фаз. Представление пузырей сферами позволяет получать
удовлетворительные результаты только для Re �200.

Более удачная аппроксимация формы пузырей эллипсоидами вращения, безот�
рывно на границе раздела фаз обтекаемых жидкостью, представленная в работе [5],
позволяет расширить диапазон удовлетворительного соответствия расчетных и экс�
периментальных скоростей движения до Re �2000.

Постановка задачи. Найти решение задачи о скорости движения пузырей, размер
которых соответствует числам Re �4000. Для этого результаты работы [5] будут ис�
пользованы в качестве первого приближения.

Рассчитывая условия отрыва струй жидкости от кормовой части пузыря, решение
распространимв областьRe �2500.Одновременно будем учитывать, что движениепу�
зырей происходит в вертикальных трубах с жидкостью.

Математически рассматриваемая задача о скорости движения жидкости вокруг
эллипсоидального пузыря подобна задаче в работе [5]:

�� �0; (1)

�

U � ��; (2)
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2
0

0
H

U
сch R
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Представлено решение задачи о движении газовых пузырей, аппроксимированных сплюсну�
тыми в направлении движения эллипсоидами вращения. Выполнен расчет геометрических пара�
метров пузыря и скорости его движения. Представлено сравнение рассчитанных скоростей
всплывания пузырей в жидкости с экспериментально определенными скоростями, подтвер�

ждающее хорошее совпадение результатов в диапазоне до Re � 4000.

V.N. Kuchkin. Stationary one-dimensional movement of gas cavities

The problem solving on movement of the gas cavities approximated by flattened in a direction of move�
ment by ellipsoid of rotation is given, calculation of geometrical parameters of the cavity and speed of its
movement is executed. Comparison of the calculated speeds of emersion of cavities in liquid with experi�
mentally fixed speeds, confirming good coincidence of results in a range up to Re � 4000 is given.
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U

n
0 на поверхности пузыря, (4)

где Н2 – метрический коэффициент.
Решение задачи (1)–(4) удобно провести в эллип�

соидальной системе координат (СК) с началом, со�
вмещенным с центром масс пузыря, и связанной с де�
картовой СК соотношениями
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где 0 � � �� ; � � �	 � 	/ / ;2 2 0 2� �
 	; 0 � � �с .
Координатными поверхностями системы (5) явля�

ются семейства софокусных эллипсоидов и однопо�
лостных гиперболоидов вращения. Условие (3) озна�
чает, что начало отсчета выбранной СК движется от�
носительно трубопровода с некоторой скоростью.
Нетрудно получить [4] решение для потенциала ско�
ростей в виде
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Если радиус трубы R c aò ch� увеличивать до беско�
нечности, то а � �, с = const и
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В этом случае задача сводится к движениюпузыря в
безграничной жидкости. Скорость жидкости в окрес�
тности пузыря, движущегося вдоль оси вертикальной
трубы, определяется формулами

u
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M
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где принято обозначение B � �arctg sh th ch� � �0 0 0 .
Способ, использованный при нахождении скорос�

тижидкости
�

U в окрестностипузыря, обеспечивает ра�
венство скоростей как вязкой несжимаемой, так и
идеальной жидкостей, поскольку их решение получе�
но из одного уравнения (1).

Непрерывный обмен энергией упорядоченного
движения между софокусными слоями вязкой несжи�
маемой жидкости приводит к уменьшению механи�
ческой энергии слоя, непосредственно прилегающего
к пузырю, по сравнению с энергией такого же слоя
идеальной жидкости. Следовательно, если принимать
кинематические параметры потоков вязкой и идеаль�
нойжидкостейна поверхностипузыря везде равными,
то для обеспечения равенства необходимо потребо�
вать, чтобы в любом сечении слоев ниже по потоку от
лобовой точки (� �� i ,� 	� 2) давления идеальной рU и
вязкой несжимаемой рU�

жидкостей были связаны
соотношением

p p pU U� �� � . (11)

Слагаемое р
�
, которое отражает влияние оттока

энергии в направлении нормали к слою прилегающей
к пузырю жидкости и обеспечивает эквивалентность
кинематических характеристик потоков идеальной и
вязкой несжимаемой жидкостей, можно рассчитать,
исходя из требования равенства скоростей и ускоре�
ний этих жидкостей.
Уравнение установившегося движения жидкости

на поверхности пузыря имеет вид [6]
для идеальной
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U U F p IU� � � � � (12)

для несжимаемой вязкой
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U U F П� � � � (13)

Здесь нижний индекс � указывает, что оба уравне�
ния написаны для проекции на касательную к поверх�
ности газового пузыря; I – единичный тензор; П –
тензор напряжений вязкой жидкости, связанный с
тензором скоростей деформации �S несжимаемой
вязкой жидкости соотношением П S p I

U
� �2�

�

� .
�

В явном виде компоненты тензора напряжений,
необходимые для дальнейших выкладок, имеют вид
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В силу равенства левых частей уравнений (12), (13),
обеспеченного общностью задачи о потенциале скорос�
тей и равенством массовых сил

�

F , при вычитании выра�
жения (12) из выражения (13) получаем

[ ( )] .,� � �П p IU O� � 0 (17)

С учетом (11) и явного вида составляющих тензора
напряжений p�� , p� �, формула (17) принимает вид
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Давление идеальной жидкости pU после интегри�
рования (12) определяется по формуле
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в которой первое слагаемое правой части отражает
действие гравитационных сил. Постоянные интегри�
рования D1 0( )� и D2 0( )� определяются из граничного
условия для давления жидкости на лобовую часть пу�
зыря:
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где р0 – давление в точке ( , / )� � �0 2� при U = 0, т.е.
гидростатическое давление, а второе слагаемое выра�
жает динамическое приращение давления.
Из формулы (20) с учетом (11), (18), (19) следует,

что
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а давление вязкой несжимаемой жидкости на поверх�
ность пузыря определяется формулой
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Можно отметить, что полученное выражение дав�
ления несжимаемой вязкой жидкости в виде (21) или
(11) не противоречит основному допущению теории
вязкой жидкости о совпадении тензоров напряжений
в идеальной и вязкой жидкостях при отсутствии дви�
жения, так как при U = 0 p� = 0.

Расчет скорости установившегося движения. Ско�
рость установившегося движенияпузыряможно опре�
делить из условия равенства нулю сил, действующих
на пузырь:
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�– единичные векторы внешней нормали и ка�
сательной к поверхности пузыря. Причем, по расче�
там,
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После интегрирования выражения (21) с учетом
формул (14), (16), (22) и формулы для дифференциала

площади dS c d� �2 2
0

2
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2
� � � � � �ch chcos cos для по�

тенциального безотрывного обтекания в пределах
� ! !� � �/ /2 2 получимуравнение баланса сил в виде
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Первое слагаемое (23) отражает действие гидроста�
тического давления и представляет собой силу
Архимеда FA. Отсутствие в FA плотности газа обуслов�
лено пренебрежением влияния этой величины и, как
следствие, отсутствием в (23) интеграла напряжений
по внутренней поверхности пузыря. В общем случае
под плотностью � следует понимать разность плотнос�
тей жидкости и газа.
Второе слагаемое учитывает силу F

��
, которая име�

ет место за счет сил касательного и нормального на�
пряжений (их вклад одинаков и составляет половину
второго слагаемого).
Третье слагаемое учитывает силу F�р, обусловлен�

ную вязкостью.
При Rт " # заменой по формуле (8) в формуле (23)

получается выражение зависимости скорости всплы�
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вания газового пузыря в безграничнойжидкости от ге�
ометрических параметров �0 и с пузыря.
Совершая предельный переход в (23) при Rт = ��

c � �� �
�

� �, с ch�0 =R0 (R0 – радиус сферического пу�
зыря), легко получить формулу для расчета скорости
всплывания сферического пузыря в безграничной
жидкости в виде

4

3
20 00

3
0�� � �gR U R� � . (24)

Формула (24) вполне пригодна для расчета сил со�
противленияF U R� � ��20 0 для определения скоростей
всплывания газовых пузырей малых размеров.
Расчет скорости всплывания сферических воздуш�

ных пузырей в воде при нормальных условиях, прове�
денный по формуле (24), иллюстрируется рис. 1. Точ�
ками отмечены экспериментальные значения скорос�
ти. Кривая 1 соответствует теоретической формуле из
работы [7], кривая 2 – расчету по формуле (24):

U
R g

�
0
2

15�
. (25)

Причина расхождения теоретических формул кро�
ется в том, что при получении формулы в работе [7]
дифференцирование энергии, диссипированной вяз�
кой жидкостью, осуществлялось по средней скорости
жидкости на поверхности пузыря.

Расчет геометрических параметров пузырей. Расчет
параметров формы газового пузыря, т.е. величин �0 и
c1 , удобно вести, исходя из уравнения Лапласа

p p
R R

ï � � �
�

	






�

�






�
1 1

1 2

, (26)

где R1 и R2 – главные радиусы кривизны, получаемые
при главных нормальных сечениях поверхности с уче�
том формулы (21), описывающей давление вязкой
жидкости на границу раздела фаз.
Поскольку уравнение Лапласа удовлетворяется во

всех точках границы раздела, то, потребовав его вы�
полнения в точках с координатами (�0, �/2) и (�0, 0),
получим уравнения
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th th( );c (27)
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В процессе выводаформул (27) и (28) использовано
условие p p Rï � �0 02� , выполняющееся для непод�
вижного сферического пузыря в неподвижной жид�
кости. В дальнейшем под величиной R0 будет подразу�
меваться эквивалентный радиус газового пузыря
R c0 0 0

3� ch th� � . Исключая из системы уравнений

(27), (28) скорость всплывания пузыря U, получаем
уравнение, определяющее связь между геометричес�
кими параметрами с и �0:
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Уравнение (29) учитывает влияние на форму пузы�
ря гидростатического давления (последнее слагаемое)
и влияние стенок трубы (коэффициент М). Расчеты
параметровформыпузырей, движущихся в вертикаль�
ных трубах с водой при нормальных термодинамичес�
ких условиях, иллюстрируются рис. 2.
По оси абсцисс на рис. 2 отложен эксцентриситет

эллипсоидального пузыря � ��1 0/ ch , а по оси орди�
нат – радиус эквивалентного сферического пузыря.
Предпоследнее слагаемое уравнения (29), отражаю�
щее влияние вязкости на параметры �0 и с, из�за ма�
лости членов, содержащих вязкость воды, оказалось
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Рис. 1. Скорость всплывания воздушных пузырей в воде:
1 – расчет по формуле из [8]; 2 – расчет по формуле (24)



малым по сравнению с остальными, поэтому в расчет
не принималось. Кривая 1 соответствует параметрам
�0, с пузыря в безграничнойжидкости, а кривые 2 и 3–
параметрам пузырей в трубах радиусом 40 и 20 мм со�
ответственно. Видно, что влияние стенок трубы на
форму пузыря проявляется только при R0 /Rт � 0,2,
поэтому при R0 � 0,2Rт расчет движения пузыря в вер�
тикальных трубах можно вести по схеме расчета дви�
жения в безграничной жидкости.

Решение задачи о потенциальном безотрывном
движениипузыря, включающее уравнения (23), (29), в
дальнейшем будет рассматриваться в качестве первого
приближения. Из экспериментальных исследований
известно [8], что по мере роста объема пузыря область
схода потока перемещается от точки с координатами
(�0, ��/2) в сторону (�0, � = 0), т.е. к экватору пузыря.
Фотографии, приведенные в работе [8], убедительно
иллюстрируют это утверждение.

Таким образом, для повышения точности теорети�
ческих результатов необходимо учесть влияние на ди�
намические и кинематические характеристики движе�
нияпузыря отрывпотока в его кормовойчасти зоны.

Модель и динамика зоны отрыва потока. На повер�
хности пузыря элементарные частицы жидкости dU
удерживаются силами давления потока

�

P. В качестве
элементарных частиц удобно рассмотреть слои, огра�
ниченные границей раздела фаз и эквипотенциальной
поверхностью, отстоящей от границы пузыря на рас�

стояние h cd� �� � �ch
2 2cos , заключенные в диапазо�

не углов [ , ]� � �� d , [ , ]� � �� d . При этом
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,
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где dS c dyd� �
2

0
2

0
2

ch ch� � � � �cos cos – элемент

площади; p p n dS p dSn ( , )� � ��� ��� �
�

– нормальная по�
верхности пузыря сила давления жидкости.

В системе координат, связанной с подвижным эле�
ментом объема dV, его отрыв от криволинейной по�
верхности пузыря соответствует условиям движения,

при которых центробежная сила
� �

N P� :

N dV
U

R

o
� �

�

2

, (31)

где dV c d dS� �ch
2

0
2

� � �cos – элементарныйобъем;
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ch ch
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/

– радиус кривизны по�

верхности раздела фаз;

U
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M
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cos

cosch ch
2

0
2

0
2

– скорость потенциаль�

ного потока жидкости на поверхности пузыря при

� = �0 .

Для маловязких жидкостей типа воды нормальное
давление pn с точностью до величин второго и более
высоких порядков малости совпадает с гидродинами�
ческим. Поэтому в таких жидкостях для упрощения
выкладок давление на поверхность элементарного
объема dV, удаленную на расстояние h от границы пу�
зыря, с достаточной степенью точности определится
формулой
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С учетом формул (30), (31) условие отрыва элемен�
тарного объема жидкости dV от поверхности пузыря
приобретает вид
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Рис. 2. Зависимость эксцентриситета пузыря от радиуса эквивалентно�
го пузыря:
1 – в безграничной жидкости; 2, 3 – в трубах радиусом 40 и 20 мм
соответственно



Угол�k соответствует максимальному углу, до дос�
тижения которого течение является потенциальным и
безотрывным. В интервале углов � � �2 2� � � расчет
характеристик движения аналогичен рассмотренному
выше. В интервале � � �k � � � 2 существует вихревая
зона, в которой скорости на поверхности пузыря в
системе координат, движущейся с пузырем, близки к
нулю, а давление в силу этого складывается из внеш�
него P0 и гидростатического. При углах �k , незначи�
тельно отличающихся от �� 2 (с точки зрения разницы
давлений в точках (� �i k, ) и (� �0 2, /� )), кривизна по�
верхности пузыря в большей степени определяется
гидростатическим (а не гидродинамическим) давле�
нием, поэтому влиянием отрыва потока на изменениe
параметров формы (�0 , с) по сравнению с параметра�
ми при безотрывном потоке, можно пренебречь.
Таким образом, определяя (�0 , с) по формуле (29),

расчет кинематических и динамических характерис�
тик установившегося движения пузырей с отрывом
потока следует вести, исходя из уравнения

( ) ,p n p dS�� �� �
� �

� 	
 0 (34)

в котором p�� и p�� –нормальное и касательное напря�
жения, определяемые по формулам (14), (16);

�

n и
�

� –
единичные векторы.
В зоне потенциального течения � � �2 � � k подын�

тегральное выражение формулы (34) имеет вид
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В вихревой зоне, т.е. при � � �k � � � 2, подынтег�
ральное выражение (34) имеет вид
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В результате интегрирования (34) с учетом формул
(35) и (36) получим уравнение баланса сил, действую�
щих на пузырь:
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Первое слагаемое в (37) выражает силу Архимеда
FA. Выражение в фигурных скобках обусловлено дав�
лением р

�
, а выражение в последних квадратных скоб�

ках – действием сил лобового сопротивления FU.
Уравнения (29), (33) и (37) составляют замкнутую

систему, позволяющую рассчитывать скорость движе�
ния одиночных пузырей в вертикальных трубах с вяз�
кой жидкостью (в пределах допущенных ограниче�
ний), а также силы сопротивления жидкости их
движению.
В случае движения пузырей не очень больших разме�

ров при0 3800" "Re система уравнений для расчета па�
раметрових движенияможет быть упрощена. Вчастнос�
ти, после разложения в ряд тригонометрических функ�
ций и натурального логарифма по степеням аргумента и
после отбрасывания малых высших порядков условие
отрыва потока от поверхности пузыря принимает вид
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Разложение в ряд по степеням аргумента слагаемых
уравнения баланса сил, т.е. уравнения (37), с учетом
принятых обозначений

� � �

F F FA U� � 	� 0 (39)

и ограничения главными членами разложения дает
возможность представить их в виде
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Вместе с формулой, выражающей силу Архимеда,

F gVA � � , (42)

формулой, выражающей связь между геометрически�
ми параметрами формы, в которой опущены члены
высших порядков малости, слабо влияющие в мало�

вязких жидкостях на с, �0,
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формулой (7) для М получается замкнутая система
сравнительно простых уравнений. Она позволяет рас�
считывать кинематические и динамические парамет�
ры движения пузырей в вертикальных трубах с мало�
вязкой жидкостью. Через � в уравнениях (40)–(43)
обозначены угловые размеры вихревой зоны
� � �� �k / 2.

Для оценки изложенного в статье аналитического
метода расчета параметров движущегося газового пу�
зыря был проведен расчет скорости всплывания газо�
вого пузыря в безграничной жидкости по уравнениям
(38)–(43). Сравнение расчетных скоростей с экспери�
ментальными данными скорости всплывания воздуш�
ных пузырей в воде при нормальных условиях иллюс�
трируется рис. 3. Кривая 1 соответствует эксперимен�
тальным значениям из работы [4], кривая 2 – расчет�
ным скоростям пузыря в безграничной жидкости,
кривая 3 – скорости всплывания в трубе радиусом
Rò = 20 мм. В качестве R0 в этом случае принимался эк�
вивалентный радиус пузыря, определяемый формулой
R c0 0 0

3� ch th� � .

Удовлетворительное совпадение теоретических ре�
зультатов с экспериментальными в диапазоне чисел
Рейнольдса Re � 3800 (см. рис. 3) позволяет утвер�
ждать, что представленная аналитическая модель дви�

жения пузырей может быть использована в качестве
составной части моделей движения газожидкостных
сред.
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Рис. 3. Зависимость скорости всплывания пузырей от их радиусов:
1 – экспериментальные значения; 2 – расчетные скорости пузыря
в безграничной жидкости; 3 – скорости всплывания в трубе
Rò = 20 мм
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Â.Í. Êó÷êèí, Ã.Ñ. Ëåùåíêî

На стендах НИЦ РКП проводился комплекс "холодных" и огневых испытаний
блоков, агрегатов и отдельных узлов ракеты "Энергия", в том числе огневые
стендовые испытания первой ступени ракеты "Зенит" – бокового блока РН

"Энергия" – и модульной части блока "А" "Энергии", огневые испытания кислород#
но#водородного двигателя РД#0120, испытания моделей пакета ракеты "Энергия" для
исследования газодинамических свойств старта и стенда#старта, исследования гид#
равлических демпферов продольных колебаний. Отрабатывались многие другие эле#
менты, узлыи агрегатыракетного комплекса "Энергия"–"Буран"– энергетическивы#
соконапряженного ракетно#космического комплекса сЖРД большой тяги. В качест#
ве окислителяиспользовалсяжидкийкислород.Особенностиобъектов стендовыхис#
пытаний, составных частей комплекса "Энергия"–"Буран", потребовали совершенст#
вования технологии подготовки и проведения стендовых испытаний, а также прове#
дения существенныхдоработокиспытательных средств стендовойбазыНИЦРКП.

Первое стендовое испытание первой ступени РН "Зенит", проведенное на стенде
ИС#102 в декабре 1984 г., закончилось аварийно– при выходе на режим двигатель за#
горелся, возник пожар в хвостовом отсеке ракеты. Причиной пожара, как установила
комиссия, стало попадание твердых частиц из баков в тракты двигателя, которые за#
горелись сами и инициировали возникновение пожара. По результатам анализа этого
аварийного пуска и испытанийЖРД, также заканчивавшихся воспламенениями объ#
ектов испытаний и пожарами на стендах, комиссия ведущих специалистов отрасли
под руководством В.Х. Догужиева разработала комплекс требований, направленных
на повышение пожаробезопасности ракетной техники и стендовых систем, использу#
ющих кислород.

Во исполнение требований комиссии Догужиева в НИЦ РКП была проведена
большая работа по обеспечению пожаробезопасности стендовых систем и объектов
испытаний по теме "Энергия"–"Буран". Основой повышения пожаробезопасности
ракетной техники – объектов испытаний и стендовых систем стало выполнение ме#
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В статье приведены результатыработ, выполненных при подготовке стендовых испытаний
МКС "Энергия"–"Буран" в части обеспечения промышленной чистоты компонентов топлива,
внутренних поверхностей технологических систем и внутренних поверхностей изделий ракет 
но космической техники – объектов испытаний. Приведенытакже результаты работ по обес 
печению пожаробезопасности трубопроводных систем подачи кислорода.

V.N. Kuchkin, G.S. Leshchenko. Developing Techniques For Preparation And
Tests Of Bench Equipment For Ground Trials Of Energia-Buran Space System

The article reviews the results of the work on the preparation of bench tests of the Energia Buran space
system in order to ensure purity of fuel elements, cleanness of internal surfaces of technological systems
and outer surfaces of parts and elements of rocket and space system subject to the tests. Also reviewed are
the results of the work to ensure fire safety of the ducts of the oxygen feed system.



роприятий по обеспечению чистоты внутренних по�
лостей кислородных баков и магистралей, по доработ�
ке агрегатов стендовых пневмогидросистем (ПГС) в
части исключения из их конструкций легковоспламе�
няющихся в кислородной среде материалов, разработ�
ка и внедрение технологических режимов работы сис�
тем подачи кислорода, исключающих нагрев и
воспламенение ПГС.
Фильтры тонкой очистки для систем подачи стендо�

вых ПГС. Требования к чистоте топлив определяются,
во�первых, необходимостью обеспечения низкой мас�
совой концентрации механических примесей для на�
дежной работы ДУ и, во вторых, требованиями исклю�
чения присутствия твердых частиц как инициаторов
воспламенения в системах подачи топлива. Требования
содержали ограничения на применение легковоспла�
меняющихся в кислороде материалов, например, за�
прещали применение алюминиевойфольги и полиэти�
леновой пленки для глушения открытых концов тру�
бопроводов, использование алюминиевых прокладок в
разъемных соединениях, определяли максимально до�
пустимые размеры механических частиц (обычно не
более 20 мкм для систем подачи кислорода) и др.

Для обеспечения чистоты компонентов топлива и
технологических газов, подаваемых по стендовым
системам в баки ракет и к другим объектам испыта�
ний, были разработаны конструкции, изготовлены и
внедрены в практику стендовых работ фильтры тон�
кой очистки – всего более тридцати типоразмеров.
Проведены экспериментальные исследования харак�
теристик этих фильтров и применяемых в них матери�
алов. В качестве фильтровальных материалов исполь�
зованы металлические сетки (№ 685, 80/720), матери�
алы с высокими физико�механическими свойствами
ПСМ, получаемые прессованием с последующим спе�
канием пакетов из металлических сеток. Разработан�
ные фильтры обеспечивают абсолютную тонкость
фильтрования � 20 мкм.

Общей конструктивной особенностью разработан�
ных фильтров является применение сварки кромок се�
ток как вместах крепленияккаркасуфильтроэлемента,
так и в продольном шве вдоль образующей каркаса.
Сварная конструкция крепленияфильтровой сетки бо�
лее надежна, чем вфильтрах поОСТ92�0131, однако не
исключает неконтролируемыепо размеру зазорывмес�
тах сварки, поэтому применение методов контроля на
стадии приемочных испытанийфильтров тонкой очис�
тки является обязательным. Появление таких некон�
тролируемыхпо размерам зазоровможет быть вызвано,
например, производственными дефектами фильтро�
вых сеток или дефектами на стадии изготовления фи�
льтров. Для контроля герметичности стыков сеток и
выявления производственных дефектов фильтровых
материалов был разработан и внедрен метод контроля,

основанный на капиллярных свойствах жидкости, за�
щищенныйавторскимсвидетельствомнаизобретение.

Для обеспечения чистоты внутренних поверхнос�
тей систем подачи топлива был разработан и внедрен
комплекс технологий. Разработан контроль чистоты
внутренних поверхностей баков ракет и трубопрово�
дов систем подачи по результатам проливок систем
штатным расходом компонентов топлива на кон�
трольные фильтры. Решение о допуске систем к огне�
вым испытаниям в соответствии с разработанной тех�
нологией принимали по результатам микроскопичес�
кого и химического анализов состава механических
примесей, задержанных на контрольных фильтрах.
Исследования пожаростойкости агрегатов ПГС и

разработка мероприятий по повышению пожаробезопас�
ности систем.ВНИЦРКП был проведен комплекс ра�
бот по исследованиюпожаростойкости агрегатовПГС
в системах подачи кислорода высокого давления.
Условием загорания кислородного оборудования яв�
ляется нагрев хотя бы однойиз его деталей до темпера�
туры возгорания ее материала и подвод в зону воспла�
менения кислорода в количестве, достаточном для
поддержания горения [4]. Таким образом, пожаро�
безопасность может быть обеспечена, если условия
работы оборудования будут исключать нагрев его де�
талей до температуры возгорания.

Были проведены исследования режимов работы
стендового оборудования с целью выявления возмож�
ныхисточниковнагрева.Подвод тепла "в чистом виде"
извне при работе ПГС, как правило, отсутствует. Наг�
рев деталей или узлов систем подачи кислорода до
температур воспламенения может происходить от ис�
точниковнетепловогопроисхождения, когда тепловая
энергия генерируется за счет преобразования механи�
ческой. Нетепловыми источниками нагрева, которые
могут реализоваться в системах подачи кислорода, яв�
ляются:

� сжатие газа низкого давления, которое происхо�
дит при заполнении тупиковых участков магистралей
после открытия запорных агрегатов между трубопро�
водами с высоким и низким давлением;

� тепловыделение при ударе механических частиц,
присутствующих в потоке, о стенки трубопроводов
или об агрегаты ПГС;

� тепловыделение при трении подвижных частей
агрегатов ПГС.

Оценка мощности каждого из этих источников
была проведена в результате модельных эксперимен�
тальных и теоретических исследований. Установлено,
что количества тепловой энергии, образующейся в ре�
зультате ударного нагружения тупикового участка тру�
бопровода и при сжатии газа низкого давления, может
быть достаточно для нагрева до температур воспламе�
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нения деталей с малой теплоемкостью или частиц ме�
ханических примесей в газе, возгорание которых мо�
жет, в свою очередь, стать инициатором возгорания
системы подачи тонкой очистки [5].

Экспериментальные исследования пожаробезопас�
ных режимов работы систем подачи газообразного кис�
лорода давлением 40,0 МПа позволили обеспечить ис�
пытания по оценке акустических воздействий на модель
"Бурана", выполненные в НИЦ РКП на стенде СОМ�1.
В процессе экспериментальных исследований допусти�
мых по требованиям пожаробезопасности режимов ра�
боты систем подачи газообразного кислорода проведе�
ны испытания отсечного клапана Т268 при его "удар�
ных" нагружениях. После его нагружения в проточной
части клапана Т268 начался медленный рост давления и
температуры. В течение 96 с после нагружения магистра�
ли давлением давление вблизи объекта испытаний по
показаниям датчика выросло до 44,0 МПа. На 117 с по�
сле нагружения магистрали кислородом в результате по�
жара объект испытания и экспериментальная установка
в целом разрушились. Установлено, что горение нача�
лось с нагрева до температуры воспламенения сточен�
ной "на ус" пружины в сальниковом уплотнении. Резуль�
таты возгорания клапана представлены на рис. 1, 2.

Основные выводы из проведенных работ:

при эксплуатации систем подачи должны реа�
лизовываться только такие технологические ре�
жимы, которые исключают интенсивные тепло�
выделения за счет преобразования механической
энергии;

подготовка системы к эксплуатации должна
обеспечивать контролируемое устранение ини�
циаторов воспламенения – загрязнений внут�
ренних поверхностей систем подачи кислорода.

Заключение. Результаты проведенных иссле�
дований позволили количественно оценить воз�
можность нагрева элементов конструкции агрега�
тов ПГС до температуры возгорания от нетепло�
вых источников и разработать организацион�
но�технические мероприятия, внедрение которых
в технологию стендовых испытаний обеспечило
повышение пожаробезопасности систем подачи
газообразного кислорода высокого давления.

Работы, выполненные при наземной отработке ДУ
и отдельных агрегатов при создании МКС "Энер�
гия"–"Буран", получили широкое распространение в
отрасли. После завершения основного объема испыта�
ний по теме "Энергия"–"Буран" конструкции фильтров
тонкой очистки, применяемых в стендовых ПГС для
защиты изделий от загрязнений механическими при�
месями, методы контроля качества фильтров и техно�
логии подготовки и проведения стендовых испытаний
были стандартизированы и представлены в отраслевых
стандартах ОСТ 92�9645–88, ОСТ 92�9694–91, техни�
ческих условиях и стандартах предприятия.

Конструкции, методы контроля качества фильтров
и технологии подготовки и проведения стендовых ис�
пытаний защищены тридцатью авторскими свиде�
тельствами на изобретения. Таким образом, результаты
работ, выполненных по теме "Энергия"–"Буран" в час�
ти технологической подготовки и проведения испыта�
ний, получили общеотраслевое распространение. Ре�
зультаты работ использовались в технологии подготов�
ки и проведения испытаний практически всех видов
РКТ, создаваемой после комплекса "Энергия"–"Бу�
ран", в том числе при отработке новейших изделий от�
расли по темам "Русь", "Ангара" и др.
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Рис. 1.Общий вид экспериментальной установки после возгорания клапанаТ268

Рис. 2. Общий вид кла

пана Т268 – объекта
испытаний после его
возгорания
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В связи с большим объемом так называемых холодных работ при создании кисло�
родно�водородных ракетных двигателей (11Д56, 11Д57) в НИЦРКП был создан
специальный стенд для отработки агрегатовЖРД на жидком кислороде. В каче�

стве приводов экспериментальных установок и насосовЖРДпредусмотрены быстро�
ходные асинхронные электродвигатели типа АТМ, изготовленные в Санкт�Петер�
бурге на заводе "Электросила".
Со временем в связи с изменением режимных параметров вновь проектируемых

ЖРД и расширением задач экспериментальных исследований на стенде были разра�
ботаны новые технологии испытаний агрегатов и узлов, а также модернизировано
стендовое оборудование, обеспечивающее проведение научно�исследовательских
работ.

Автономная отработка бустерного насоса кислорода второй ступени ракеты�носителя
"Энергия". Вцелях улучшения весовых характеристик ракетыиобеспечения бескави�
тационной работы основного центробежного насоса в схемах современных изделий
предусмотреныбустерныенасосы, работающие снебольшимпревышением давления
в баке над упругостью насыщенных паров.
Для обеспечения в этих условиях требуемого напора бустерный насос кислорода

имеет две ступени. Первая ступень – тихоходная с развитой поверхностью, вторая
ступень – быстроходная. Привод в изделии бустерного насоса осуществляется двух�
ступенчатой гидравлической турбиной, работающей на жидком кислороде высокого

давления (� 50 МПа).
В ходе автономной стендовой отработки решались следующие задачи:
проверка работоспособности конструкции насоса на жидком кислороде;
снятие напорных и кавитационных характеристик;
проверка эффективности работы насоса на кислороде, насыщенном газообраз�

ным гелием;
наработка ресурса.
Существовавший вНИЦРКП стенд для отработки насосов и агрегатов на жидком

кислороде из�за ограниченных возможностей по расходу (100 кг/с) и давлению
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При создании космической транспортной системы "Энергия"–"Буран" стендовой автоном�
ной отработке подверглись не только крупные изделия, но также отдельные агрегаты и
узлы. В статье рассмотренатехнология отработки агрегатов на компонентежидкий кислород
на специальных криогенных стендах в ФКП "НИЦ РКП" (НИИХиммаш).

M.A. Turnov. Bench Test Of LV Energia's Liquid Oxygen Feed System

At creation of a space transport system "Energia" of bench autonomous (independent) improvement
have exposed not only large objects, but as separate aggregates and clusters. Technology of bench im�
provement on special cryogenic benches of FKP NITs RKP of aggregates on a component liquid oxygen
will be reviewed below.



(20 МПа) жидкого кислорода не обеспечивал режим�
ных параметров компонента, необходимых для стен�
довой отработки бустерного насоса на номинальном
режиме (расход � 300 кг/с, давлениежидкого кислоро�
да на привод гидротурбины ~50 МПа).

Сначала для привода насоса предполагалось ис�
пользовать быстроходный асинхронный электродви�
гатель АТМ�360 (мощность N = 3600 кВт, максималь�
ное число оборотов n = 12 000 об/мин). Установлен�
ный на выходном валу электродвигателя мультипли�
катор позволил увеличить число оборотов до
40 000 об/мин. Упругая подвеска электродвигателя
обеспечивала измерение КПД насоса.

Однако из�за трудностей передачи крутящего мо�
мента от электродвигателя к двухвальному насосу и
сложной установки в этом случае автомата разгрузки
осевых сил пришлось отказаться от этого варианта
привода.

Совместно с разработчиком насоса (КБХА, г. Во�
ронеж) была предложена штатная схема привода бус�
терногонасоса. В качестве источникакислорода высо�
кого давления была использована вторая ступень
основного насоса кислорода, предназначенная специ�
ально для подачи кислорода в газогенератор и на гид�
ротурбину бустерного насоса. Первая камерная сту�

пень основного насоса и газовая турбина были демон�
тированы. Привод доработанного основного насоса
осуществлялся от электродвигателя АТМ�360.

Благодаря применению замкнутой схемы питания
кислородом бустерного насоса при его стендовой авто�
номной отработке была решена задача испытания его
на режиме, близком к номинальному (300 кг/с). За на�
сосом были установлены два струйно�сепарационных
устройства (рис. 1) (совместная разработкаФКП"НИЦ
РКП" и Харьковского авиационного института) [1].

Принцип работы этих устройств заключается в сле�
дующем.Жидкий кислород (водород) с напорной сто�
роны насоса поступает в сопло, где перегретая жид�
кость разгоняетсяи вскипает. За счетфазовогоперехо�
да температура кислорода в сопле восстанавливается
до исходных значений. Далее высокоскоростной двух�
фазный поток поступает в сепаратор, где фазы разде�
ляются при сохранении кинетической энергии жид�
кости. Пар сбрасывается в атмосферу, а жидкость на�
правляется в диффузор, в котором происходит преоб�
разование скоростижидкости в давление, достаточное
для ее возврата в насос. Затраты кислорода на испари�
тельное охлаждение жидкости компенсируются его
расходом из емкостей стенда.

Таким образом, при дан�
ной схеме испытания насосов
расход из стендовых емкостей
составляет � 10...15%от номи�
нального расхода. Это позво�
ляет увеличить время разового
испытания насоса в шесть и
более раз при полной выра�
ботке кислорода из емкостей
стенда. Для снятия характе�
ристик насоса стенд оснащен
дросселями с электрическими
приводами.

Наличие замкнутой систе�
мы подачи кислорода и дрос�
селей регулирования режимов
позволило значительно сокра�
тить объем и стоимость стен�
довой отработки насоса.

Наряду с общепринятой
методикой отработки насосов
были проведены так называе�
мые "специальные испыта�
ния", т.е. испытания на газона�
сыщенном кислороде. В про�
цессе вытеснения кислорода
из бака и при предстартовом
охлаждении жидкий кислород
может насыщаться газообраз�
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Рис. 1. Стенд для испытания бустерного насоса:
1 – бустерный насос; 2 – доработанный основной насос; 3 – ускоритель оборотов; 4 – асинхронный
электродвигатель; 5 – струйное сепарационное устройство; 6 – регулятор расхода; 7 – расходомер;
8 – запорное устройство; 9 – измеритель крутящего момента



ным гелием. Растворимость гелия в жидком кислороде
незначительна. По�видимому, это связано с характе�
ром молекулярного взаимодействия в системе О2 – Не.
Исследования фазовых равновесий показали, что за�
метное растворение гелия в жидком кислороде проис�
ходит при больших давлениях (рис. 2). Но даже малое
количество растворенного в кислороде гелия может
оказывать существенное влияние на работоспособ�
ность насоса в случае выделенияНе из жидкости в зоне
пониженного давления.

Встендовыхусловияхпроцесснасыщениякислорода
осуществляется путем пропускания газообразного гелия
через жидкость, находящуюся в расходных емкостях.

Для отбора пробжидкости и количественной оцен�
ки растворенного гелия разработан специальный про�
боотборник (рис. 3). Он состоитиз клапана, с которым
через гибкую систему связан обратный клапан кон�
трольного объема. Представительность пробы жид�
кости зависит от полноты заполнения контрольного
объема. Подбором хода обратного клапана обеспечи�
вается полнота заполнения контрольного объема кис�
лородом. Представительность пробы жидкости опре�
деляется по величине давления в анализаторном
бачке.

При изменении условий испытания необходима
перенастройка работы пробоотборника. В противном
случае возможно неполное заполнение жидкостью
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Рис. 2. Изотермы растворимости гелия в жидком кислороде при темпе�
ратуре:
1 – 150 К; 2 – 144 К; 3 – 130 К; 4 – 110 К; 5 – 90 К; 6 – 76 К; 7 –
70 К

Рис. 3. Поперечный разрез пробоотборника:
1 – входной клапан; 2 – регулируемая тяга; 3 – выходной клапан; 4 – прорывная мембрана; 5 – приемный ресивер



контрольного объема, т.е. проба жидкости может быть
не представительна (в этом случае за счет фазового пе�
рехода возможна потеря легколетучей фракции из
отобранной пробы).

Наряду с данными о количестве растворенного в
жидкости газа необходима и информация о величине
объемного парогазосодержания на входе в насос.

В качестве датчиков для оценки парогазосодержа�
ния при отработке кислородно�водородного двигате�
ля использовались емкостные датчики, у которых
чувствительными элементами являлись металличес�
кие струны (рис. 4).

Для градуировки этих датчиков (d = 300 мм для
кислорода и d= 400 мм для водорода) были разработа�
ны установка (рис. 5) и методика градуировки. В экс�
периментальной установке создавалась двухфазная
среда пузырьковой структуры. Парогазосодержание �

в контрольном объеме установки оценивалось по пе�

репаду уровня жидкости �h, измеряемого дифферен�
циальным манометром:

� �
�h

H
,

где Н – высота контрольного объема двухфазной сре�
ды в установке.

Характеристики бустерного насоса кислорода, по�
лученные вНИЦРКПпри работе на газонасыщенном
компоненте и в КБХА на водовоздушной среде, при�
веденына рис. 6. Видно, что характеристика бустерно�
го насоса на водовоздушной среде отличается от ха�
рактеристики на газонасыщенном кислороде: на во�
довоздушной среде �hкр падает с увеличением расхо�
да, а на газонасыщенном кислороде – растет. Это
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Рис. 4. Емкостный датчик сплошности

Рис. 5. Установка для градуировки датчиков сплошности:
1 – криостат; 2 – датчики; 3 – приемники статического давления;
4 – парогенератор; 5 – распылитель газа; 6 – дифференциальный
манометр; 7 – емкостные датчики для корректировки нуля



можно объяснить только влиянием поверхностного
натяжения жидкости.

Коэффициент поверхностного натяжения воды
� = 0,073 Н/м при температуре 293 К, а кислорода –
� = 0,0132 Н/м при температуре 90 К. Следовательно,
величина пузырей в водовоздушной среде существен#
но больше, чем в кислородно#гелиевой среде. При не#
больших расходах водовоздушной среды время ее пре#
бывания в насосе увеличивается и, видимо, происхо#
дит слияние пузырей в каверну. Характеристика насо#
са при этом существенно ухудшается. С увеличением
расхода водовоздушной среды сепарационные эффек#
ты в насосе не успевают произойти, и �hкр падает.
В кислороде диаметры пузырей небольшие, поэтому
за время пребывания в полости насоса слияния их в
каверну не происходит.

Итак, в диапазонеQ/n � 106 = 40…100 (м3/с)/(об/мин)
критический кавитационный запас насоса для кисло#
родно#гелиевой смеси значительно ниже кавитацион#
ного запаса насоса, работающего на водовоздушной
смесипри одних и тех же значениях парогазосодержа#
ния. В этомже диапазоне значенийQ/n насос устойчиво
работал на насыщенном кислороде, т.е. при �hкр = 0.

Эксперименты показали, что работа насоса на га#
зонасыщеном кислороде не может быть подтверждена
его работой на водовоздушной смеси. Однако стои#
мость опытно#конструкторских испытаний насосов
на кислороде, насыщенном газообразным гелием, ве#
ликаиз#за значительных затрат газообразного гелия.

Расход гелия можно уменьшить на порядок, если
при испытаниях насоса вместо насыщенного гелием
кислорода использовать чистый кислород и гелий, не#
посредственно впрыснутый в насос на входе. Коли#
чество подаваемого гелия определяется расчетным пу#
тем на основании данных экспериментов по динамике

выделения его из кислорода в зоне пониженного дав#
ления. Эксперименты показали, что в данных услови#
ях процесс выделения гелия из кислорода является
равновесным. Но даже такая технология испытания
насосов в некоторых случаях неприемлема (например,
из#за отсутствия дефицитного газообразного гелия).

Наиболее подходящим компонентом для данного
вида испытаний могут быть водные растворы с по#
верхностнымнатяжением, близким к поверхностному
натяжению жидкого кислорода. Таким раствором яв#
ляется система вода– ацетонпри температуре 50 �С.

На рис. 7 в полулогарифмической системе коорди#
нат показана зависимость [2] поверхностного натяже#
ния водного раствора от концентрации ацетона. Она
почти линейна. Такая картина типична для вод#
но#органических систем, когда небольшие концен#
трации вещества могут существенно повлиять на по#
верхностное натяжение смеси [2]. Так, при ~ 2,3 %#м
содержании ацетона в воде поверхностное натяжение
раствора равно 0,014 Н/м, что очень близко к поверх#
ностному натяжению жидкого кислорода (рис. 7). Та#
кое уменьшение поверхностного натяжения смеси
связано с тем, что углеводородная частьмолекулы аце#
тона ведет себя подобно гидрофобному веществу и
стремится к отделению от водной фазы, концентри#
руясь на поверхности. В этом случае концентрация
ацетона в объеме существенно отличается от поверх#
ностной концентрации.

Таким образом, проверку работоспособности бус#
терного насоса на газонасыщенном кислороде можно
проводить на воде с 2%#м содержанием ацетона. В бу#
дущем это позволит отказаться от дорогостоящего и
технологически сложного вида испытания бустерных
насосов – испытаний на жидком кислороде, насы#
щенном газообразным гелием.

Заметим, что растворенный в кислороде гелий вли#
яет на величину поверхностного натяжения раствора.
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Рис. 6. Экспериментальные характеристики бустерного насоса кисло�
рода:
о – воздушная смесь; � – кислород, насыщенный гелием; � –
впрыск гелия в кислород; х – насыщенный (чистый) кислород

Рис. 7. Зависимость поверхностного натяжения от концентрации рас�
творенного ацетона в воде [2]
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Плохо растворимый в кислороде гелий концентриру�
ется вблизи поверхности раздела фаз [2, 3], что приво�
дит к уменьшению поверхностного натяжения раство�
ра по сравнению с чистым жидким кислородом. Раз�
ность поверхностных натяжений раствора и чистого
растворителя можно оценить методами статистичес�
кой термодинамики [3]. Поэтому при проведении ис�
пытаний насосов на растворе "вода + ацетон" количес�
тво растворенного ацетона должно быть скорректиро�
вано в сторону его увеличения.

Отработка суперкавитирующего демпфера. Инсти�
тутом технической механики АН Украины был разра�
ботан суперкавитирующий демпфер (СКД) для гаше�
ния продольных колебаний в трубопроводе подачи
кислорода. В отличие от газового демпфера, СКД по
замыслу разработчиков должен иметь существенные
преимущества: меньшую массу, отсутствие газовой
полости. Эффект обеспечивался за счет сжатия и кон�
денсации вращающейся паровой каверны.

Экспериментальная отработка СКД на воде оказа�
лась неинформативной. Было принято решение о про�
ведении испытаний модели СКД на жидком кислоро�
де. Для этого разработан специальный трубопровод из
кварцевого стекла d = 100 мм с вакуумной тепловой
изоляцией (рис. 8) и вмонтированным СКД.

Паровая каверна приведена на рис. 9. Цель экспе�
риментальных исследований состояла в определении
границы устойчивости каверны и ее эффективности
на всех режимах работы изделия.

Экспериментальное исследование процесса конден�
сации "кислого" газогенераторного газа в потоке жидко�
го кислорода. В ЖРД в качестве рабочего тела турбины
бустерного насоса кислорода иногда используется
"кислый" газогенераторный газ, который затем сбра�
сывается на вход в насос.

Задачей исследования было определение зоны
конденсации горячего газа в потоке кислорода. В ка�
честве инструмента для решения этой задачи был вы�
бран участок трубопровода из кварцевого стекла. Зона
конденсации горячего газа показана на рис. 10.

В результате экспериментов были выработаны ре�
комендации по месту ввода в трубопровод горячего
газа с учетом завершения процесса его конденсации до
входного патрубка насоса.

Таким образом, в ходе проведенных исследований
получена технология с замкнутым гидравлическим
контуром для ресурсных испытаний насосов на крио�
генных жидкостях. Решены вопросы отбора представи�
тельных проб газонасыщенного компонента в процессе
испытания изделий, предложена методика получения
достоверной информации о величине объемного паро�
содержания в магистрали подачи. Дана оценка влияния
поверхностного натяжения компонентов на характе�
ристики некоторых бустерных насосов. Создан участок
стендового трубопровода диаметром 100 мм из кварце�
вого стекла с вакуумной изоляцией для проведения ис�
следований тепломассообменных процессов в магис�
тралях подачи криогенных жидкостей.
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Рис. 8. Стендовый трубопровод из кварцевого стекла

Рис. 9. Расслоенный режим течения с паровой каверной в центре вра�
щающегося потока жидкости

Рис. 10. Факел распыла горячего газа в потоке жидкого кислорода
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À.Ï. Êîðîòàåâñêèé

В состав стартового комплекса (СК) типа 17П32 входят опорные фермы, верхняя
кабель�мачта и мачта обслуживания. Во время старта эти элементы отводятся от
ракеты�носителя и под действием вращающего момента и специальных

противовесовповорачиваются относительно своих осей вращения с тем, чтобы устра�
нить отрицательное воздействие работающих двигателей на элементы конструкции и
штатное оборудование, установленное на этих элементах.
Защита этого оборудования от ударных нагрузок на конечных участках их переме�

щения обеспечивается гидробуферами. Они способствуют снижению пиковых воз�
действий за счет поглощения и рассеивания энергии. Угловые скорости поворота за�
щищаемых элементов СК к моменту возвращения их в исходное положение благода�
ря воздействию гидробуферов снижаются до безопасных значений. Максимальные
усилия, создаваемые гидробуферами опорныхферм имачты обслуживания стартово�
го комплекса типа 17П32, достигают � 42...45 тс при величине рабочего хода разгон�
ной головки гидробуфера относительно его нижней опоры 1244 мм и скорости ее
перемещения до 1,8 м/с.
Защищаемое с помощью гидробуферов оборудование СК (опорные фермы, мач�

ты) с точки зрения механики конструкций представляет собой плоский стержневой
механизм с изменяющимися в процессе эксперимента линейными размерами неко�
торых составляющих механизм элементов. Расчетные схемы нагружения гидробуфе�
ров для различных защищаемых объектов одинаковы.
Уравнение динамического равновесия защищаемого гидробуфером объекта от�

носительно оси вращения имеет следующий вид [1]:

d

dt J
G r P rG

2

2

1�
� �( ) .á á (1)

Начальные условия при t = 0:

�
�

� �0 0; .
d

dt
(2)
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Рассмотрены вопросы создания пневмогидравлического нагружающего устройства стенда
для испытаний гидробуферов. Показана возможность обеспечения натурных условий нагруже�
ния гидробуферов по кинематическим, динамическим и силовым параметрам. Приведены харак�
теристики режимов испытаний для серийного гидробуфера.

A.P. Korotaevsky. Problems of creation of means natural loading hydro buffers at
bench tests

Questions of creation of the pneumоhydraulic loading device for the hydro buffers test desk are consi�
dered. The opportunity of maintenance of natural conditions for loading hydro buffers on kinematic, dy�
namic and power parameters is shown. Characteristics of modes of tests for the serial hydro buffer are re�
sulted.



Здесь�–угол поворота защищаемого объекта, рад;
t– время, с; J– момент инерции защищаемого объек�
та с противовесами, кг�м2; G – вес защищаемого
объекта с противовесами, Н; rG – плечо линии дейст�
вия весовой нагрузки, м; Pб – усилие со стороны гид�
робуфера, Н; rб – плечо линии действия усилия со сто�
роны гидробуфера, м.
Разработанные в ФКП "НИЦ РКП" методическое,

алгоритмическое и программное (ПО) обеспечения
позволяют рассчитать характеристики гидробуферов
различных типоразмеров при их нагружении в составе
СК и на испытательных стендах.
Типичные расчетные силовая и скоростная харак�

теристики гидробуфера опорной фермы стартовой
системы Гвианского космического центра при работе
его в натурных условиях эксплуатации приведены на
рис. 1 (Рб – усилие на разгонной головке гидробуфера;
Vб – скорость перемещения разгонной головки отно�
сительно нижней опоры; s – перемещение разгонной
головки относительно нижней опоры). Время отсчи�
тывается от момента отброса опорной фермы от борта
ракеты�носителя.
Для обеспечения отработки на статические и дина�

мические нагрузки гидроамортизаторов, гидробуфе�
ров и гидродомкратов большоймощности, входящих в
состав агрегата 8У0215 и мачты СМ�575, в
1970–1990�х гг. был создан и модернизирован универ�
сальныйстендовыйкомплекс (УСК)СМ�1057�336М.
К основным неустранимым недостаткам этого

УСК относятся невозможность обеспечения условий
испытаний, близких к натурным, для ряда типоразме�
ров гидробуферов из�за особенностей силового
пневмопривода стенда. Кроме того, обеспечение ис�
пытаний гидродомкратов и гидробуферов связано с
большим объемом подготовительных и установоч�
но�монтажных работ с высокой долей ручного труда и
необходимостью демонтажа�монтажа коромыслового
механизма. Существующие и перспективные модели

гидродомкратов и гидробуферов большой мощности
не могут быть испытаны на УСК вследствие недоста�
точной прочности его подшипникового узла и коро�
мысла, а также из�за невозможности обеспечить тре�
буемый рабочий ход.
В связи с этим в ФКП "НИЦ РКП" было принято

решение о проведении исследований по созданию
экспериментального образца стенда, обеспечивающе�
го натурные условия нагружения гидробуферов су�
ществующих и перспективных моделей.
Схема стенда СИ2.1001 с нагружающим устрой�

ством пневмогидравлического типа приведена на
рис. 2 [2].
Стенд содержит основание 1, на котором закрепле�

на стойка 2, выполненная в виде вертикальной П�об�
разной рамы, наверху которой установлена силовая
траверса 3. На этом же основании 1 закреплен узел
крепления нижней опоры 4 испытываемого гидробу�
фера 5. На направляющих 6, размещенных на боковых
элементах рамы, установлена с возможностью верти�
кального перемещения каретка 7 с закрепленным на
ней узлом крепления 8 верхней опоры гидробуфера 5.
Наверху каркаса 3 закреплен узел нагружения гидро�
буфера 5, выполненныйв виде гидроцилиндра 9, рабо�
чий шток которого 10 соединен с кареткой 7.
Для обеспечения испытаний гидрооборудования

разного назначения и разных типоразмеров узлы
крепления опор выполнены съемными, и, кроме того,
на основании 1 может дополнительно монтироваться
вертикальная опора для размещения узла крепления
нижней опоры испытываемого гидрооборудования.
В состав гидравлической части стенда входит ис�

точник высокого давления, выполненный в виде ем�
кости высокого давления (гидроаккумулятора) 11 с ра�
бочей жидкостью 12, соединенной с пневмосистемой
высокого давления. Выход из емкости 11 соединен
трубопроводом через регулятор расхода 13 с полостью
нагнетания гидроцилиндра 9, а выход изштоковойпо�
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Рис. 1. Силовая и скоростная характеристики гидробуфера опорной фермы (натурное нагружение):
а – по перемещению разгонной головки; б – по времени нагружения



лости гидроцилиндра 9 трубопроводом соединен с ем�
костьюнизкого давления 15 с рабочейжидкостью 16.
Кроме того, для обеспечения работы системы

управления и для повышения надежности стенда при
нештатных режимах работы (при больших усилиях и
больших скоростях перемещения штока гидрообору�
дования) испытываемый гидробуфер 5 оснащается
датчиком перемещения 17, концевым выключателем
18, взаимодействующим с упором 19 при крайнем ниж�
нем положении кожуха гидробуфера 5, и датчиком
давления 20, электрические выходы с которых соеди�
нены через управляющий персональный компьютер
(ПК) 21 и систему управления 22 с регулятором расхо�
да 13.
Испытания гидробуфера на стенде СИ2.1001 осу�

ществляются следующим образом.
Исходное положение отдельных элементов и узлов

стенда: испытываемый гидробуфер 5 установлен на
стенд и закреплен в узлах крепления нижней 4 и верх�
ней 8 опор; в воздушную полость емкости высокого
давления 11 подан воздух заданного давления; венти�
лиВН3иВН4открыты; регулятор расхода 13 закрыт.
ДалеевуправляющуюпрограммуПК21, работающую

в режиме реального времени, заносятся инерциальные и

конструктивные параметры защищаемого гидро�
буфером объекта, позволяющие выполнить чис�
ленное интегрирование уравнения (1).
Уравнение (1) интегрируется по времени от

начала движения защищаемого объекта до
момента встречи опорной поверхности бойка с
разгонной головкой гидробуфера. Определяет�
ся значение скорости соударения опорной по�
верхности бойка защищаемого оборудования с
разгонной головкой гидробуфера.
Программа ПК 21 выдает сигнал на систему

управления 22, которая открывает регулятор
расхода 13. При этом шток гидроцилиндра пе�
ремещается вниз, нагружая испытываемый гид�
робуфер 5. Давление в рабочей полости гидро�
буфера повышается, его значение фиксируется
датчиком давления 20 и принимается работаю�
щей программой ПК. По величине давления в
рабочей полости гидробуфера программа рас�
считывает величину усилия со стороны гидро�
буфера Рб в правой части уравнения (1).
Дифференциальное уравнение (1) интегри�

руется численно при известной правой части; в
результате получаем необходимую скорость пе�
ремещения штока гидроцилиндра 9.
Полученное значение скорости перемеще�

ния штока сравнивается с текущей реальной
скоростью перемещения, которая получается в
результате дифференцирования функции пере�
мещения каретки, полученной с датчика из�

мерения перемещений 17. По результатам сравнения
система управления испытаниями выдает сигнал либо
на открытие регулятора расхода, либо на его закрытие,
либо на сохранение предыдущего положения. Указан�
ная процедура корректировки степени открытия регу�
лятора расхода выполняется в процессе всего испыта�
ния до его завершения.
Таким образом, нагружающее устройство стенда

СИ2.1001 обеспечивает условия нагружения, соответ�
ствующие натурным, в процессе всего испытания.
Возврат каретки и движущихся частей гидробуфера

в исходное положение обеспечивается рабочей жид�
костью, нагнетаемой в штоковую полость гидроци�
линдра 9 насосом 14 при открытом клапане ВН5, за�
крытом клапане ВН4 и сброшенном до атмосферно�
го давлении в воздушной полости емкости высокого
давления 11.
Стенд СИ2.1001 имеет многоуровневую защиту ис�

пытательного и испытываемого оборудования в про�
цессе испытаний. Во�первых, перемещение ограни�
чивают специальные ограничители в конце направля�
ющих 6. Рабочий ход штока 10 гидроцилиндра 9 также
ограничен. В конструкции гидроцилиндра предусмот�
рено торможение в конце рабочего хода на участке
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Рис. 2. Принципиальная схема стенда СИ2.1001



100 мм. Наконец, предполагаемый вариант регулируе�
мой системы нагружения предусматривает защиту
элементов стенда и испытываемого гидрооборудова�
ния по максимальному перемещению, максимальной
скорости, максимальному ускорению, максимально�
му давлению рабочей жидкости и другим параметрам,
использование которых при эксплуатации стенда бу�
дет признано необходимым.
Предварительные расчеты позволили установить

ряд основных характеристик системы нагружения
экспериментального образца стенда (они обеспечива�
ют натурные условия нагружения гидробуферов СК
типа 17П32):
рабочая жидкость – масло гидравлическое

МГЕ�10А;
рабочий газ – воздух;
максимальное перемещениештока гидроцилиндра

– 1500 мм;
максимальная скорость перемещения штока гид�

роцилиндра – 2 м/с;
максимальное усилие на штоке гидроцилиндра –

50 тс;
диаметр поршня гидроцилиндра – 200 мм;
рабочее давление воздуха – 40 МПа (400 атм);
расход рабочей жидкости – до 70 л/с (0,07 м3/с);
давление рабочей жидкости в гидроцилиндре – до

22 МПа (220 атм).
Приведенные характеристики системы нагруже�

ния позволяют выполнить достаточно полный гидрав�
лический расчет и определить характеристики состав�
ляющих систему элементов.
Для скорости перемещения штока гидроцилиндра,

равной 2 м/с, для трубопроводов круглого поперечно�
го сечения (включая гидроцилиндр) значения числа
Рейнольдса существенно превышают критическое,
т.е. режим течения рабочей жидкости в элементах гид�
росистемы является турбулентным.
Потери давления при течении рабочей жидкости

по элементам гидросистемы обусловлены трением
жидкости и рассеиванием кинетической энергии в ре�
зультате беспорядочного движения частиц жидкости
[3, 4]. В целом потери давления определяются сопро�
тивлением движению рабочей жидкости в трубопро�
водах постоянного поперечного сечения, местными
гидравлическимипотерями и падением давления в ра�
бочем гидроцилиндре.
Коэффициенты местного сопротивления опреде�

ляются опытным путем посредством проливок соот�
ветствующих элементов гидросистемы. Достаточно
полные данные по значениям коэффициентов мест�
ного сопротивления содержатся в справочнике [4].
Возможны следующие типы местных сопротивле�

ний для исследуемой системы нагружения:
входные и выходные участки трубопроводов;

внезапное расширение и сужение трубопровода;
изменение направления потока;
трубопроводная арматура;
регулятор расхода.
Расчеты показали, что минимальные суммарные

потери давления в элементах гидросистемы составля�
ют � 750Па.По сравнениюс рабочим давлением в гид�
роаккумуляторе, равным 40 МПа, это пренебрежимо
малая величина. Расчеты показывают, что по техноло�
гическим и конструктивным соображениям элементы
гидросистемы могут иметь существенно большие зна�
чения коэффициентов гидравлического сопротивле�
ния без заметного снижения эксплуатационных ха�
рактеристик системы нагружения стенда.
Потери давления в рабочем гидроцилиндре об�

условлены, главным образом, значительным трением
в уплотнительных устройствах. По результатам прие�
мочных испытаний гидроцилиндра давление холосто�
го хода составляет 1,8 МПа.
Процесс расширения воздуха в аккумуляторе дав�

ления в силу кратковременности испытания (1...3 с)
будем считать адиабатическим, т.е. происходящим без
теплообмена с окружающей средой [5]. Для адиабати�
ческого процесса изменение давления воздуха при его
расширении описывается формулой [5]
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где ра0 – начальное давление воздуха в воздушной по�
лости аккумулятора давления, Па; V0 – начальный
объем воздушной полости аккумулятора давления, м3;
fп – площадь поршня гидроцилиндра, равная
0,031416 м2; хп – перемещение поршня гидроцилинд�
ра, м; k = 1,405 – показатель адиабаты.
Регулятор расхода является элементом гидравли�

ческой системы, обеспечивающим заданный расход
рабочей жидкости во время испытания. Дополнитель�
нойфункцией (но не менее важной) регулятора расхо�
да является обеспечение безопасности проведения ис�
пытаний при возникновении нештатных ситуаций.
Особенностьюисследуемой гидравлической систе�

мы нагружения является то обстоятельство, что давле�
ние рабочей жидкости на исполнительном механизме
и ее расход в процессе испытания переменны. Типич�
ные гидравлические системыработают или при посто�
янном расходе, или при постоянном давлении на вхо�
де в исполнительныймеханизм [3, 4]. Величина расхо�
да рабочей жидкости через регулятор расхода опреде�
ляется степенью открытия регулятора (коэффициен�
том гидравлического сопротивления) и перепадом
давления на входе и выходе из регулятора расхода.
Существенной особенностью представленных на

рис. 1 силовых и скоростных характеристик является
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скачкообразное возрастание усилия на разгонной го�
ловке гидробуфера после выборки хода головки и
окончания участка перемещения плунжера с малым
гидравлическим сопротивлением. При этом резко из�
меняется перепад давления на регуляторе расхода, что
не может не сказаться на характеристиках гидравли�
ческой системы нагружения в целом.
При турбулентных режимах течения при постоян�

ном гидравлическом сопротивлении расход пропор�
ционаленквадратному корнюизперепада давленияна
сопротивлении [3, 4].
Представим расходную характеристику регулятора

расхода в виде

Q A z p� �( ) ,р� (4)

где � рp – перепад давления рабочей жидкости на регу�
ляторе расхода, Па; z Z Z� max – безразмерное пере�
мещение управляющего звена регулятора расхода,

0 � z � 1; Z – физическое перемещение управляющего

звена регулятора расхода, мм (�); Zmax – максимальное
физическое перемещение управляющего звена регу�
лятора расхода, мм (�); ��z) – безразмерная функция
степени открытия регулятора расхода в зависимости
от значения безразмерного перемещения управляю�

щего звена регулятора расхода, 0 � �(z) � 1; A – коэф�
фициент пропорциональности, определяемый свой�
ствами рабочей жидкости, а также типом, размерами,
качеством обработки внутренних каналов используе�
мого регулятора расхода (коэффициентом гидравли�
ческого сопротивления).
Перепад давления рабочей жидкости на регуляторе

расхода � рр определяется давлением рабочей жидкос�
ти в аккумуляторе давления ра, усилием на разгонной
головке гидробуфера Рб, гидравлическим сопротивле�

нием элементов гидросистемы � рм и потерями давле�

ния в гидроцилиндре � рц:
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Учитывая, что расход рабочей жидкости Q и сред�
няя скорость рабочей жидкости в напорной магистра�
ли uн связаны соотношением

Q u f� í ò , (6)

где fт – площадь поперечного сечения трубопровода,
послеподстановкисоотношений (5) и (6) в зависимость
(4) при известном коэффициенте пропорциональности
А можем определить значение безразмерной функции

степени открытия регулятора расхода �(z).
Полученные соотношения позволяют определить

минимальное значение коэффициента пропорциональ�

ности A. Для этого обратимся к силовой и скоростной
характеристикамнагружения гидробуфера (см. рис. 1).
При перемещении разгонной головки в районе

135 мм наблюдается резкое (до 433,9 кН) повышение
усилия, создаваемого гидробуфером. Скорость пере�
мещения разгонной головки гидробуфера при этом
максимальна, т.е. расход рабочей жидкости в гидро�
системе стенда максимален (Q = 0,07 м3/с). Степень
открытия регулятора расхода �(z) = 1. Примем давле�
ние в аккумуляторе давления при рассматриваемом
перемещении разгонной головки гидробуфера рав�
ным 30 МПа. Тогда из формулы (4) следует, что
Аmin = 1,9�10

�5.
Необходимо иметь значение коэффициента A не�

сколько большим, чем Amin в целях компенсации по�
терь давления, уменьшения энергоемкости испыта�
ний за счет понижения начального давления в аккуму�
ляторе давления и повышения универсальности сис�
темы нагружения стенда для обеспечения возможнос�
ти проведения испытаний гидробуферов других типо�
размеров. Предварительно для нагружения рассмат�
риваемого гидробуфера можно принять А = 4�10�5.
Безразмерная функция степени открытия регулято�

ра расхода �(z) зависит от конструктивных особеннос�
тей регулятора и кинематических особенностей приво�
да исполнительного механизма регулятора. В общем
случае это может быть набор точек (расчетных или экс�
периментальных). Функция �(z) должна быть одно�
значной, монотонно возрастающей, без особых точек
(разрыв, излом). Считается [3], что оптимальной с точ�
ки зрения расчета и эксплуатации гидросистемы явля�
ется линейная зависимость �(z).
При задании�(z) некоторыммассивом ее значений

в заданных точках возможно ее интерполирование ку�
сочно�линейной зависимостью или с помощью куби�
ческих сплайнов. Во всяком случае, функцию �(z) бу�
дем считать известной.
Полученные выше зависимости позволяют рассчи�

тать безразмерную функцию степени открытия регуля�

тора расхода �(z) в предположении безынерциальности

регулятора расхода, т.е. �(z) такого идеального регулято�
ра, которыймгновенно устанавливает требуемый расход
рабочей жидкости по сигналу системы управления.
Из соотношения (4) получим

�( ) .z
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Величина расхода определяется скоростью обжа�
тия гидробуфера Vб и площадью поршня рабочего гид�
роцилиндра fп:

Q V f� á ï . (8)
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Скорость разгонной головки гидробуфера в натур�
нойконструкцииопределяется скоростьюперемещения
бойка защищаемогообъекта (мачты,опорнойфермы).

Соотношения (3) – (8) используются для теорети�
ческого анализа технических возможностей предло�
женной системы нагружения гидробуферов. Измене�
ние безразмерной функции степени открытия регуля�
тора расхода�(s) для испытаний гидробуфера опорной
фермы стартовой системы приведено на рис. 3. На�
чальное давление в воздушной полости аккумулятора
объемом 80 л принималось равным 30 МПа. Момент
инерции опорнойфермы J = 656150 кг�м2; ее вес с про�
тивовесами составлял 241280 Н. Плечи линий дей�
ствия весовой нагрузки rG и усилия со стороны гидро�
буфера rб (см. уравнение (1)) рассчитаны по рабочим
чертежам стартовой системы. В целом изменение без�
размерной функции степени открытия регулятора
расхода соответствует скоростной и силовой характе�
ристикам гидробуфера. При этом прослеживается
влияние уменьшения давления воздуха в гидроакку�
муляторе за счет его адиабатического расширения (см.
формулу (3)). Нагружение гидробуфера на стенде
полностью соответствует натурному.

Скачкообразное увеличение степени открытия регу�
лятора расхода в момент удара бойка защищаемого объ�
екта по подушке разгонной головки и при ее перемеще�
нии 135 мм на практике реализовано быть не может в
силу инерционности исполнительных механизмов регу�
лятора расхода и системы управления. Тем не менее,
указанные участки безразмерной функции степени от�
крытия�(z) системой управленияирегуляторомрасхода
могут быть отработаны достаточно эффективно, по�
скольку для существующих регуляторов расхода время
перехода от состояния полного закрытия до состояния
полного открытия может составлять 5...30 мс [3].

Современные регуляторы расхода и пропорцио�
нальные клапаны (по результатам изучения рынка в
сети Интернет) имеют встроенную систему управле�

ния. В связи с этим при выборе регулирующего расхо�
да рабочей жидкости устройства необходимо прини�
мать во внимание его эксплуатационные характерис�
тики, включая надежность, ремонтопригодность, удоб�
ство применяемых интерфейсов.

При испытаниях основная информация о характе�
ре физических процессов поступает с датчика переме�
щения 17и датчика давления 20 (см. рис. 2). Указанное
обстоятельство определяет достаточно высокие требо�
вания к базе датчиков.

В частности, в качестве датчика перемещений ис�
пользуется абсолютный энкодер BTF 08, предназна�
ченный для измерения перемещений до 2 м. Энкодер
выдает значения перемещения в цифровом виде; по�
грешность измерений составляет 0,05 %. В качестве
датчика давления использован датчик DMP 333 с по�
грешностьюизмеренийне более 0,25%. В состав кана�
ла измерения давления входит такжемодуль АЦПсбо�
ра данных Sigma USB.

Благодаря точности и быстродействию каналов из�
мерения перемещения и давления и разработанному
ПО обеспечиваются сбор и обработка измерительной
информации в необходимых объемах, включая двой�
ное дифференцирование и интегрирование функций
физических процессов и любых их комбинаций при
испытаниях гидробуферов.

В заключениеможно сделать следующие выводы:
принципиально возможно созданиенагружающего

устройства стенда для отработки гидробуферов, обес�
печивающего натурные условия нагружения;

создаваемый стенд обеспечит натурные условия
нагружения гидробуферов с размерами в ненагружен�
ном состоянии до 4070 мм при известных инерциаль�
ных характеристиках защищаемых испытываемыми
гидробуферами объектов – массе, положении центра
масс, моменте инерции;

основной проблемой при создании пневмогидрав�
лической системы нагружения является разработка и
изготовление (приобретение) регулятора расхода с
системой управления, который будет способен обе�
спечивать заданные характеристики по уровню и ско�
рости изменения расхода.

Áèáëèîãðàôè÷åñêèé ñïèñîê

1. Никитин Н.Н. Курс теоретической механики. М.:
Высш. шк., 1990. 607 с.

2. Коротаевский А.П. Стенд для испытаний силового
гидропневмооборудования стартовых комплексов при
натурных условиях нагружения. Пат. на полезную модель
№ 83108. ФКП "НИЦ РКП", 2009.

3. Башта Т.М. Гидропривод и гидропневмоавтоматика.
М.: Машиностроение, 1972. 320 с.

4. Идельчик И.Е. Справочник по гидравлическим со�
противлениям. М.: Машиностроение, 1992. 672 с.

5. Герц Е.В., Крейнин Г.В. Расчет пневмоприводов. М.:
Машиностроение, 1975. 272 с.

46

Рис. 3. Изменение степени открытия регулятора расхода
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Â.À. Ëèñåéêèí, Â.Â. Ìèëþòèí, È.À. Òîæîêèí

Испытания занимают важное место в процессе создания ракетно�космической
техники (РКТ). Системы автоматизации испытаний имеют сотни и тысячи па�
раметров измерения и управления, характеризующих тепловые, пневматиче�

ские, гидравлические, химические, электрические явления. Системы автоматизации
применяются для решения следующих задач в ходе испытаний:

дискретное управление исполнительными элементами стенда и изделия;
регулирование параметров стенда и изделия;
аварийная защита стенда и изделия;
измерение, обработка и визуальное отображение параметров стенда и испыты�

ваемого изделия.
Подразделение информационно�управляющих систем (ИУС) ФКП "НИЦ РКП"

имеет многолетний опыт разработки, создания и эксплуатации быстродействующих
систем измерения, регулирования параметров изделия и стенда, дискретного управ�
ления и аварийной защиты для стендовых испытаний изделий РКТ.

Надежность, высокие технические и эксплуатационные характеристики создан�
ных ИУС были подтверждены их успешной работой на десятках стендах ФКП "НИЦ
РКП" и других предприятий отрасли (КБХМ, РКК "Энергия", ОАО "Моторострои�
тель", ОАО "Красмаш") в ходе испытаний ракетных блоков, ЖРД, тепловакуумных
космических аппаратов в рамках отечественных и международных программ.

При создании системданногокласса решаются следующие серьезныепроблемы:
выбор структуры ИУС, обеспечивающей требования к быстродействию, надеж�

ности и вычислительной мощности оборудования для решения задач управления и
аварийной защиты (опрос измерительных параметров – от 100 до 64 тыс. изм./с, цикл
управления – 10 мс, цикл выдачи управляющего воздействия качанием камер сгора�
ния – не более 500 мкс, число параметров аварийной защиты – более 30);

обеспечениенадежнойсинхронизацииканалов резервированныхконтроллеров;

47

ÍÈÖ ÐÊÏ

ЛИСЕЙКИН
Вадим Александрович –

начальник отдела инфор�
мационно�управляющих

систем НИЦ РКП,
кандидат техн. наук

ТОЖОКИН
Игорь Александрович –
заместитель начальника
отдела информацион�

но�управляющих систем
НИЦ РКП

МИЛЮТИН
Валерий Вячеславович –
заместитель начальника
комплекса НИЦ РКП,
кандидат техн. наук

Изложены проблемы, решение которых имеет определяющее значение при создании инфор�
мационно�управляющих систем и систем аварийной защиты для стендовых испытаний ЖРД и
двигательных установок. Даны примеры систем, обеспечивших успешное проведение испытаний
изделий РКТ на стендах ФКП "НИЦ КП" и предприятиях отрасли.

V.A. Liseykin, V.V. Miliutin, I.A. Tozhokin. Development Of Control-Information
Systems And Emergency Protection Systems For Test Facilities Of Liquid Rocket En-
gines

The paper describes problems, solving which have a great value in the course of development of con�
trol�information systems and emergency protection systems for test facilities of liquid rocket engines. The
paper also gives examples of implementations of systems which provide successful testing of liquid rocket
engines in facilities of FKP “NITs RKP” and other enterprises.



обеспечение единого времени в распределенной
сетевой структуре, объединяющей все подсистемы;

обеспечение имитации объекта управления с по�
мощью специального оборудования для отладки про�
граммного обеспечения в режиме реального времени.
Варианты структурИУС.Взависимостиот задач ав�

томатизации конкретная ИУС строится либо как рас�
пределенная сетевая структура, либо как централизо�
ванная на базе крейтового оборудования.

Высокопроизводительные системы, характеризу�
ющиеся большим объемом измерительных парамет�
ров и информационными потоками от сотен тысяч до
нескольких миллионов измерений в секунду, предла�
гаются ФКП "НИЦ РКП", как правило, на крейтовом
оборудовании PXI, SCXI, VXI, отечественном обору�
довании фирм "Мера" и "Информтест".

Типичным представителем такой системы являет�
ся комплекс КИВИИС (рис. 1), обеспечивающий из�
мерение, регистрацию и обработку около 300 медлен�
номеняющихся и 100 быстроменяющихся параметров
различных типов (более десятка) с опросностью от 100
до 32 000 измерений в секунду.

Другим примером данной архитектуры является
ИУС испытательного стенда РКК "Энергия", которая
помимо задач измерения обеспечивает задачи регули�
рования параметров изделия. Суммарная информа�
тивность таких систем составляет около 2 миллионов
измерений в секунду с полной регистрацией потока
данных на жесткий диск.

Еще один пример – системы СУ–САЗУ управле�
ния и аварийной защиты третьих ступеней ракет�но�
сителей "Союз�2" и "Ангара", созданные ФКП "НИЦ
РКП" для обеспечения испытаний на стенде ИС�102
(рис. 2).

В ходе стендовых испытаний указанные системы
решают следующие задачи:

запуск и останов двигательной установки;
аварийная защита двигателя по 33�м параметрам

(давления, температуры, обороты);
качание камер сгорания двигателя;
управление расходом топлива;
термостатированиерасходноймагистралигорючего;
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Рис. 1. Информационно�измерительная система стенда № 1 Химзаво�
да ОАО "Красмаш"

Рис. 2. Система управления и аварийной защиты, созданная ФКП
"НИЦРКП" для испытаний третьих ступеней РН "Союз�2" и РН "Ан�
гара"



координация и синхронизация работы стендовых
систем.
До сих пор перечисленные выше задачи решались

самостоятельно в соответствии с принятой в отрасли
организацией управления, разработки и производ�
ства. В последнее десятилетие наметилась тенденция к
их интеграции.
Этому способствует, в частности, развитие элек�

тронной техники, методов технической диагностикии
аварийной защиты изделий, анализа нештатных ситу�
аций программными средствами экспертных систем.
В этих методах используется все больше измеряемых
параметров изделий РКТ, оборудования испытатель�
ных стендов и сигналов управления ими. Поэтому пе�
реход к интегрированным информационно�управля�
ющим стендовым системам, реализующим в единой
идеологии функции управления, измерения, диагнос�
тики и аварийной защиты, является вполне законо�
мерным. Актуальность интеграции также связана с
возможностями повышения качества испытаний
(надежности, оперативности и информативности) и
снижения затрат на их проведение.
Возможность интеграции задач измерения и управ�

ления в данных примерах обеспечивается наличием в
каждом крейте двух процессорных модулей – кон�
троллера PXI, используемого для измерения, обработ�
ки, управления бортовыми приборами, решения задач
аварийной защитыи визуального отображения, и кон�
троллера управления СИКОН�1775.20, обеспечиваю�
щего циклограмму пуска. Совмещение в одном крейте
средств реализации задач управления и аварийной за�
щиты обеспечило существенное сокращение времени
реакции на аварийную ситуацию, а также возмож�
ность использования измерительной информации для
решения задач регулирования.
Распределенные информационно�управляющие

системы наиболее эффективны для обеспечения сле�
дующих характерных для двигательного стенда задач:
дискретного управления исполнительными эле�

ментами стенда и изделия;
регулирования параметров изделия и стенда;
управления качанием камер сгорания.
Данный тип структуры был принят для построения

ИУС ряда стендов ФКП «НИЦ РКП» и других пред�
приятий отрасли. Распределенная ИУС имеет трех�
уровневую организацию (рис. 3). Два нижних уровня
составляют контроллеры и оборудование связи с объ�
ектом. На верхнем уровне находятся рабочие станции
операторов, ведущих инженеров и специалистов,
серверы баз данных.
Каждая из перечисленных выше задач ИУС (дис�

кретного управления, регулированияи управленияка�

чанием) в зависимости от важности решается на одно�
канальных или резервированных контроллерах. Нап�
ример, подсистемыдискретного управленияисполни�
тельными элементами изделия выполнены по троиро�
ванной схеме, регулирования параметров изделия –
по дублированной, а подсистема управления качани�
ем – по нерезервированной.
В состав ИУС входят имитаторы, представляющие

собой выделенные программируемые контроллеры,
задачей которых является генерация по заданной цик�
лограмме последовательности сигналов, обеспечива�
ющих проверку правильности работы алгоритмов и
оборудования ИУС.
С1995 г. понастоящее времяФКП"НИЦРКП" со�

здает системы управления на базе семейства сетевых
индустриальных контроллеров СИКОН (совместная
разработка НИИХиммаш и ООО "Компьютерные
комплексы", г. Москва), объединенных дублирован�
ной промышленной сетью.
Особенностьюданных типов контроллеров являет�

ся наличие развитых средств частотного ввода/выво�
да, что идеально отвечает требованиям надежного и
помехозащищенного приема информации от преоб�
разующей аппаратуры с помощью частотных и дис�
кретных сигналов, простого размножения сигналов и
имитации показаний датчиков.
Центральным вычислительным и управляющим

устройством ИУС является разработанный в 2004 г.
контроллер СИКОН�ТС1775 (рис. 4). Программируе�
мый контроллер управления СИКОН�ТС1775 выпол�
неннамикроконтроллере TriCore SACTC�1775Bфир�
мы Infineon, имеющем 32�разрядное RISC�ядро, сиг�
нальный процессор и процессор ввода/вывода. Мо�
дуль обеспечиваетширокие возможности ввода/выво�
да аналоговых (32), дискретных (до 2048) и частотных
(64) сигналов, выход на промышленные сетевые ин�
терфейсы – дублированные Ethernet и CANbus.
Модуль имеет несколько исполнений:
СИКОН ТС1775.30 для использования в автоном�

ных одноканальных, дублированных и трехканальных
управляющих контроллеров СИКОН 1775.К1/К2/К3;
СИКОН ТС1775.20 для использования в крейто�

вых PXI�системах в качестве универсального измери�
тельно�управляющего модуля, работающего в режиме
жесткого реального времени или в качестве адаптера
CANbus.
Контроллерный блок, измерительные преобразо�

ватели и устройства связи с объектом размещаются в
шкафу типа Rital.
В настоящее время номенклатура разработанных

НИИХиммаш совместно сООО "Компьютерные ком�
плексы" измерительных преобразователей и устройств
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ввода/вывода практически исчерпывает требования,

предъявляемые к ИУС при стендовых испытаниях из�

делий ракетной техники. В их числе одноканальные и

многоканальные преобразователи сигналов потенци�

ометрических датчиков, термометров сопротивлений,

термопар, датчиков напряжения, датчиков постоян�
ного тока, датчиков расхода и чисел оборотов.
Многоканальные модули дискретного ввода обес�

печивают ввод сигналов сигнализаторов и контактных
датчиков, а модули вывода– непосредственное управ�
ление электропневмоклапаном, пиросредствами,
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Рис. 3. Архитектура ИУС типового стенда на базе контроллеров СИКОН TC1775



электроприводами шаговыми и постоянного тока,
электрогидравлическими сервоприводами (рис. 5).

Проблема синхронизации. Наибольшую трудность
при созданииИУСпредставляет задача взаимной син�
хронизации каналов троированных структур и обеспе�
чение единого времени в системе, насчитывающей
подчас несколько десятков контроллеров. От коррект�
ности ее решения зависит быстродействие системы и
способность обеспечить "безударное" продолжение
функционирования при отказе какой�либо ее резер�
вированной структуры.

Все управляющие контроллеры работают жестко
циклически. В течение одного такта осуществляются
опрос входных каналов, обработка программ управле�
ния и вывод сигналов на объект управления. Внутри
такта процессоры в каждом канале работают незави�
симо друг от друга.

Суть применяемого способа синхронизации кана�
лов в троированных системах состоит в одномомент�
ном выравнивании такта во всех каналах и взаимном
обмене массивами состояний входов, выходов, про�
грамм и промежуточных переменных. После обмена в
каждом канале дискретная информация подвергается
процедуре голосования два из трех по каждому биту, а
для аналоговых данных за результирующее принима�
ется значение, оставшееся после отбрасывания верх�
него и нижнего значений.

Обеспечение единого времени. Одна из важных за�
дач, решенных при созданииИУС, заключалась в син�
хронизации шкалы времени ИУС со стендовыми ин�
формационно�измерительными системами (ИИС).
Например, на рис. 6 показана организация единого
временимежду подсистемамиИУСиИИСстенда№1
ОАО "Красмашзавод". Два блока синхронизации (БС)
каждую секунду посылают по сети CANbus метки еди�
ного времени, синхронизируя единый во всех кон�

троллерах СИКОН 10�милли�
секундный цикл от глобальной
навигационной спутниковой
GPS либо в последующем от
системы ГЛОНАСС.

Такая схема синхронизации
обеспечивается наличием в
крейтах PXI системы измере�
ния специального процессор�
ного модуля – контроллера
СИКОН�ТС1775.2 0, реализу�
ющего функции измерения
частотных параметров ИИС,
приема сигналов уровнемеров,
сигналов срабатывания пиро�

средств, а также синхронизацией по меткам единого
времени с ИУС.

Имитация. Особенностью используемых измери�
тельных преобразователей ИУС является возмож�
ность имитации входных сигналов с помощью специ�
альных средств. Частотные сигналы имитируются че�
рез размножители; кодовые и дискретные – через
цифровые интерфейсы.

В качестве примера, иллюстрирующего реализа�
цию возможностей имитации, можно привести систе�
му управления и аварийной защиты (СУ�САЗУ) 3�й
ступени РН "Союз�2". Сложность программного обес�
печения СУ�САЗУ, обусловленная в немалой степени
и большой кооперацией участвующих в проекте орга�
низаций (ЦСКБ "Прогресс", ПНО "А", КБХА, ИПУ
РАН), оказалась такова, что потребовалась отработка
на имитационных моделях всех вариантов, возмож�
ных при испытаниях этой ракеты�носителя (рис. 7).
Успешному решению этой задачи способствовало на�
личие вСУ�САЗУ средств, позволяющих имитировать
объект управления в режиме реального времени.

В системе осуществляются регистрация и отобра�
жение значений всех входных аналоговых параметров
и дискретных входных и выходных команд с помощью
специального контроллера и необходимых схемных
решений в модулях ввода и вывода.

С использованием данной системы были проведе�
ны холодные и огневые испытания изделия 14С54.
Программа испытаний выполнена полностью и без за�
мечаний к СУ–САЗУ. Получены важные данные для
настройки штатной системы управления для обеспече�
ния предстоящих запусков ракеты�носителя "Союз�2".
Аналогичная схема была задействована при испытани�
ях ступеней РН "Ангара".

Опыт использования описанной системы позволя�
ет сделать следующие выводы:
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Рис. 4. Модуль контроллера СИКОН ТС1775
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Рис. 5. Интерфейсы контроллера СИКОН
ТС1775:
* – преобразователь только в искрозащитном
исполнении (Ех);
** – преобразователь только в неискрозащит�
ном исполнении (без Ех)
(отсутствие звездочек означает, что преобра�
зователи имеют как искрозащитное исполне�
ние (Ех), так и исполнение без Ех)



развитие стендовыхИУСвна�
правлении интеграции является
перспективным. Этому способ�
ствует продолжающаяся микро�
миниатюризация электронной
базы автоматизации;

степень интеграции стендо�
вых ИУС, выполняющих функ�
ции летных систем управления,
зависит от интегрированности
бортовых систем управления и
телеметрии, структура которых
во многом определяет облик
стендовых ИУС.

ФКП "НИЦ РКП" продолжа�
ет работы по интегрированным
стендовым ИУС. В настоящее
время на одном из стендов пред�
приятий отрасли внедряется
ИУС, также комплексно решаю�
щая задачи управления, измере�
ния и аварийной защиты.
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Рис. 7. Схема имитации сигналов при подготовке СУ�САЗУ к испытаниям

Рис. 6. Пример организации единого време�
ни между ИУС и ИИС типового двигатель�
ного стенда
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Â.À. Ëèñåéêèí

Распределенные информационно�управляющие системы (ИУС) наиболее эф�
фективны для решения задач, характерных для испытательных стендов изделий
РКТ. Каждая из задач (дискретного управления, регулирования и аварийной за�

щиты) в зависимости от важности решается на одноканальных или резервированных
контроллерах.

Например, подсистемы дискретного управления исполнительными элементами
изделия и системы аварийной защиты могут быть выполнены по троированной схе�
ме, системы регулирования параметров изделия – по дублированной, а подсистемы
управления и регулирования стендовых параметров могут быть нерезервированы.
С 1995 г. по настоящее время ФКП "НИЦ РКП" создает системы управления на базе
семейства сетевых индустриальных контроллеров СИКОН, объединенных дублиро�
ваннойпромышленной сетью.Сетевая архитектура контроллеровСИКОНпозволяет
изменять (включать/выключать) и контролировать состояние элементов автоматики
в контроллере из любого другого контроллера сегмента сети.

В статье предложен простой и надежный протокол обмена данными и механизм,
реализующий эту возможность.

Общие принципы организации обмена даннымимежду контроллерамиИУС.Нарис. 1
показана схема организации обмена данными между контроллерами. Ее основными
компонентами являются порты ввода�вывода, системное сетевое программное обес�
печение и программное обеспечение, реализующее протокол обмена и синхрониза�
ции состояний элементов автоматики в различных контроллерах.

В качестве портов ввода�вывода используются две области памяти, зарезервиро�
ванные в области данных прикладных программ контроллеров:

область экспорта, через которую контроллер управляет элементами автоматики,
принадлежащими другим контроллерам;

область импорта, через которую контроллер получает данные от других контрол�
леров. Область импорта контроллера разбита на части, число которых соответствует
числу связанных с ним контроллеров.

Задание размеров областей экспорта и импорта, разбивка области импорта на под�
области и установление сетевых каналов передачи данных осуществляются на этапе
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Предложен простой и надежный протокол обмена данными в распределенных информацион�
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конфигурирования параметров контроллеров исходя
из предположений о степени взаимодействия между
задачами различных контроллеров ИУС.

Операционная система обеспечивает чтение и за�
пись областей экспорта и импорта между различными
узлами (контроллерами) сети в соответствии с конфи�
гурацией сетевых связей.

В состав прикладной программы контроллера
включается программная поддержка специально раз�
работанного протокола обмена и синхронизации со�
стояний элементов автоматики, которые одновремен�
но используются в нескольких контроллерах. Распре�
деление памяти внутри областей экспорта и импорта
(каждому внешнему элементу автоматики соответству�
ет пара 2�разрядных портов в областях экспорта и им�
порта), а также генерация данных для программного
обеспечения, реализующего протокол обмена и син�
хронизации состояний элементов автоматики, осуще�
ствляются автоматически при подготовке программ
управления.

Исходя из специфики испытаний ракетной техни�
ки, можно выделить две базовые схемы распределения
обязанностей между контроллерами в ИУС.

По первой схеме ИУС обслуживает одно рабочее
место для проведения испытаний (рис. 2). Причем
один из контроллеров (как правило, троированный)
является ведущим. Он управляет основными агрегата�
ми стенда и изделия согласно заданной циклограмме
испытаний (временной последовательности включе�
ний/выключений алгоритмов и элементов автомати�

ки). Остальные контроллеры являются подчи�
ненными. Они используются в следующих
случаях:

для решения автономных задач (например,
регулирования параметров отдельных подсис�
тем стенда или изделия);

для снижения затрат на кабельную сеть за
счет оптимального территориального распре�
деления контроллеров;

для снижения затрат на оборудование за
счет одноканального исполнения контролле�
ров управления вспомогательными технологи�
ческими системами.

В двух последних случаях подчиненныекон�
троллеры являются как бы продолжением веду�
щего контроллера (расширяют число каналов
ввода/вывода).

Согласно второй схеме (рис. 3) ИУС обслу�
живает несколько рабочих мест для проведения
испытаний. Особенностью данной схемы явля�
ется наличие контроллеров, обслуживающих

технологические системы, общие для нескольких ра�
бочих мест (например, хранилищ компонентов, сис�
тем подачи технологических газов и т.п.).

Для каждого рабочего места один из контроллеров
назначается ведущим, а подчиненные контроллеры –
общими для всех ведущих контроллеров. В подчинен�
ном контроллере область импорта разбита на части,
число которых соответствует числу ведущих контрол�
леров. В эти подобласти средствами сетевого програм�
много обеспечения переписываются области экспорта
ведущих контроллеров. Содержимое областей пред�
ставляет собой команды на изменение элементов ав�
томатики, принадлежащих подчиненному контролле�
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Рис. 1. Пример логической организации связей между контроллерами с именами
СУ, СГ, СО, СД

Рис. 2. Схема взаимодействия ведущего контроллера в сегменте сети с
подчиненными контроллерами



ру. Из области экспорта подчиненного контроллера в
область импорта ведущего контроллера передается
информация о состоянии элементов автоматики.

Если подчиненных контроллеров несколько,
то область экспорта каждого подчиненного кон�
троллера связана с соответствующей подобластью
импорта ведущего контроллера.
Таким образом, число подобластей импорта в

каждом ведущем контроллере соответствует числу
подчиненных контроллеров.
Возможен комбинированный вариант сегмен�

та ИУС, реализующий возможности обеих схем
(рис. 4). В этом случае ИУС обслуживает несколь�
ко рабочих мест. Для каждого рабочего места
определен ведущий контроллер. Часть подчинен�
ных контроллеров являются общими для несколь�
ких рабочих мест, а другие управляют системами
своего рабочего места.
Для любой схемы взаимодействия между кон�

троллерами действуют следующие правила.
Область экспорта, через которую контроллер

управляет элементами автоматики, принадлежа�
щими другим контроллерам, едина и неделима.
Причем разработчику программ управления не

нужна информация о том, где именно находится
внешний по отношению к данному контроллеру
элемент автоматики. В отличие от области экспорта
область импорта контроллера может быть разделена
на несколько подобластей (по числу связанных с
ним контроллеров). Их размеры должны быть больше
или равны размерам областей экспорта этих конт�
роллеров.

Задание межконтроллерных связей. В качестве при�
мера рассматривается интегрированная среда подго�
товки программ управления для контроллеров
СИКОН.Определение сетевых связей осуществляется
с помощью файлов конфигурации, входящих в состав
проектов прикладных программ контроллеров.
При создании программного обеспечения кон�

троллера используется концепция модульной органи�
зации программ. При этом отдельные программы или
группывзаимосвязанныхпрограмм хранятся в отдель�
ных файлах. Совокупность всех этих файлов образует
проект прикладной программы контроллера. Файл
проекта представляет собой обычный текстовый
файл, в котором перечисляются имена входящих в
проект файлов.
Ниже показаны примеры проектов прикладных

программ системы из четырех контроллеров (первым
файлом проекта обязательно должен быть файл кон�
фигурации контроллера):

Файл проекта su.prg
d:\Проекты\CFG\su.cfg
d:\Проекты\СУ\decl_su.cll
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Рис. 3. Взаимодействие контроллеров в сегменте сети по схеме, когда несколько
ведущих контроллеров взаимодействуют с одним общим контроллером

Рис. 4. Комбинированная схема взаимодействия контроллеров в сег 
менте сети



d:\Проекты\CГ\СГ.imp
d:\Проекты\СО\СО.imp
d:\Проекты\СД\СД.imp
d:\Проекты\СУ\test_su.cll
Файл проекта sg.prg
d:\Проекты\CFG\sg.cfg
d:\Проекты\СГ\decl_sg.cll
d:\Проекты\CУ\СУ.imp
d:\Проекты\СГ\test_sg.cll
Файл проекта so.prg
d:\Проекты\CFG\so.cfg
d:\Проекты\СО\decl_so.cll
d:\Проекты\CУ\СУ.imp
d:\Проекты\СО\test_so.cll
Файл проекта sd.prg
d:\Проекты\CFG\sd.cfg
d:\Проекты\СД\decl_sd.cll
d:\Проекты\CУ\СУ.imp
d:\Проекты\СД\test_sd.cll

Файл конфигурации задает состав аппаратуры кон�
троллера и распределение области данных приклад�
ной программы. В файле конфигурации указываются
размеры областей экспорта и импорта, а также деле�
ние областиимпорта на подобласти. Для каждой под�
области импорта определяются ее длина и имя связан�
ного с ней контроллера в пределах сети обмена данны�
ми. Ниже даны примеры задания сетевых связей в
файлах конфигурации четырех контроллеров, объеди�
ненных согласно схеме, приведенной на рис. 1:

Файл su.cfg
имя_контроллера = СУ
. . .
область_импорта = направление: от
СГ узел:5, длина:4 …
область_импорта = направление от
СО узел:6, длина:4 …
область_импорта = направление от
СД узел:7, длина:4 …
область_экспорта = направление:
всем, длина:4
. . .
Файл sg.cfg
имя_контроллера = СГ
. . .
область_импорта = направление: от
СУ узел:1, длина:4 …
область_экспорта = направление:
всем, длина:4 …
. . .
Файл so.cfg
имя_контроллера = СО

. . .

. . .
область_импорта = направление: от
СУ узел:1, длина:4 …
область_экспорта = направление:
всем, длина:4 …
. . .
Файл sd.cfg
имя_контроллера = СД
. . .
. . .
область_импорта = направление: от
СУ узел:1, длина:4 …
область_экспорта = направление:
всем, длина:4 …
. . .

Остальные файлы проекта содержат декларатив�
ные описания переменных и тексты программ на язы�
ке CLL. За исключениемфайла конфигурациифайлы,
составляющие проект, имеют расширение ".cll" или
расширение ".imp". Последние представляют собой
файлы импорта, полученные в результате трансляции
проектов программ смежных контроллеров.

Имена файлов импорта и их порядок следования в
проекте должны соответствовать распределению об�
ласти импорта на подобласти. Файлы, содержащие
определения переменных (декларативные cll�файлы),
должны предшествовать файлам импорта (расшире�
ние ".imp"), а последние – файлам, содержащим про�
граммы управления (расширение ".cll").

В результате трансляции проекта наряду с резуль�
тирующими файлами (расширение ".c") и другими
служебными файлами создается файл импорта с име�
нем, совпадающим с именем контроллера и расшире�
нием ".imp" для включения в проекты программ дру�
гих контроллеров. Кроме того, транслятор генерирует
данные для служебных программ, реализующих про�
токол обмена и синхронизации данных, используя ин�
формацию из файлов импорта проекта.

Описание протокола обмена и синхронизации дан�
ных. При создании рабочего программного обеспече�
ния (алгоритма управления) на языке CLL элементы
автоматики (ЭА), внешние по отношению к данному
контроллеру, объявляются с помощью специального
оператора языка CLL следующего формата:

внешний имя 1, имя 2, ….имя N,

где имяN–этоимяЭАдискретного типа (вход, выход,
флаг).

При обработке оператора для каждого внешнего
элемента автоматики транслятором создается "двой�
ник" ЭА� – представитель ЭА в данном контроллере.
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Для размещения "двойников" используется отдельная
область памяти – область внешних переменных.

Синхронизация (установление соответствия) меж�
ду состояниями ЭА (v) и его "двойника" ЭА� осуще�
ствляется по специальному протоколу обмена через
2�разрядные порты в областях экспорта и импорта
контроллеров с помощью следующих кодовых посы�
лок:

k0=01–командана выключение удаленногоЭА;
k1 = 10 – команда на включение удаленного ЭА;
s0 = 00 – код выключенного состояния ЭА;
s1 = 11 – код включенного состояния ЭА.
Через порты области экспорта передаются:

команды (k0 или k1) удаленным контроллерам
при изменении состояния ЭА в местном контролле�
ре пользовательской программой или в результате
действий оператора;

кодытекущего состоянияместногоЭА (s0или s1).
Через порты области импорта принимаются:

команды (k0 или k1) от удаленного контроллера
наизменение состоянияЭАвместномконтроллере;

коды состояния удаленного ЭА (s0 или s1).
Обозначим через v � ��� �� � состояние ЭА; через

e, i � {s0, s1, k0, k1} – содержимое 2�разрядных портов
из областей экспорта и импорта соответственно.
Определим протокол синхронизации состояний ЭА
следующей системой уравнений:

v = 1; e = s1, если e == s0 и i == k1; (1)

v = 0; e = s0, если e == s1 и i == k0; (2)

v = 1; e = s1, если e == s0 и (i == k1 || i == s1); (1�)

v = 0; e = s0, если e == s1 и (i == k0 || i == s0); (2�)

e = k0, если v = 0; e == s1 и (i == s1 || i == k1); (3)

e = k1, если v = 1; e == s0 и (i == s0 || i == k0); (4)

e = s0, если v = 0; e == k0 и (i == s0 || i = =k0); (5)

e = s1, если v = 1; e == k1 и (i == s1 || i == k1). (6)

Первые четыре уравненияопределяют зависимость
значения v и кода состоянияпорта экспорта e от содер�
жимого порта импорта i и предыдущего значения e.
Уравнения (1) и (2) действуют для контроллера, кото�
рому принадлежит ЭА. Согласно этим уравнениям из�
менение состояния ЭА происходит только по коман�
дам k0 или k1 от удаленного контроллера. Уравнения
(1�) и (2�) действуют для контроллера, которому не
принадлежит ЭА. Согласно этим уравнениям измене�

ние состояния местного ЭА может произойти не толь�
ко по команде, но и по состоянию удаленного ЭА.
Этим обеспечивается приоритет реального состояния
ЭА над состоянием виртуального двойника ЭА�.

Уравнения (3) и (4) описывают условия формиро�
вания кода команды: "e = k0 / k1" для передачи в уда�
ленный контроллер сигнала об изменении состояния
ЭА в местном контроллере в результате работы при�
кладной программы или действий оператора.

Уравнения (5) и (6) завершают цикл установления
соответствия состояния ЭА и ЭА� в местном и удален�
ном контроллерах путем изменения состояния e из k0
в s0 (k1 в s1) после изменения состояния ЭА.

Обновление состояния области импорта i осуще�
ствляется с помощью сетевого программного обеспе�
чения, которое непрерывно переписывает области
экспорта e одних контроллеров в области импорта
других в соответствии с заданной конфигурацией се�
тевых связей. Таким образом, уравнение (6) может
иметь вид

i en m	 . (7)

Еще два уравнения необходимы для исключения
тупиковых ситуаций:

e = k0, если v == 0 и e == k1; (8)

e = k1, если v == 1 и e == k0. (9)

Среди множества различных комбинаций значе�
ний v, e, i выделим состояние устойчивого нуля, при
котором< v= 0, e = s0, i = s0 >, и состояние устойчивой
единицы, при котором < v = 1, e = s1, i = s1 >. Все
остальные комбинации < v, e, i > являются неустойчи�
выми, так как в соответствии с приведенными выше
уравнениями через конечное время неустойчивое со�
стояние переходит в устойчивое.

На рис. 5 показана схема обмена данными между
двумя, а на рис. 6 – между несколькими контроллера�
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Рис. 5. Схема взаимной синхронизации состояния общего элемента ав�
томатики в двух контроллерах



ми. На рис. 7 приведена диаграмма состояний прото�
кольного объекта < v, e >, соответствующего элементу
автоматики, участвующему в обменах. Стрелками по�
казаны переходы протокольного объекта из одного
состояния в другое при "внешнем" изменении состоя�
ния элемента автоматики и содержимого порта
импорта.
На схемах использованыследующиеобозначения:
ЭА1 – реальный элемент автоматики, принадлежа�

щий первому контроллеру;
ÝÀ 2

� – "двойник" ЭА во втором контроллере;
v1 , v2 – значения ЭА и ЭА

� в первом и втором кон�
троллерах соответственно;

e1, e2 – содержимое 2�разрядных портов в области
экспорта;

i1, i2 – содержимое 2�разрядных портов в области
импорта;

P1, P2 – программы формирования состояния ЭА и
кодов экспорта в контроллерах в соответствии с при�
веденными выше уравнениями.
Рассмотрим действие протокола. Пусть исходное

состояние ЭА� и ЭА в контроллерах было устойчивым
нулем, и в результате выполнения операции "вкл. ЭА"
в прикладной программе второго контроллера устано�

вилось значение v2, равное 1. Тогда имеет место следу�
ющая последовательность операций (рис. 8):
1) в соответствии с уравнением (4) программа P2

присваивает e2 код k1;
2) в соответствии с уравнением (7) сетевое про�

граммное обеспечение (ПО) обеспечивает передачу
области экспорта из второго контроллера в первый,
т.е. i1 = e2 = k1;
3) в соответствии с уравнением (1) программа P1,

получив по импорту код команды k1, изменяет состоя�
ние ЭА на противоположное (v1 = 1) и дает об этом
знать всем смежным контроллерам путем подачи со�
ответствующей кодовой посылки (e1 = s1) через свою
область экспорта согласно уравнению (7);
4) в соответствии с уравнением (6) программа P2,

получив по импорту код s1, изменяет состояния своей
области экспорта на s1 (e2 = s1), тем самым приводя
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Рис. 6. Схема взаимной синхронизации состояния общего элемента автоматики в
нескольких контроллерах

Рис. 7. Диаграмма состояний протокольного объекта < v, е >, со�
ответствующего элементу автоматики, принадлежащему кон�
троллеру (а) и не принадлежащему контроллеру (б)



элементы второго контроллера в устойчивое состоя�
ние;
5) в соответствии с уравнением (7) сетевое про�

граммное обеспечение обеспечивает передачу состоя�
ния s1 из области экспорта второго контроллера в пер�
вый (т.е. i1 = e2 = s1), после чего в устойчивое состояние
переходит и первый контроллер.
Аналогично, изменение значения ЭА в контролле�

ре 1 (в результате действий оператора или программы
управления) согласно протоколу обмена приведет к
изменению состояния ЭА� во всех смежных контрол�
лерах (рис. 9).
Перечисленной выше последовательности опера�

ций соответствует временная диаграмма, приведенная
на рис. 10. Пусть t1–2 – время передачи данных от пер�
вого контроллера ко второму; а t2–1 – от второго кон�
троллера к первому. Тогда полное время обмена от од�
ного устойчивого состояния до другого составляет

t t t� �
� �

2 1 2 2 1 .

Чтобыизбежать потерь информации, длительность
включенного состояния элемента автоматики (им�
пульса) или выключенного состояния (паузы) должна
отвечать неравенству

t t tè � �
� �1 2 2 1 .

На рис. 11 показана временная диаграмма для слу�
чая tи < t1–2 + t2–1. Видно, что часть импульсов, форми�
руемых первым контроллером, до второго контролле�
ра не доходит, т.е. протокол обмена, определяемый
уравнениями (1)–(9), действует как своеобразный
фильтр высоких частот. Это нужно иметь в виду при
разработке алгоритмов управления.
Важным свойством протоколов обмена данными

является их устойчивость к нештатным ситуациям. На�
иболее вероятнойизнихявляется сбросконтроллера.
При сбросе состояние ячеек памяти контроллера

обнуляется, т.е. элементы автоматики контроллера, их
дубликаты и соответствующие им порты, участвую�
щие в обменах, получат состояние устойчивого нуля.
В соответствии с действием протокола их дальнейшее
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Рис. 8. Последовательность операций обмена данными между двумя кон�
троллерами

Рис. 9. Последовательность операций обмена данными между тремя
контроллерами



состояние зависит от состояния реального ЭА. Если
реальный ЭА независимо от принадлежности како�
му�либо контроллеру до сброса был равен нулю, то он
сам и его дубликаты (в том числе и в сброшенном кон�
троллере) останутся в состоянии устойчивого нуля.
Если реальный ЭА принадлежит другому контроллеру

и равен 1, то его дубликат в сброшенном контроллере
приводится в соответствие с реальнымЭА в результате
последовательности операций, показанных на рис. 12.
Если реальный ЭА, принадлежащий сброшенному
контроллеру, был равен 1, то его дубликаты в других
контроллерах приводятся в соответствие с реальным
ЭА в результате аналогичной последовательности
операций.

Трансляция программ с межконтроллерными связя�
ми. Для создания программных связей, обеспечиваю�
щих обмен и синхронизацию состоянияЭА в несколь�
ких контроллерах, необходима определенная про�
цедура трансляциипроектовпрограммконтроллеров.

В общем случае для трансляции проекта системы,
состоящего из нескольких проектов программ, доста�
точно двухкратной трансляции каждого проекта: пер�
вый раз без файлов импорта, второй раз сфайламиим�
порта, созданными в ходе первой трансляции.
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Рис. 10. Временная диаграмма передачи данных от k1 к k2
(tи > t1�2 + t2�1; t = t1�� + t2�1/ 2)

Рис. 11. Временная диаграмма передачи данных от k1 к k2
(tи < t1�2 + t2�1; t = t1�� + t2�1/ 2)



Для понимания механизма орга�
низации межконтроллерных связей
ограничимся системой из двух конт�
роллеров.
Пусть общий элемент автоматики

принадлежит второму контроллеру.
Кроме того, предполагается, что для
доступа к ЭА из первого контроллера
он объявлен внешним в проекте про�
граммы первого контроллера.
На рис. 13 показана схема, иллюс�

трирующая последовательность дей�
ствий, приводящих к необходимому
результату:
1) в ходе трансляции первого про�

екта при обработке оператора "внеш�

ний" в области внешних переменных резервируется
бит (по адресу адр�.бит�) для дубликата ЭА, а в области
экспорта резервируются два бита (по адресу адр1.бит1)
для передачи команд второму контроллеру;
2) по окончании трансляции создается файл

импорта, в который записывается оператор "вне�
шний ЭА: @адр1.бит1", где ЭА – имя внешнего эле�
мента автоматики, а числа адр1 и бит1 представля�
ют собой адрес порта в области экспорта относитель�
но ее начала;
3) созданный в результате трансляциипервого про�

екта файл импорта должен быть включен в проект вто�
рого контроллера. В ходе трансляции второго проекта
при обработке оператора "внешний" в области экспор�
та резервируются два бита (по адресу адр2.бит2) для
передачи команд первому контроллеру.Поскольку ре�
альный ЭА принадлежит второму контроллеру, то в
момент обработки оператора "внешний" уже известны
все три составляющие, необходимые для построения
протокола обмена: адрес ЭА (адр.бит), адрес порта
экспорта (адр2.бит2), адрес порта импорта (адр1.бит1).
Эти данные используются служебной программой
Р2(ЭА, е2, i2), реализующей протокол;
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Рис. 13. Последовательность операций 1...6, с по�
мощью которых в ходе трансляции проектов про�
грамм создаются программные связи, обеспечи�
вающие обмен и синхронизацию ЭА в двух кон�
троллерах

Рис. 12.Последовательность операцийпри обработке нештатной ситуации



4) по окончании трансляции второго проекта со�
здается файл импорта, в который записывается опера�
тор "внешнийЭА:@адр2.бит2", где ЭА–имя элемента
автоматики, а числа адр2 и бит2 представляют со�
бой адрес порта в области экспорта, относительно ее
начала;
5) созданный в результате трансляции второго про�

ектафайлимпорта долженбыть включен впроект пер�
вого контроллера. После этого проект необходимо по�
вторно оттранслировать. В ходе трансляции при обра�
ботке последнего оператора "внешний" (один опера�
тор – в тексте программы, другой – в файле импорта)
будут известны все три составляющие, необходимые
для построения протокола обмена: адрес дубликата
ЭА (адр�.бит�), адрес порта экспорта (адр1.бит1), ад�
рес порта импорта (адр2.бит2). Эти данные использу�
ются служебной программой Р1(ЭА, е1, i1), реализую�
щей протокол.
В общем случае для трансляции проекта системы,

состоящего из нескольких проектов программ, доста�
точно двух трансляций каждого проекта: первый раз
без файлов импорта, второй раз с файлами импорта,
созданными в ходе первой трансляции.
Описанный протокол был реализован и исполь�

зован при создании программного обеспечения

стендовых ИУС. Он показал свою эффективность
и надежность при проведении испытаний изделий
РКТ.
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В 2009 г. на испытательной станции ИС�102 НИЦ
РКП началась отработка универсального ракет�
ного модуля (УРМ�1), являющегося первой и

второй ступенями РН "Ангара", по программе «холод�
ных» и огневых испытаний. В 2010 г. аналогичные ра�
боты предстоят с третьей ступенью. Испытаниям
предшествовал длительный этап создания и подготов�
ки стендовых технологических, информационно�
управляющих и измерительных систем. В их числе:

� комплекс информационно�управляющих сис�
тем (ИУС) (разработка НИЦ РКП);

� система аварийной защиты (САЗ) двигателя
РД�191 (разработка НПО Энергомаш и фирмы РТ
Софт);

� система аварийной защиты двигателя РД�124
(разработка НИЦ РКП и КБХА);

� система измерения (СИ) (разработка НИЦ РКП
и фирмы "Информтест").

Данная статья посвящена одному из важнейших
компонентов автоматизации – комплексу информа�
ционно�управляющих систем, созданных НИЦ РКП
для обеспечения стендовых испытаний РН "Ангара".

Задачи, решаемые ИУС при стендовых испытаниях
ступеней РН "Ангара",можноразделить на три группы:

1 ) обеспечение термостатирования отсеков изде�
лия и его заправки компонентами топлива, рабочими
газами в соответствии с физическими параметрами,
заданными документацией главного конструктора;

2 ) обеспечение и контроль режимов работы ракет�
ной ступени по циклограмме, имитирующей пред�
стартовые технологическиепроцессыиполет ракеты;

3 ) обеспечение специалистов, проводящих испы�
тания, средствами визуального контроля параметров
стенда и изделия для принятия решенийпо ходу испы�
таний.

Первую группу задач решает комплекс стендовых
систем управления, контроля и регулирования
ИУС�С, включающий в себя систему управления не�
штатными элементами (СУНЭ), систему управления
заправкой (СУЗ), подсистему автономного регулиро�
вания и контроля (ПАРК), систему контроля опасных
накоплений (СКОН). Основным назначением стен�
довых систем управления является:

� дискретное управление исполнительными эле�
ментами стенда;

� автоматическое поддержание заданных давле�
ний (системы СУНЭ, СУЗ);

� автоматическое регулирование и контроль пара�
метров (давлений, расходов, температур) стендовых
технологических систем и отсеков изделия (ПАРК);

� логическое управление технологическими про�
цессами в соответствии с заданной циклограммой
(системы СУНЭ, СУЗ, ПАРК);

� контроль опасных накоплений газов (кислород,
керосин, азот) в отсеках стенда и непосредственно у
изделия (система СКОН).

В статье описан комплекс информационно�управляющих систем для решения задач автоматизации стендовых испытаний
новой российской ракеты�носителя "Ангара" в НИЦ РКП. Приведена структура, характеристики и краткое описание работы
систем различного назначения в привязке к процессу подготовки и проведения испытаний.

V.A. Liseykin, V.V. Miliutin, I.A. Tozhokin, Yu.A. Zaichick, R.V. Bizyaiåv, Yu.V. Abrosimov. Control-Infor-
mation Systems For Bench Trials Of LV "Angara"

The paper describes complex of control�information systems applied for automatization of test facilities of the newRussian LV “Angara” in
FKP “NITs RKP”. The paper gives structure, characteristics and brief description control�information systems in connection with tests prepa�
ration and carrying out.



Вторую группу задач решает комплекс систем
управления и контроля изделия, включающий в себя
систему контроля заправки (СКЗ), информацион�
но�управляющую систему изделия (ИУС�И), инфор�
мационно�управляющую систему электрогидравли�
ческих сервоприводов (ИУС�ЭГС), систему аварийной
защиты (САЗ).Изназванийперечисленных системста�
новится понятен широкий спектр выполняемых ими
функций:

� контроль уровней компонентов топлива в баках
при заправке изделия;

� контроль давлений в шаробаллонах при их за�
рядке и подготовке к пуску;

� контроль и поддержание давления в баках начи�
ная с предпусковых операций и заканчивая остановом
двигателя;

� контроль параметров двигателяперед запуском;

� управление запуском, работой по циклограмме
полета и остановом двигателя;

� контроль и управление расходованием компо�
нентов топлива с учетом обеспечения равномерного
опорожнения баков и поддержание заданного соотно�
шения компонентов в камере сгорания двигателя;

� управление комплектами блоков сопел крена;

� управление отклонением камеры (камер) двига�
теля и аэродинамических рулей на заданные углы с за�
данной частотой колебаний по каналам тангажа и
рыскания;

� контроль критических параметров двигателя с
момента его запуска и до останова с возможностью ав�
томатического выключения в случае выхода одного
или группы параметров из допусковых значений.
При всем разнообразии решаемых задач эти систе�

мы имеют одну общую особенность – все они непо�
средственно связаны с элементами автоматики ракет�
ной ступени, образуя функционально ориентирован�
ные автономные или взаимосвязанные между собой
комплексы бортовых и наземных средств, предназна�
ченные для отработки бортовых систем в условиях,
имитирующих полетные.
Третью группу задач решает система контроля, ди�

агностики и отображения параметров (СКДО), пред�
ставляющая собой комплекс программно�аппаратных
средств, объединяющий информационные потоки
ИУС�С, ИУС�И и системы измерения и обеспечива�
ющий обработку по заданным алгоритмам и визуаль�
ное отображение информации о состоянии стенда и
изделия в удобной для принятия решений форме
(мнемосхемы, таблицы, графики и т.п).

Стендовые системы управления ИУС�С (СУНЭ,
СУЗ, ПАРК, СКОН) с помощью элементов автомати�
ки (электропневмоклапанов, регуляторов, датчиков)
технологических систем заправки горючего, окисли�
теля и систем обеспечения сжатыми газами осуще�
ствляют подачу на борт компонентов топлива и рабо�
чих газов с заданной температурой, расходом, давле�
нием. На протяжении всего испытания при помощи
электрических нагревателей и теплообменников в от�
секах изделия поддерживается определенный темпе�
ратурныйфон, необходимый для элементов конструк�
ции и нормального функционирования бортовой ап�
паратуры, а также контролируется объемное содержа�
ние паров компонентов топлива для исключения воз�
никновения взрывоопасных смесей с воздухом.
Системы обеспечивают:

� до 500 каналов дискретного управления испол�
нительными элементами стенда и изделия;

� до 60 контуров регулирования стендовых пара�
метров (давления и расходы);

� измерение концентраций газов в отсеках стенда
и у изделия по 60 каналам;

� обработку и оперативное отображение на экра�
нах мониторов в реальном времени значений любых
параметров вформе графиков, таблицимнемосхем.
Стендовые системы управления имеют трехуров�

невую организацию (рис. 1).
Два нижних уровня составляют контроллеры и

оборудование связи с объектом. На верхнем уровне
находятся сервер баз данных персональных ЭВМ
(ПЭВМ) пультов оператора,ПЭВМпультов диспетче�
ра данных, ПЭВМ визуального отображения для тех�
нологов и ведущих инженеров.
Интегрирующим элементом систем управления

является сервер, на котором размещаются базы дан�
ных элементов автоматики, а также файлы и базы дан�
ных измерений аналоговых параметров и регистрации
срабатываний дискретных элементов.
Пульты оператора используются для "ручного"

включения/выключения элементов автоматики и ал�
горитмов управления. Для пультов оператора систем
СУНЭ и СУЗ принята табличная форма представле�
ния элементов автоматики.Изменение состояния эле�
мента отображается цветом. Для системыПАРК пуль�
ты оператора представлены в форме мнемосхемы.
Управление осуществляется с клавиатуры или с по�
мощью "мыши".
Пульт диспетчера данных обеспечивает опрос кон�

троллеров ипередачу данныхиз контроллеров в сервер
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баз данных, ПЭВМпультов операторов и ведущих ин�
женеров�испытателей через локальную вычислитель�
ную сеть Ethernet.

Нижний уровень систем управления построен на
базе программируемых контроллеров СИКОН, объе�
диненных промышленной сетью PROFIBUS. Базо�
вымэлементомконтроллераСИКОНявляется 16�раз�
рядный микроконтроллер SAB � С167 фирмыСименс.
Контроллер имеет оперативную память 1Мб (с воз�
можностью расширения до 13 Мб), флеш�память до
1Мб, а также интерфейсы RS�232/RS�485, частотного
ввода\вывода (32 канала), аналогового ввода 0...5 В (16
каналов) и дискретного ввода\вывода (до 2048 кана�
лов).

Системы СУНЭ и СУЗ имеют следующую струк�
туру:

� контроллер управления, выполненный по трех�
канальной синхронизированной схеме с мажоритиро�
ванием, предполагающий автоматический переход на
работу от одного модуля контроллера в случае выхода
из строя какого�либо из трех модулей;

� одноканальный контроллер регистрации;

� мажоритированные выходные блоки;

� блоки ввода дискретных и аналоговых сигналов
(входных троированных дискретных сигналов – 62,
входных одноканальных дискретных сигналов– 64; 16
каналов ввода сигналов потенциометрических дат�
чиков, 12 каналов ввода сигналов датчиков темпера�
туры).

Система ПАРК выполнена по дублированной схе�
ме со следующей структурой:

� контроллер регулирования заправки и слива
компонентов топлива;

� контроллер регулирования термостатирования
изделия;

� блоки входов и выходов дискретных сигналов (93
входных дискретных сигнала; 96 выходных каналов с
коммутируемым напряжением не более 50 В, током не
более 4 А; 144 выхода с коммутируемым напряжением
24...32 Ви токомне более 1А; 12 дискретных реверсив�
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Рис. 1. Архитектура ИУС�С на базе контроллеров СИКОН 167



ных выходов управления двигателями постоянного
тока);

� измерительные преобразователи (16 каналов по�
тенциометрических датчиков; 30 каналов датчиков
температуры, 8 каналов токовых (0...5 мА),18 частот�
ных сигналовот датчиков расхода турбинного типа);

� преобразователи выходных одноканальных ана�
логовых сигналов – 12 каналов (0...5 мА).

Для ввода дискретных сигналов в контроллеры ис�
пользуются блоки искрозащиты, предназначенные
для приема сигналов электроконтактных датчиков
типа "сухой контакт" по искробезопасным цепям.

Ввод информации в контроллеры от датчиков дав�
ления, температуры и расходов производится через ис�
крозащищенные аналого�частотные преобразователи.

Во всех контроллерах систем управления осуще�
ствляется регистрация изменений состояния всех дис�
кретных элементов автоматикии аналоговыхпарамет�
ров в кольцевом буфере оперативной памяти контрол�
лера. Эти данные считываются для записи в базу дан�
ных и оперативного отображения в виде таблиц имне�
мосхем на экранах пультов операторов и технологов.

Система СКОН подразделяется на две подсисте�
мы – подсистему контроля довзрывоопасных концен�
траций керосина и объемного содержания кислорода в
воздухе помещений стенда и подсистему контроля
опасных накоплений отсеков изделия. Подсистемы
выполнены по нерезервированной схеме и имеют сле�
дующие характеристики.

Первая подсистема:

� 32 входа 0…5 мА, 8 входов 0…20 мА;

� 16 входов 0…1 В;
� 64 дискретных входа типа "сухой контакт";

� предел основной погрешности измерения –

� 0,3 %;

� напряжение питания постоянного тока – 24 В,
ток потребления – не более 2 А.

Вторая подсистема:
� 5 входов 0…5 мА;

� 5 входов 0…1 В;

� 4 дискретных входа типа "сухой контакт";

� предел основной погрешности измерения –

� 0,2%;

� напряжение питания постоянного тока – 24 В,
ток потребления – не более 1,5 А.

Системы управления и контроля изделия имеют
трехуровневую организацию (рис. 2). Два нижних
уровня составляютконтроллерыиоборудование связи
с объектом. На верхнем уровне находятся рабочие

станции операторов, ведущих инженеров и специа�
листов, серверы баз данных.

Центральным вычислительным и управляющим
устройством ИУС изделия является разработанный в
2004 г. контроллерСИКОН�ТС1775. Этот программи�
руемый контроллер управления выполнен на микро�
контроллере TriCore SAC TC�1775B фирмы Infineon,
имеющем 32�разрядное RISC�ядро, сигнальный про�
цессор и процессор ввода/вывода. Модуль обеспечи�
вает широкие возможности ввода/вывода аналоговых
(32), дискретных (до 2048) и частотных (64) сигналов,
выход на промышленные сетевые интерфейсы – дуб�
лированные Ethernet и CANbus.

Контроллерный блок, измерительные преобразо�
ватели и устройства связи с объектом размещаются в
шкафах типа Rittal. В их числе одноканальные и мно�
гоканальные преобразователи сигналов потенциомет�
рических датчиков, термометров сопротивлений, тер�
мопар, датчиков напряжения, датчиков постоянного
тока, датчиков расходов и чисел оборотов.

Многоканальные модули дискретного ввода обес�
печивают ввод сигналов сигнализаторов и контактных
датчиков, а модули вывода– непосредственное управ�
ление ЭПК, пиросредствами, электроприводами ша�
говыми и постоянного тока, электрогидравлическими
сервоприводами.

Внешний вид ИУС�И изделия приведен на рис. 3
и 4.

Рассмотрим более подробно назначение и работу
систем управления и контроля изделия на примере
функциональной схемы, приведенной на рис. 5.

Система контроля заправки предназначена для
контроля уровней компонентов топлива в баках при
заправке изделия. Бортовая часть СКЗ разработки
ГОСНИИП (г. Москва) включает в себя индуктивные
датчики уровня баков окислителя и горючего, под�
ключенные кштатному бортовому прибору (БП)СКЗ.
Прибор выполнен по трехканальной схеме и предназ�
начен для преобразования аналоговых сигналов с дат�
чиков в цифровуюинформациюономере уровней, пе�
редаваемую в наземную аппаратуру по трехканально�
му последовательному интерфейсу ARINC�429. По
интерфейсу передается также диагностическая ин�
формация о состоянии прибора. Наземная аппаратура
СКЗ, выполненная по дублированной схеме на базе
стандартныхПЭВМ,преобразует принятуюинформа�
цию и отображает в удобном для оператора виде на эк�
ранах мониторов, обеспечивая также электропитание
БП, управление режимами работы (тест/измерение) и
регистрацию сигналов БП на магнитные носители.
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Информационно
управляющая система изделия, вы�
полненная по трехканальной схеме, предназначена
для решения сразу нескольких разноплановых задач.
Это контроль давлений в шаробаллонах при их заряд�
ке и подготовке к пуску; контроль и поддержание дав�
ления в баках, начиная с предпусковых операций и за�
канчивая остановом двигателя; контроль параметров

двигателя перед запуском; управление запуском, ра�
ботой по циклограмме полета и остановом двигателя;
контроль и управление расходованием компонентов
топлива с учетом обеспечения равномерного опорож�
нения баков и поддержания заданного соотношения
компонентов в камере сгорания двигателя; управле�
ние комплектами сопел крена.

Рис. 2. ИУС на базе контроллеров СИКОН�TC1775



При этом система обеспечивает электропитание и
интерфейсный информационный обмен с двумя
штатными бортовыми приборами, управление более
чем 130 ЭПК двигательной установки и наземных
электропневматических щитов, шаговыми двигателя!
ми регуляторов, пироклапанами, принимает сигналы
с десятков сигнализаторов давления, датчиков давле!
ния, температуры и др.
При создании РН "Ангара" для измерения давле!

ний вшаробаллонах и баках изделия была разработана
измерительная система абсолютного давления
(ИСАД). Эта система разработки НИИФИ (г. Пенза)
представляет собой комплект высокоточных функци!
ональных датчиков, подключенных к бортовому пре!
образователю, выполненному по трехканальной схе!
ме. Сигналы датчиков, преобразованные в последова!
тельный цифровой код, передаются в ИУС!И (в штат!
ном варианте – в БЦВМ). Отдельные каналы по каж!
дой из пяти точек измерения заведены в систему теле!
метрических измерений. Для поддержания давлений в
баках изделия при стендовых испытаниях в ИУС!И
реализованы штатные алгоритмы разработки ИПУ
РАН и ГКНПЦ им. М.В. Хруничева, настроенные с
помощью специальных коэффициентов на условия
испытаний. Алгоритмы содержат многоуровневые ди!

агностические блоки для распознавания недостовер!
ных измерений и отказов ЭПК наддува или дренаж!
ных клапанов и действия по парированию нештатных
ситуаций.
Для обеспечения нормального запуска двигателя в

ИУС!Иреализованы алгоритмы контроля предпуско!
вой готовности, аналогичные тем, которые будут ис!
пользоваться в стартовых системах управления подго!
товкой пуска. Контроль параметров двигателя выпол!
няется в автоматическом режиме с возможностью
прекращения подготовки в случае выхода контроли!
руемых параметров за допустимые диапазоны. Кон!
троль по некоторым параметрам осуществляется и
при запуске двигателя.
Управление запуском и работой двигателя происхо!

дит по заданной временно�й программе управления –
циклограмме, запрограммированной в ИУС!И. При
этом выполняется контроль и управление расходова!
нием компонентов топлива с учетом обеспечения рав!
номерного опорожнения баков и поддержания задан!
ного соотношения компонентов в камере сгорания
двигателя по алгоритмам разработки ИПУ РАН. Для
этого предназначена еще одна бортовая система – сис!
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Рис. 3. Стойка регулирования и стойка управления ИУC�И. Вид спереди

Рис. 4. Стойки программно�вычислительного устройства ИСАД (слева)
и управления двигателем (справа)



тема управления расходованием топлива (СУРТ). Сис�
тема разработки ГОСНИИП представляет собой ком�
плект емкостных датчиков уровня, подключенных к
штатному бортовому преобразователю, выполненному
по трехканальной схеме. Сигналы датчиков, преобра�
зованные в дискретные логические сигналы, передают�
ся вИУС�И (вштатном варианте – вБЦВМ) и являют�
ся входной информацией для алгоритма СУРТ. В ре�
зультате работы алгоритма вычисляется текущее откло�
нение от заданного соотношениякомпонентов топлива
в камере сгорания двигателя. Для компенсации рассог�
ласования алгоритм регулирования двигателя разра�
ботки НПО Энергомаш вырабатывает управляющие
воздействия на шаговые двигатели электрогидрав�
лических приводов регуляторов соотношения и тяги.
С помощью управления регулятором тяги ИУС�И так�
же обеспечивает заданный профиль тяги двигателя, со�
ответствующий полетному.

Информационно
управляющая система электрогид

равлических сервоприводов, выполненная по однока�
нальной схеме и представляющая собой, как и

ИУС�И, иерархическую структуру, предназначена для
управления отклонения камеры (камер) двигателя и
аэродинамических рулей на заданные углы с заданной
частотой колебаний по каналам тангажа и рыскания.
По информации, зарегистрированной ИУС�ЭГС, по�
сле испытания строятся амплитудно�фазовые частот�
ные характеристики системы ЭГС изделия.

Система аварийной защиты предназначена для кон�
троля критических параметров двигателя с момента его
запуска и до останова с возможностью автоматического
выключения в случае выхода одного или группы пара�
метров из допусковых значений. Алгоритмы контроля
создаются разработчиком двигателя на этапе его проек�
тирования и настраиваются для каждого экземпляра
двигателя. Аппаратная реализация САЗ выполняется с
учетом требований по объему измеряемых параметров
и быстродействию системы в целом. Для испытаний
УРМ�1 используется САЗ разработки НПО Энерго�
маш, выполненныйподублированнойсхеме.Контроль
работы двигателя выполняется по 20 параметрам с уче�
том их изменений на переходных режимах. Для испы�
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Рис. 5. Функциональная схема работы систем контроля и управления изделием



таний третьей ступени специалистамиНИЦРКПв тес�
ном сотрудничестве со специалистами КБХА (разра�
ботчиками двигателя) создана трехканальная САЗ,
предназначенная для контроля 33 параметров двигате�
ля по достижении предельных (пороговых) значений
как непосредственно контролируемыми параметрами,
так и приращениями этих параметров относительно за�
данных или измеренных значений. Основными требо�
ваниями к работе САЗ являются достоверность распоз�

навания аварийной ситуации и быстродействие. Сов�
ременные программно�аппаратные средства позволя�
ют получить время реакции системы на уровне 20...
40 мс при большой сложности и многоступенчатости
алгоритмов контроля.

Система контроля, диагностики и отображения
(СКДО) – одна из важных подсистем, обеспечившая
успешное проведение испытаний ступеней РН
"Ангара". Задача визуализации состоит в оперативном
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Рис. 6. Система контроля, диагностики и отображения:
АРМ�1, АРМ�9 – АРМ отображения состояния двигателя;
АРМ�2, АРМ�10 – АРМ отображения состояния ПГСП;
АРМ�3, АРМ�11 – АРМ отображения заправки и параметров СУРТ;
АРМ�4 – АРМ отображения состояния ПЩС, ЭПЩС;
АРМ�5, АРМ�13 – АРМ отображения теплового состояния и параметров системы термостатирования и пожарной безопасности;
АРМ�6, АРМ�12 – АРМ отображения алгоритмов, циклограммы и процесса заправки;
АРМ�7, АРМ�8 – АРМ репортажного сопровождения испытаний (проекторы);
АРМ�14 – АРМ отображения параметров динамического нагружения изделия И1А1С;
АРМ�15 – АРМ отображения динамических параметров двигателя;
АРМ�16 – АРМ оператора лаборатории анализа испытаний НИЦ РКП
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Рис. 7. Мнемосхема
ОСИ1 изделия

Рис. 8. Давление в баке
окислителя, баке горю�
чего и ДУ



наглядном представлении информации о состоянии
изделия, его подсистем посредством анализа показа�
ний параметров стендовых и бортовых СИ и СУ. Соз�
данные специалистами НИЦ РКП совместно с заказ�
чиками из Космического центра им. М.В. Хруничева
технические средства и программное обеспечение по�
зволяют формировать объединенный поток данных,
регистрируемых датчиками СИ, и данных, передавае�
мых в СКДО системами управления (рис. 6). Благода�
ря интегрированиюинформационных потоков появи�
лась возможность отображать на экранах рабочих тер�
миналов системы мнемосхем, таблиц и графиков с те�
кущими значениями любых параметров, а также их
производных, являющихся результатом обработки те�
кущих значений параметров и сигналов с использова�
ниемматематических операцийи логических алгорит�
мов, с учетом текущего состояния исполнительных
элементов изделия и стенда и этапа испытаний. Пред�

ставление об экранных формах СКДО можно полу�
чить из рисунков 7, 8, 9.
Как видно из рисунков, рабочие терминалы СКДО

имеют определенную функциональную направлен�
ность. Вместе с тем они универсальны с точки зрения
эксплуатации, т.е. на любом терминале может быть
организовано рабочее место любого специалиста.
Состав и структура отображаемой информации за�
даются экранными формами в техническом задании
на конкретное испытание. Специалистам предостав�
лена возможность получения справочной информа�
ции о любом параметре (назначение параметра, тип
датчика, диапазон измерения) из базы данных. Опыт
использования СКДО при испытаниях УРМ�1 пока�
зал эффективность системы и незаменимость как
инструмента для оценки состояния изделия и приня�
тия решений по дальнейшему ходу испытаний.
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Рис. 9. Мнемосхема И1А1С



Обеспечение единого времени в стендовых системах
управления. Одна из важных задач, решенных при
внедрении ИУС, заключалась в синхронизации шка�

лы времени всех контроллеров управления, входящих
в состав ИУС�С и ИУС�И. На рис. 10 показана схема
организации единого времени между подсистемами
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Рис. 10. Организация единого времени между ИУС�И и ИУС�С



ИУС�С и ИУС�И. Четыре блока синхронизации (БС)
каждые 2 с посылают по сети CANbus метки единого
времени, синхронизируя единый во всех контролле�
рах СИКОН 10�миллисекундный цикл от глобальной
навигационной системы GPS.
Отработка стендовых систем в процессе подготовки к

испытаниям.Характерной особенностьюсовременных
стендовых испытаний ракетно�космической техники

является высокий уровень автоматизации технологи�

ческих процессов, который обеспечивается примене�

нием большого числа алгоритмов управления и кон�

троля, их возрастающей сложностью. Безошибочная

реализация алгоритмов в информационно�управляю�

щих системах является важным элементом успешно�

сти и безопасности испытаний. Для обеспечения про�

верки функционирования алгоритмов при разработке

систем применяются специальные схемные решения.

Например, контроллеры, предназначенные для регис�

трации информации, несут дополнительную нагрузку

управления имитацией сигналов с датчиков объекта.

Модули связи с объектом, преобразователи, блоки

размножения сигналов оснащаются каналами органи�

зации имитации. При этом частотные сигналы с дат�

чиков имитируются через размножители, кодовые и

дискретные – через цифровые интерфейсы. Програм�

мное обеспечение ИУС также разрабатывается с воз�

можностью моделирования изменяющихся во време�

ни сигналов. Таким образом, в составеИУСформиру�

ется своеобразный имитационно�моделирующий

комплекс, позволяющий решать усложняющиеся за�

дачи управленияи контроля.Примененная схема про�

верки позволила безошибочно реализовать как алго�

ритмы управления технологическими системами

стенда, так и сложнейшие алгоритмы управления и

контроля изделия (ИСАД, СУРТ и др.).

Заключение. Созданный на стенде ИС�102 ФКП
"НИЦ РКП" комплекс информационно�управляю�
щих систем позволяет проводить стендовуюотработку
ступеней РН "Ангара" на высоком техническом уров�
не, обеспечивая решение всех задач стендовых испы�
таний с высоким качеством и надежностью. Прове�
денные в июле 2009 г. "огневые" стендовые испытания
УРМ�1 явились залогом успешных летных испытаний
этого ракетного модуля в составе ракеты KSLV, стар�
товавшей в августе с космодрома в Южной Корее.
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À.Â. Àëüáðåõò, Ð.Â. Áèçÿåâ

На современном этапе при создании новой ракетно�космической техники ос�
новное внимание уделяется ее наземной отработке. Это вызвано тем, что соз�
данное изделие ракетно�космической техники (РКТ) зачастую идет в опытную

эксплуатацию сразу с полезной нагрузкой. При этом требования к уровню надежно�
сти поставляемых на рынок изделий РКТ не снижаются.
Поэтому в ведущих предприятиях отрасли (ГКНПЦ им. М.В. Хруничева, РКК

"Энергия", НИЦ РКП и др.) к наземной отработке (НО) относятся как к комплексу
организационно�технических мероприятий по обеспечению эффективного экспери�
ментального определения показателей качества и надежности опытных образцов раз�
рабатываемых изделий, соответствия их характеристик требованиям тактико�техни�
ческого задания (ТТЗ) во всем диапазоне изменения эксплуатационных факторов.
В КБ "Салют" ГКНПЦ им. М.В. Хруничева исторически НО разделялась на два

этапа – этап исследовательских испытаний и этап отработочных испытаний. Струк�
тура подразделенийи задачи, выполняемыеимина исследовательскомэтапе отработ�
ки, обосновывающем правильность проектно�конструкторских решений эскизного
и технического проекта, такие как аэрогазодинамические и теплофизические нагру�
жения (воспроизведение внешних факторов) практически со дня основания КБ не
изменились. Изменились средства проведения экспериментов, а также оборудование
по регистрации и представлению результатов испытаний.
Этап рабочего проектирования обеспечивается отработочными испытаниями.

Они подразделяются на автономные и комплексные испытания образцов, которые
изготавливаются по отрабатываемой конструкторской документации.
Автономные испытания, как правило, проводятся на стендовой базе предприятий

отрасли. В то же время комплексные испытания макросистем изделий РКТ (отдель�
ных блоков в виде стендовых изделий) проводить на стендовой базе предприятий не
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представляется возможным из соображений безопас�
ности, экологии, а также из�за отсутствия специально
обученного персонала.
Успешное осуществление поставленной цели и

преодоление перечисленных проблем возможно, если
отрасль имеет развитуюи техническиоснащеннуюин�
фраструктуру испытательной базы, научно обосно�
ванную методическую документацию, а также опыт�
ный высококвалифицированный персонал. Всеми
этими компонентами обладает испытательная база
НИЦ РКП.
Методическое сопровождениеназемнойотработки

строилось и развивалось на протяжении всего периода
существования отрасли. В настоящее время руководя�
щими документами, определяющими состав и назна�
чение, а также место проведения наземной отработки
объектов испытаний, являются "Положение РК�98",
"Комплексная программа экспериментальной отра�
ботки”, система отраслевых стандартов и стандартов
предприятия, регламентирующих отношения между
заводом�изготовителем и заказчиком, а также система
ГОСТов иОСТов по видам и нормам испытаний. Ука�
занная система руководящих документов отражает
опыт деятельности испытательной базы за весь период
существования космической отрасли.
Методически процесс НО представляет собой

опытное определение технических свойств создавае�
мого изделия и доведение этих свойствпутем введения
конструкторских и технологических изменений до тех
необходимых, которые обеспечивают изделию необ�
ходимые свойства.
Используемый при этом подход включает в себя, с

одной стороны, последовательность приближений
свойств структурных элементов изделий к заданным, а
с другой – постепенный переход от испытаний эле�
ментов низких уровней к отработке более сложных
систем. При этом весь процесс отработки имеет три
особенности, в той или иной мере присущие каждому
промежуточному этапу отработки испытаний.
Во�первых, отработка носит исследовательский ха�

рактер, т.е. в процессе испытаний выявляются нега�
тивные особенности поведения конструкции и уточ�
няются пути их устранения;
во�вторых, в процессеНОпроисходит постепенное

изменение конструкторской документации на изде�
лие, ее доработка с целью устранения дефектов, выяв�
ленных на испытываемых образцах;
в третьих, испытания являются способом практи�

ческого подтверждения и демонстрации свойств изде�
лия для принятия окончательного решения о пригод�
ности его к эксплуатации.

Однако на современном этапе реализация накоп�
ленного опыта, как методического, так и эксперимен�
тального, для проведения наземной отработки РКТ яв�
ляется необходимым условием, но не достаточным.
Так, в современных условиях существенно сократился
временной интервал, выделяемый на наземную отра�
ботку. Требования к качеству проведения и оценки ре�
зультатов испытаний повысились из�за снятия, зачас�
тую, этапа летно�конструкторских испытаний (ЛКИ).
В этих условиях требуется значительное увеличение
эффективности методов и средств НО за счет миними�
зации времени и средств, выделяемых на отработку,
при сохранении уровня ее качества, достигнутого за
весь предшествующий период развития стендовой
базы.
Для этого требуется решение следующих задач:
� разработка и внедрение автоматизированных

информационно�измерительных и управляющих сис�
тем, позволяющих стендовой базе функционировать
как системе технического диагностирования в реаль�
ном времени испытаний;

� создание единой информационной системыНО,
позволяющей объективно оценивать состояние отра�
ботки в требуемый интервал времени;

� адресная разработка и модернизация стендовой
базы (в основном за счет коммерческих заказов);

� реализация принципа разумной избыточности
при создании стендов и оборудования при выполне�
нии коммерческих заказов;

� разработка и внедрение расчетно�эксперимен�
тальных методов на исследовательском и отработоч�
ном этапах испытаний.
НИЦ РКП имеет определенный опыт решения

поставленных задач. Создание стендовой базы НИЦ
РКП уходит своими корнями в середину ХХ�го в.
(1949 г.), она совершенствовалась практически весь
этот период. В настоящее время стендовая база отрас�
ли переоснащается автоматизированными информа�
ционно�измерительными и управляющими система�
ми (ИИУС). Следует отметить, что модернизирован�
ные ИИУС имеют согласованный формат, обеспечи�
вающий их совместимость с информационной базой
всего цикла отработки. Наиболее ярким примером не�
обходимости такого единства ИИУС является сотруд�
ничество КБ "Салют" ГКНПЦ им. М.В. Хруничева,
КБХА и НИЦ РКП при отработке ПГСП пневмогид�
росистем подачи компонентов топлива в ДУ криоген�
ного разгонного блока (КРБ) в интересах Республики
Индия. При этом индийская сторона в рамках этого
контракта была обязана создать бортовые системы
управления (СУ) и бортовую информационно�изме�
рительную систему (ИИС) блока КРБ.
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При этом следует отметить, что заключительные
комплексные испытания такой знаковой макросисте�
мы изделия РКТ как пневмогидросистемы подачи
компонентов топлива в двигательную установку
(ПГСП ДУ), включая огневые испытания ДУ, тради�
ционно проводятся на отраслевой базе в НИЦ РКП
(ранее НИИХИММАШ).

В ходе рассмотрения перечисленных проблем экс�
пертами двух стран было принято решение, утвер�
жденное руководством проекта, использовать штат�
ные (бортовые) СУ и ИИС при комплексных "холод�
ных" и огневых испытаниях ДУ КРБ. Реализация
этой технической идеи не имела аналогов в России.
Цели и задачи испытаний ДУ трансформировались в
цели и задачи испытаний макросистемы ДУ (Россий�
ская Федерация – в лице КБ "Салют" ГКНПЦ
им. М.В. Хруничева и КБХМ, обеспечивавших кон�
структорское сопровождение, иНИЦРКП, обеспечи�
вавший стендовую базу огневых испытаний) с СУ и
бортовой ИИС Космического агентства Индии (т.н.
"электроника ИСРО").

Комплексные испытания макросистемы ДУ с
электроникой ИСРО проводились с целью доведения
характеристик ДУ и электроники ИСРО в части СУ и
ИИС до заданных требований. При этом предполага�
лось обеспечить возможность многократной повторя�
емости результатов при автономных и комплексных
испытаниях с учетом заданных ограничений, связан�

ных с ресурсоемкостью отдельных компонентов ДУ
при работе с СУ и ИИС ИСРО.

Справедливости ради следует отметить, что до со�
вместного функционирования в составе макросисте�
мы ДУ и СУ с бортовой ИИС (ИСРО) имелся некото�
рый задел экспериментальных данных, полученных
при автономной отработке (рис. 1). Так, при доводке
ПГСПДУбыла проведена автономная отработка агре�
гатов ПГСП, а также комплексные испытания ПГСП
совместно с электроникойИСРОв составе стендового
изделия при "холодных" проливках.

После успешной автономной отработки элек�
троники ИСРО, в комплектации, близкой к штатной
(приборный отсек GSLV�EB, аппаратура второй сту�
пени GSLV�IS 2/3) в части управления ДУ и регистра�
ции телеметрических параметровДУпри "холодных" и
огневых испытаниях стендовых изделий, она была
поставлена в Россиюсовместно с контрольнымназем�
ным оборудованием.

Одновременно с этой работой проходила дальней�
шая отработкаЖРДКВД�1 разработки КБХМ. Целью
этих испытаний являлось достижение заданных так�
тико�технических характеристик при функциониро�
вании в условиях, близких штатным.

Сложность реализации данного проекта заключа�
лась в сочетании казалось бы не пересекающихся ин�
тересов. Так, для достижения целей огневых испыта�
ний ДУ электроника ИСРО являлась для специалис�
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Рис. 1. Структура эксперименталь�
ной СУ блока КРБ со штатной СУ и
бортовой ИИС:
ЭМ – электрический макет;
СПВП – система пожаровзрыво�
предупреждения; РКС – регулятор
кажущейся скорости; СОС – сис�
тема ориентации и стабилизации.
Остальные обозначения см. в тек�
сте



тов по ДУ стендовой системой, обеспечивающей
работу ДУ на всех запланированных режимах.

При этом для обеспечения безаварийного исхода
испытаний для стенда иКРБ техническое руководство
приняло к реализации концепцию проведения работ
по принципу "от простого к сложному". Цикл подго%
товки к огневому испытанию осуществлял выполне%
ние принципа многоразовости и многоэтапности
(см. рис. 1) и включал четыре этапа:

этап 1 – отработка системы пожаровзрывобезопас%
ности (СПВП);

этап 2 – "холодные проливки", заправка бака "О"
кислородом, заправка бака "Г" водородом;

этап 3 – "холодные пуски" ДУ– раскрутка турбины
ТНА без запуска КВД%1;

этап 4 – огневые испытания ДУ.
При этом соблюдалось правило: переход к следую%

щему этапу возможен только при условии успешного
завершения предыдущего. В случае, если во время од%
ного из экспериментов возникает нештатная ситуа%
ция, не приводящая к аварийному исходу, то экспери%
мент продолжается.

Концептуально было принято решение о выявлен%
ных замечаниях в ходе проведения экспериментов:
если отмеченные недостатки не связаны с функцио%
нированием собственно ДУ или электроники ИСРО
как органа управления, то не повторять эксперимент.
То есть демонстрации правильности функционирова%
ния недоминантной системы при устраненном дефек%
те не требуется. Данное положение позволило сущес%
твенно сократить технологическую наработку основ%
ных функциональных элементов ДУ и электроники
ИСРО.

Сцелью обеспечения безусловной безопасности на
момент конкретного эксперимента с электроникой
ИСРО было принято решение задействовать пироэле%
менты, участвовавшие только в данном эксперименте.
Коммутирующие цепи остальных пироэлементов от%
ключались от стендового изделия, соответствующие
каналы электроники ИСРО подсоединялись к элек%
трическомумакету бортаКРБ. Указанное решение не%
много увеличивало технологический цикл подготовки
конкретного эксперимента, но при проведении экспе%
римента испытатели были застрахованы от несанкци%
онированного срабатывания пироэлементов, не за%
действованных в этом эксперименте.

Тем самым, неявным образом, агрегаты ПГСП и
электроникиИСРО со своим наземным контрольным
комплексом, а также электрический макет борта КРБ
и стендовые системы обеспечения должны были авто%

матически подвергнуться испытаниям на ресурс, объ%
ем которых обуславливался результатами проводимых
экспериментов.

Данные испытания – дорогостоящие и уникальные
в силу своей одноразовости (вся работа должна быть
проведена на одном стендовом изделии и на одном ра%
бочемместе).Поэтому для обеспеченияинформацион%
ной избыточности, позволяющей гарантированно по%
лучить достоверную информацию об эксперименте,
стендовое изделие, предназначенное для огневых ис%
пытаний, оснащалось, помимо штатных источников
информации, еще и стендовыми.

В то же время определяющая часть штатных пара%
метров была запараллелена при помощи развязываю%
щих усилителей и поступала на регистрацию элек%
троникой ИСРО и стендовыми регистраторами.

Стендовое изделие в целях обеспечения безопас%
ности проведения огневой работы дополнительно
было оснащено системами аварийного наддува, слива,
дренажа, сброса газов наддува со своими агрегатами
управления, скоммутированными на стендовую сис%
тему управления.

Итак, для обеспечения работы ДУ в составе изде%
лия, наряду с электроникойИСРОпараллельно задей%
ствовалась стендовая система управления, служащая
для обеспечения работы стендовых систем и для под%
держки работы электроники ИСРО в части управле%
ния, т.е. обеспечения работы систем, входящих в со%
став стендового изделия, но не относящихся к штат%
ным. Стенд также оснащался системой аварийной за%
щиты (САЗ) ЖРД КВД%1, которая в случае возникно%
вения аварийной ситуации, связанной с работой энер%
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Рис. 2. Структура потока управляющих сигналов при огневых испыта�
ниях КРБ:
СУИ – система управления изделием; СУС – система управления
стендом; СИГК – стендовая система измерений Главкосмоса



гетической установки, реализовала бы с помощью
электроники ИСРО режим аварийной остановки, т.е.
прекращения испытаний.

Информационная мощность конкретного экспе!
римента слагалась из двух потоков – управления и из!
мерения. При этом поток управления формировался в
соответствии со схемой, представленной на рис. 2.

В соответствии с конструкцией ПГСП и КВД!1 аг!
регаты управления дублировались и контролирова!
лись по току и напряжениям. Поток измерения фор!
мировался в соответствии со схемой, представленной
на рис. 3.

Из 135 источников информации, принятых к ре!
гистрации электроникой ИСРО, показания трансли!
ровались через развязывающие усилители в ИИС
стенда. Регистрировалась как аналоговая, так и
дискретная информация.

Помимо документального обеспечения, опреде!
ленного стандартами, для решения конкретных час!
тных задач выпускались:

� частные технические задания на каждый экспе!
римент;

� перечень мероприятий по парированию аварий!
ных и нештатных ситуаций;

� таблицы "отбойных" параметров применительно
к каждому эксперименту;

� три рабочих журнала (один на стендовое изде!
лие, второй на стендовые системы, третий на электри!
ческиймакет), которые использовались для фиксации
отдельных мероприятий, проводимых на стенде, изде!
лии КРБ, электрическом макете изделия или на элек!
тронике ИСРО при пусконаладочных работах перед
каждым экспериментом.

Взаимоотношения с индийской стороной строи!
лись посредством взаимосогласованных протоколов
частных технических заданий.

Дополнительная сложность работ состояла в необ!
ходимости поднастройки параметров стендовых сис!
тем во время проведения эксперимента, а не после его
окончания. Это было вызвано, в первую очередь, до!
роговизной компонентов топлива, используемого при
испытаниях.

Структурная схема документального сопровожде!
ния испытаний представлена на рис. 4.

Целями испытаний являлись:

� отработка ДУКРБ и уточнение режимов ее рабо!
ты для первой летной машины;

� проверка интерфейсов и функционирования
электроники ИСРО в комплектации, близкой к штат!
ной (приборный отсек GSLV!EB, аппаратура второй
ступени GSLV!IS 2/3 L), в части управления двига!
тельной установкой;

� проверка системы телеметрических (ТЛМ) пара!
метров ДУ при "холодных" и огневых испытаниях из!
делия КРБ в стендовых условиях.

Для достижения поставленных целей, как в части
отрабатываемойДУ, так и в части электроникиИСРО,
были поставлены задачи испытаний, решение кото!
рых разбили на четыре этапа.

В состав стендового изделия, предназначенного для
отработки ДУ, входилиштатные функциональные сис!
темы, такие как системы питания, дренажа, наддува,
заправки и слива, пневмоуправления бортовыми агре!
гатами,ЖРДКВД!1, а также дополнительные системы,
необходимые для проведения испытаний в наземных
условиях. К ним можно отнести: системы аварийного
слива компонентов, аварийногонаддува баков, аварий!
ного дренажа баков, аварийного сброса газов из шаро!
баллонов, аварийной защиты двигателя и т.д.

Стендовое изделие было также оснащено переход!
ником для его крепления к стенду, системой отбора
проб газа и компонентов топлива из баков "О" и "Г" до!
полнительным коллектором азотного пожаротушения,
установленным в двигательной нише бака "О" и т.д.
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Рис. 3. Структура измерительного потока при огневых испытаниях
КРБ

Рис. 4. Структура документального сопровождения огневых испыта�
ний КРБ



Электроника ИСРО осуществляла реализацию
лишь штатных алгоритмов управления. Управление
дополнительными агрегатами стендового изделия и
агрегатами стенда осуществлялось стендовыми сред 
ствами. При этом проведены мероприятия по синхро 
низации работ двух систем управления на каждом из
восьми проведенных экспериментов.

Регистрация и обработка дополнительного объема
параметров, а также определенного числаштатных па 
раметров осуществлялась информационно измери 
тельной системой стенда через развязывающие усили 
тели.

Таким образом, реализован комплекс работ с элек 
троникой ИСРО на этапах подготовки и проведения
испытаний, включая монтаж системы проведения ав 
тономных проверок электроники ИСРО и элементов
интерфейсов электроникиИСРО, обеспечение прове 
дения испытаний, а также участие в проведении ряда
вспомогательных работ по проверке бортовых систем
в части обеспечения измерений бортовых параметров
и управлении бортовыми клапанами.

В результате, в рамках сотрудничества с ИСРО,
специалистам НИЦ РКП и ГКНПЦ им. М.В. Хруни 
чева (КБ "Салют", КБХМ):

1. Проведено огневое испытание криогенного раз 
гонного блока российской разработки со штатными
системой управления и информационно измеритель 
ной системой, разработанными и изготовленными за
рубежом.

2. В условиях ограниченного ресурса элементов
ПГС,ЖРДи электроникиИСРОразработана и реали 
зована технология испытаний, обеспечивающая но 
минальные штатные и крайние, включая аварийные
ситуации, режимы функционирования макросисте 
мы, состоящей из ДУ и СУ с ИИС ИСРО.

3. Реализованная технология испытаний позволи 
ла гарантированно подтвердить ресурс агрегатов
макросистемы при комплексных огневых испыта 
ниях.

4. Приобретенный опыт позволяет рекомендовать
и апробировать технологию испытаний макросисте 
мы, состоящейизДУиштатной системы управления с
информационно измерительной системой при анало 
гичных комплексных огневых испытаниях во время
разработки перспективных ракет носителей и косми 
ческих аппаратов.

В заключение следует отметить, что полученный
опыт отработки ДУ позволил использовать техноло 
гии отработки для огневых испытаний изделий по
теме "Ангара", "Бриз М" и др.

Глубокие инженерные знания, накопленный опыт
решения сложных научно технических задач с высо 
ким качеством позволяют коллективу НИЦ РКП уве 
ренно двигаться по пути прогресса. В год его 60 летия
хочется пожелать всем сотрудникамНИЦ РКП благо 
получия и дальнейших успехов в развитии ракет 
но космической техники.
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Îïòèìèçàöèÿ òåïëîâàêóóìíûõ
èñïûòàíèé êîñìè÷åñêèõ êîìïëåêñîâ
íà óñòàíîâêå ÂÊ 600/300

Â.À. Óëüÿíîâ, Ì.Â. Ñîëîâüåâ

В современных тепловакуумных установках КВИ и ВК600/300, предназначенных
для экспериментальной отработки полноразмерных космических объектов в ус�
ловиях имитации основных воздействующих факторов космического простран�

ства, в качестве основного элемента имитаторов инфракрасного излучения применя�
ют излучатель ИЭТ�29. Он представляет собой крупногабаритный линейный источ�
ник излучения, имеющий размеры 1000�100�200 мм.
Отражатель излучателя выполнен в виде коробчатой конструкциииз алюминиево�

го сплава с плоскими наружными поверхностями и сложной многопрофильной зер�
кальной отражающей поверхностью.На наружнуюповерхность отражателя нанесено
черное терморегулирующее покрытие со степенью черноты � > 0,93.
В качестве излучающего элемента используется науглероженная вискозная лента,

закрепляемая в заданном относительно отражателя положении с помощью устрой�
ства натяжения.
Основные особенности эксплуатации излучателя ИЭТ�29 заключаются в следу�

ющем:
излучатель работоспособен только в условиях вакуума (Рокр. ср � 10�3 мм рт.ст.), что

исключает калибровку имитатора в нормальных условиях;
температура излучающего элемента при максимальном напряжении не превыша�

ет 900�С, поэтому спектральный диапазон излучателя полностью расположен в ин�
фракрасной (ИК) области спектра;
индикатрисы излучения в продольной и поперечной плоскостях приобретают га�

рантированно устойчивое состояние (начиная с 800 мм от среза излучателя);
на пространственное распределение создаваемого излучателем лучистого потока

оказывают влияние точность изготовления и воспроизводимость геометрии зеркаль�
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Изложены основные принципы методики оптимизации процесса подготовки и проведения
тепловакуумных испытаний на установке ВК 600/300. Приведены результаты математиче�
ского моделирования и экспериментальных исследований, направленных на разработку методов
и средств имитации внешней тепловой нагрузки с использованием серийных источников инфра�
красного излучения. В НИЦ РКП разработан и прошел экспериментальную отработку макет�
ный образец типового источника инфракрасного излучения, выполненного на основе галогенной
лампы КГ 110�500. Светотехнические и эксплуатационные характеристики источника инфра�
красного излучения позволили рекомендовать его к применению на установке ВК 600/300.

V.A. Ulyanov, M.V. Solovyov. Optimization Of Heat-Vacuum Tests Of Spacecraft
At Experimental VK 600/300 Bench

The article presents the main principles behind the method to optimize the preparation and conduct of
heat�vacuum tests with the help of the VK 600/300 bench. Furthermore, it features the results of mathe�
matical modeling and experiments by FKP NITs RKP, which were aimed to find ways to simulate heat
loads using standard infrared sources. Also, the mockup of the new IR source was developed and tested,
based on the KG 110�500 halogen lamp. Its lighting and operational characteristics allow recommending
it for the use at the VK 600/300 bench.



нойповерхности от излучателя к излучателю, качество
зеркальной поверхности и положение излучающего
элемента в отражателе;

для излучателя характерно снижение отражатель�
ных свойств полированного алюминия под воздей�
ствием различного рода осадков собственной внеш�
ней атмосферы камеры и углерода, испаряющегося с
поверхности излучающего элемента;

в конструкции излучателя отсутствуют средства,
обеспечивающие точную настройку световой схемы
имитатора на конкретное изделие.

Опыт проведения тепловакуумных испытаний на
установкахКВИиВК600/300 с использованиемштат�
ных имитаторов инфракрасного излучения (ИКИ),
построенных на основе излучателей ИЭТ�29 [1] – [4],
показывает, что в основном с помощью специально
разработанных методик имитации внешней тепловой
нагрузки [5] – [6] возможно обеспечить решение по�
ставленных перед испытаниями задач. Вместе с тем в
силу особенностей конструкции излучателя ИЭТ�29
предполагается проведение серии предварительных
исследовательских испытаний.

Указанные испытания могут быть проведены дву�
мя способами в условиях штатной работы тепловаку�
умных установок:

с использованием макета внешней поверхности
объекта испытаний, оснащенного множеством датчи�
ков лучистых потоков;

с введением дополнительных режимов по калиб�
ровке и настройке имитатора ИКИ.

Оба способа предполагают производить калибров�
ки ИК�имитатора с заведомо выбранной схемой рас�
положения единичных источников ИК�излучения
(варьируется только подводимая к ним электрическая
мощность).

Достоинством первого способа является большая
информативность экспериментов, обусловленная на�
личием значительного количества датчиков лучистых
потоков, а также возможность проведения многочис�
ленных экспериментов по подбору мощности на
ИК�излучателях в отсутствии риска повредить объект
испытаний. Кроме того, по результатам эксперимен�
товмогут быть уточненыоптическая схемаИК�имита�
тора и схема расположения контрольных датчиков лу�
чистых потоков, которые будут установленына объект
испытаний. Однако данный способ неоправданно
дорог.

Достоинством второго способа является относи�
тельно меньшая стоимость экспериментов, но при
этом велик риск невыполнения требований по точ�
ности имитации внешней тепловой нагрузки и воз�
можно снижение достоверности результатов теплова�

куумных испытаний. Это обусловлено следующими
причинами:

сложнаяформа объекта испытаний, наличие эффек�
тов захвата, затенения и переотражения подводимых к
объекту лучистых потоков, наличие поверхностей с се�
лективными терморегулирующими покрытиями;

ограниченное количество и неоптимальное распо�
ложение датчиков лучистых потоков, размещаемых на
поверхности объекта испытаний, в результате чего
остается высокая степень неопределенности в оценке
реальной картины распределения подводимых к
поверхности объекта лучистых потоков;

жесткая схема ИК�имитаторов, не позволяющая
вносить в нее изменения, невозможность изменения
схемы измерения лучистых потоков в случае неудов�
летворительных результатов калибровки;

ограниченное по времени и воздействию на объект
испытаний количество экспериментов.

Очевидно, что основной причиной возникающих в
процессе подготовки и проведения тепловакуумных ис�
пытаний проблем, связанных с применением ИК�ими�
таторов, является их базовый элемент – излучатель
ИЭТ�29. Поэтому основной задачей проводимых в на�
стоящее время исследований является разработка кон�
струкцийИК�излучателей, выполненныхна основе аль�
тернативных излучающих элементов, обладающих сле�
дующими эксплуатационными свойствами:

дешевизна и доступность, характерные для круп�
носерийного производства;

возможность эксплуатации как в нормальных
условиях, так и в условиях тепловакуумных испыта�
ний;

близость излучения по спектральному составу к со�
лнечному излучению;

сохранение работоспособности в течение 300...
500 ч.;

возможность разработки и создания серии типовых
ИК�излучателей, обладающих унифицированными
излучательными характеристиками.

Решение поставленной задачи позволит:
сократить стоимость и длительность испытаний за

счет исключения из программы испытаний режимов
калибровки ИК�имитатора, а также осуществлять его
калибровку в нормальных условиях;

снизить прямые расходы на материалы, энергию,
сократить длительность и трудоемкость работ;

упростить технологиюи сократить перечень опера�
ций, необходимых для подготовки и проведения ис�
пытаний, повысить точность имитации внешней
тепловой нагрузки;

повысить роль и объем расчетно�теоретических ра�
бот, заменив ими экспериментальные работы.
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Перечисленными выше свойствами обладают в
первую очередь источники излучения, выпускаемые
крупными сериями для общетехнических нужд, на�
пример:
высокотемпературные источники с температурой

излучающего элемента до 2500 °С, у которых мак�
симум излучения находится в диапазоне длин волн
0,78 � � � 1,80 мкм (к этой группе излучателей отно�
сятся лампы накаливания, инфракрасные кварцевые
трубчатые лампы с галогенным циклом);
среднетемпературные с температурой излучающе�

го элемента 450...1500�С и максимумом излучения,
располагающимся в диапазоне длин волн � > 1,8 мкм
(кварцевые и стеклянные трубчатые излучатели, кера�
мические и металлические излучатели);
низкотемпературные с температурой излучающего

элемента менее 450 °С (некоторые металлические,
керамические, плоские стеклянные и т. п. излуча�
тели).
Здесь представлены результаты расчетно�экспери�

ментальной отработки конструкции ИК�излучателя,
выполненного на основе серийной галогенной лампы
КГ 110�500.
Эксплуатационные свойства галогенных ламп типа

КГ 110�500 весьма высоки:
срок службы до 5000 ч., диапазон мощностей от

100Вт до 20 кВт снапряжениемпитания 110...380 Впе�
ременного или постоянного тока; высокая мощность
сконцентрирована в баллоне с малым объемом;
поверхностная удельная нагрузка 30...400 кВт/м2;

линейная удельная нагрузка 1...30 кВт/м;
спектральный состав излучения определяется из�

лучением вольфрама при температуре Тспирали =
= 2400...2550 К, излучением кварцевой колбы при
Тколбы = 400...550 °С и излучением йода в видимой
области;
основная часть (90 %) общего лучистого потока

приходится на инфракрасную часть спектра в интер�
вале длин волн 0,77 � � � 8 мкм, для излучающего эле�
мента– в области видимогоизлучения � � 3мкм, квар�
цевой колбы – в области � � 3 ...4 мкм;
при номинальном режиме работы спектральный

диапазон излучения этих ламп полностью охватывает
спектральный диапазон солнечного излучения, при
меньшей мощности более половины спектрального
диапазона излучения остается в спектральном диапа�
зоне солнечного излучения.
Спектральное распределение излучения галоген�

ных ламп определяется по соотношению

E C C Tb� � �� �
�

1
5

2 1/ [exp( / ) ],

где Eb�– относительная спектральная излучательная
способность абсолютно черного тела (полного излуча�
теля); �– длина волны;T –цветовая температура лам�
пы; C C1
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Интегральная поглощательная способность по�
крытий относительно лучистого потока зависит от
температуры излучающего элемента лампы и изменя�
ется в соответствии с величиной подводимого к ней
напряжения:
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� IR ИК – интегральная поглощательная способность
покрытий относительно лучистого потока от ламп; � �–
спектральная поглощательная способность покрытия.
Таким образом, имитатор инфракрасного излуче�

ния, выполненный на основе ИК�излучателей, в ка�
честве излучающих элементов которых используются
галогенные лампы, будет обладать следующими преи�
муществами по сравнению со стационарными имита�
торами ИКИ установок КВИ и ВК 600:
существует возможность собирать групповой ис�

точник излучения заданной формы и конфигурации,
что обеспечивает максимальную адаптацию имитато�
ра к объекту испытаний и, соответственно, высокую
точность имитации;
небольшие габаритные размеры ламп позволяют

собирать излучающие панели даже для малых по пло�
щади труднодоступных зон поверхности объекта, обе�
спечивая при этом минимальное экранирование кри�
огенных экранов камеры;
лампы предназначены для работы в нормальных

условиях, поэтому юстировку, настройку и проверку
качества имитации можно проводить вне камеры без
объекта испытаний дешевыми средствами и обеспе�
чить необходимый объем измерений для более деталь�
ных исследований распределения облученности по
поверхности объекта;
это "чистые" источники излучения, которые в от�

личие от ИЭТ�29 не вносят возмущений в собствен�
ную внешнюю атмосферу тепловакуумной камеры.
В целях всестороннего исследования эксплуатаци�

онных характеристик галогенных ламп в условиях теп�
ловакуумных испытаний и применения их в качестве
излучающих элементов источников ИК�излучения
были проведены следующие работы:
спроектирован и изготовлен модельный объект ис�

пытаний;

84



на основе галогенной лампыКГ
110�500 спроектированы и изготов�
лены несколько типов ИК�излуча�
телей;
разработаны программные

средства, обеспечивающие прове�
дение расчетных исследований
теплового состояния модельного
объекта и ИК�излучателя, а также
его излучательных характеристик;
разработаны и изготовлены тех�

нологическая оснастка и система из�
мерения, необходимые для проведе�
ния тепловакуумных испытаний.
Испытаниям подвергся один из

вариантов источника ИК�излуче�
ния, выполненный на основе се�
рийной кварцевой галогенной лам�
пы КГ 110�500. Конструкция и тепловая математичес�
каямодель этогоИК�излучателяприведенына рис. 1.
Отражатель представляет собой алюминиевый (в

поперечном сечении трапециевидной формы) корпус
излучателя. Отражающие поверхности сформированы
цилиндрической поверхностью. Угол охвата лампы
составляет 160�. К этой поверхности по касательным
примыкают две плоскости, расходящиеся под углами
± 10�. Поверхности отражателя полученыметодом ме�
ханической обработки, затем отполированы (коэффи�
циент отражения�=0,9; степень черноты �=0,06).
На тыльной поверхности отражателя предусмотре�

но посадочное место для узла крепления ИК�излуча�
теля. Одновременно этот узел является тепловыммос�
том для отвода теплоты от отражателя. Толщина боко�
вых ребер отражателя �ст= 1 мм. Тыльные стороны от�
ражателя механически обработаны (коэффициент от�
ражения �= 0,3; степень черноты �= 0,1). На тыльной
стороне предусмотрены излучающие полости.
По краям тыльной поверхности отражателя распо�

ложены два посадочных места для кронштейнов, слу�
жащих для установки галогенной лампы и закрепле�
ния ее в заданном положении. Конструкция крон�
штейнов включает патроны, которые обеспечивают
точную установку спирали лампы вдоль оси цилин�
дрической поверхности отражателя. Кронштейны с
патронами служат проводниками электрического
тока, подводимого к цоколям лампы. Их внутренние
поверхности отполированы (внешние – необработан�
ный алюминий).
Между кронштейнами и отражателем устанавлива�

ется керамическая пластина, служащая электроизоля�
тором.

Конструкция кронштейнов обеспечивает возмож�
ность осевого перемещения одного из патронов для
компенсации температурных деформаций. Внутрен�
ние поверхности кронштейнов формируют торцевые
отражающие поверхности ИК�излучателя. Узел креп�
ления представляет собой платформу для закрепления
ИК�излучателя, выполненную из коррозионно�стой�
кой стали. Перпендикулярно к ней приварена трубка
из такого же материала размером 10�1 мм. Поверх�
ность узла крепления–необработанная после проката
коррозионно�стойкая сталь (� = 0,35; � = 0,35). Отра�
жатель, кронштейныипатронывыполненыиз алюми�
ниевого сплава АМГ�6.
Лампа может быть аппроксимирована излучаю�

щим цилиндром с равномерно распределенным по его
объему тепловыделением.
Модельный объект представляет собой П�образ�

ную конструкцию. При этом основу объекта состав�
ляет центральная панель № 2. Левая боковая панель
№ 1 и правая боковая панель № 3 устанавливаются
перпендикулярно центральной панели. Панели пред�
ставляют собой слоеную конструкцию. Лицевые по�
верхности всех панелей обращены внутрь П�образной
полости.
Конструкция и тепловая математическая модель

модельного объекта представлены на рис. 2.
Центральная панель № 2 выполнена следующим

образом.
Корпус панели изготовлен из стеклотекстолитовой

пластины размером 335�505 мм и толщиной �ст =
= 1,5 мм.
На лицевую сторону этой пластины плотно с рав�

номерным шагом устанавливаются 24 алюминиевые
пластины размером 80�80 мм и толщиной �ал = 2 мм.
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Рис. 1. Конструкция (а) и тепловая модель (б) типового ИК�излучателя, выполненного на основе га�
логенной лампы КГ 110 – 500



Зазоры между пластинами везде одинаковы и равны
5 мм.
Вся лицевая поверхность, которая состоит из лице�

вых и боковых сторон алюминиевых пластин, а также
поверхность открытых частей лицевой поверхности
стеклотекстолитовой пластины в зазорах между алю�
миниевыми пластинками покрыта терморегулирую�

щим покрытием. Эмаль АК 512 (белая, толщиной �э =
= 0,06...0,12 мм) имеет матовую шероховатую поверх�

ность, степень черноты � = 0,85, коэффициент погло�

щения солнечного излучения � = 0,3.
Поверхность тыльной стороны алюминиевых

пластинок – необработанный после проката алюми�
ний без покрытия. Боковые грани стеклотекстолито�
вой пластины не имеют покрытия.
Сборка из стеклотекстолитовой пластины с за�

крепленными на ее лицевой стороне алюминиевыми
пластинками спомощьюфторопластовых втулок уста�
навливается и закрепляется на вторую стеклотексто�

литовую пластину размером 335�505 мм, толщиной

�ст = 1,5 мм (строго одна над другой). Боковые грани и
тыльная сторона стеклотекстолитовой пластины не
имеют терморегулирующего покрытия.

Между стеклотекстолитовыми пластинами строго
по размерам пластин устанавливаетсямат экранно�ва�
куумной тепловой изоляции (ЭВТИ) (�ЭВТИ = 12 мм,
размер 335�505 мм).
С помощью теплоизолирующих фторопластовых

втулок панель в сборе устанавливается на каркас, со�
стоящий из трубчатых элементов из коррозионно�
стойкой стали.
Левая боковая панель № 1 выполнена аналогично

центральнойпанели.Онаимеет размеры 335�237мм.
На лицевой стороне стеклотекстолитовой пласти�

ны установлено 12 алюминиевых пластин размером
80�80 мм и толщиной �ст= 2,0 мм. Зазоры между плас�
тинами везде одинаковы и равны 5 мм.
Вся лицевая поверхность покрыта терморегулиру�

ющим покрытием (эмаль АК 512 белая).
Правая боковая панель № 3 представляет собой

алюминиевую пластину размером 335�237 мм. Ее ли�
цевая сторона покрыта терморегулирующим покры�
тием (эмаль АК 512 белая). С тыльной стороны алю�
миниевая пластина устанавливается и закрепляется
без зазора на стеклотекстолитовуюпластину размером
335�505 мм и толщиной �ст = 1,5 мм (строго одна над
другой). В остальном конструкция панели№ 3 анало�
гична двум другим панелям.
Левая и правая панели устанавливаются перпенди�

кулярно центральной панели строго параллельно от�
носительно друг друга так, чтобы все три панели обра�
зовывали П�образную полость, верхние кромки алю�
миниевой пластины центральной панели и нижние
кромки алюминиевых пластин левой и правой боко�
вых панелей по сторонам размером 335 ммнаходились
друг напротив друга, но не соприкасались. При этом
лицевые стороны всех трех панелей обращены друг к
другу.
Расчетно�теоретическим и экспериментальным

исследованиям подверглись две сборки. Первая сбор�
ка состоит из модельного объекта П�образной формы
и единичного источника ИК�излучения. Вторая сбор�
ка состоит из центральной панели № 2 модельного
объекта и того же единичного источника ИК�излуче�
ния.
В обеих сборках ИК�излучатель установлен на рас�

стоянии 340 мм от лицевой поверхности панели № 2
модельного объекта, оптическая ось излучателя пер�
пендикулярна лицевой поверхности центральной па�
нели № 2 и направлена точно в ее центр.
Излучатель расположен вдоль короткой стороны

модельного объекта, ось лампы параллельна короткой
оси симметрии центральной пластины№ 2 модельно�
го объекта.
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Конструкция стапеля обеспечивает установку мо�
дельных объектов иИК�излучателей в любое заданное
положение, оказывает минимальное тепловое влия�
ние на объекты испытаний и не препятствует теплооб�
мену объектов испытаний с внутрикамерными систе�
мами.
Общий вид экспериментальной установки с объек�

том П�образной формы приведен на рис. 3.
Система измерения температур предназначена для

контроля теплового состояния модельного объекта и
ИК�излучателя. В качестве средствизмеренияисполь�
зуются термометры сопротивления ТЭП 018�03. Чув�
ствительные элементы термометров устанавливались
на тыльных поверхностях всех алюминиевых пласти�
нок размером 80�80 мм.
В целях контроля теплового взаимодействия алю�

миниевых пластин со стеклотекстолитовыми пласти�
нами, а также для контроля тепловых утечек по стек�
лотекстолитовым пластинам панелей датчики темпе�
ратуры устанавливались следующим образом:
для центральнойпанели чувствительные элементы

устанавливались точно в центре пластин строго один
над другим (один термометр на внутреннюю повер�
хность верхней стеклотекстолитовой пластины, вто�
рой–на внешнююповерхностьнижней стеклотексто�
литовой пластины). Такие конфигурации размещения
приняты для алюминиевых пластин, расположенных
по первому, второму и третьему слева рядам алюми�
ниевых пластин;
один термометр устанавливался на внешнюю сто�

рону ребра отражателя ИК�излучателя.
Измерение лучистых потоков, подводимых к по�

верхности объекта испытаний, осуществлялось рас�
четным путем по значениям температуры алюминие�
вых пластинок размером 80�80 мм и температуры тек�
столитовых пластин под ними.
Режим работы ИК�излучателя определялся значе�

нием напряжения переменного тока, подводимого к
излучающему элементу.
Расчетно�экспериментальные исследования про�

водились в следующих целях:
отработка методики и программно�алгоритмичес�

кого обеспечения светотехнического и теплового ма�
тематического моделирования сложных технических
объектов;
экспериментальная отработка и оценка работоспо�

собности типовой конструкции источника ИК�излу�
чения, выполненного на основе галогенной лампы
КГ 110 – 500 в условиях реальной эксплуатации;
определение излучательных характеристикИК�из�

лучателя и проверка их стабильности;

оценка теплового состояния ИК�излучателя;
оценка теплового состояния элементов конструк�

ции модельного объекта в условиях реальных теплова�
куумных испытаний при имитации внешней тепловой
нагрузки средствами ИК�имитации;
оценка адекватности математических моделей,

применяемых для расчета теплового состояния мо�
дельных объектов, конструкции ИК�излучателя и
внешней тепловой нагрузки, создаваемой источника�
миИК�излучения, выполненными на основе галоген�
ных ламп.
В целях оценки точности тепловых математичес�

ких моделей расчеты проводились для моделей раз�
личной степени детализации. При этом степень дета�
лизации объекта выбиралась из расчета:
один элемент размером 80�80 мм, равный размеру

пластинки, установленной на левой панели (это вари�
ант 1�1�1);
пластина размером 80�80 мм представляется де�

вятьюэлементами с размером сторонквадратного эле�
мента, равным 80/3 = 27 мм (это вариант 3�3�3);
пластина размером 80�80 мм представляется 25

элементами с размером сторон квадратного элемента,
равным 80/5 = 16 мм (это вариант 5�5�5);
пластина размером 80�80 мм представляется 49

элементами с размером сторон квадратного элемента,
равным 80/7 = 11,4 мм (это вариант 7�7�7).
Расчеты проводились для следующих условий:
модельный объект подвергается воздействию пря�

мого солнечного излучения, подводимого в П�образ�
ную полость перпендикулярно центральной панели
№ 2;
модельныйобъектнаходится в открытомкосмосе;
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Рис. 3. Экспериментальная установка с П�образным модельным
объектом



расчет проводился до выхода температур модель�
ного объекта на стационарный режим.

Анализ результатов расчетных исследований пока�
зывает, что с увеличением степени детализации тепло�
вой математической модели объекта резко возрастают
потребности системы в вычислительных ресурсах.

Так, при увеличении количества зон на внешней
поверхности объекта с N = 2739 и элементов Nэл = 1247

для самой грубой модели (вариант 1�1�1) примерно в
три раза для количества зон N = 8957 и в 20 раз для эле�

ментов Nэл = 20 107 для точной модели (вариант 7�7�7)
время расчета матриц угловых коэффициентов увели�
чивается с 24 ч 50 мин до 144 ч 51 мин, т.е. в ~6 раз.

Расчет матрицы разрешающих коэффициентов со�
ставил соответственно для грубой модели 30 мин, для
точной – 107 ч 6 мин (рост в 20 раз).

На расчет шести минут реального времени по гру�
бой модели расходуется 26 мин и 10 ч 50 мин для точ�
ной модели.

Значительное влияние на скорость расчета оказы�
вает архитектура и тактовая частота применяемого
процессора. В нашем случае наиболее эффективными

оказались процессоры 2�2 Xenon 5150�2.66ГГц и

1�2 Core�1.86 ГГц.
Одновременно решалась задача выбора оптималь�

ной с точки зрения точности предсказания температур
и минимизации требований к вычислительным ресур�
сам применяемой тепловой математической модели.

При этом для анализа степени совпадения результатов
расчетов по математическим моделям выбранных сте�
пеней детализации рассматривались четыре алюми�
ниевых пластинки размером 80�80 мм, расположен�
ных на левой панели № 1.

Причем с учетом симметричности конструкции
объекта и тепловых условий его функционирования
пластины были выбраны так, чтобы обеспечить воз�
можность сопоставления результатов расчетов для
элементов конструкции, находящихся в различных
тепловых условиях функционирования.

Первая пластина расположена в левом верхнем
углу панели, вторая – во втором ряду и вторая слева,
третья – в левом нижнем углу панели, а четвертая – в
третьем (нижнем) ряду и вторая слева.

Результаты сравнения теплового состояния мо�
дельного объекта, полученного по вышеназванным
моделям, приведены в табл. 1.

Для первой пластины модели 7�7�7, 5�5�5 и 3�3�3
дают практически одинаковые предсказания средних
температур, а по модели 1�1�1 получена заниженная
(на ~4,5�) оценка.

Для второй пластины практически одинаковые
предсказания средних температур получены по моде�
лям 3�3�3 и 1�1�1. Модель 5�5�5 дает оценку на 1�

ниже, чем модель 3�3�3, а модель 7�7�7 – еще ниже
(1,72�).

Для третьей пластины практически одинаковые
предсказания средних температур получены по моде�
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Т а б л и ц а 1
Результаты моделирования П�образного модельного объекта для тепловых моделей различной степени детализации

Расположение
пластинок

на панели №1
Размер модели

Температура, К Внешний поглощенный поток, Вт/м2

Минимум Средняя Максимум Минимум Средний Максимум

x1, y1, z1 7x7x7 195,698 195,844 196,032 38,326 48,459 61,303

5x5x5 195,341 195,474 195,620 38,933 48,469 60,360

3x3x3 195,660 195,761 195,881 40,400 48,489 58,200

1x1x1 191,2681 48,6

x2, y2, z1 7x7x7 218,718 218,958 219,211 68,494 85,288 103,297

5x5x5 220,526 220,682 220,857 69,545 85,306 102,111

3x3x3 221,515 221,666 221,826 72,100 85,367 99,300

1x1x1 221,8431 85,4

x3, y1, z1 7x7x7 232,089 232,475 232,858 68,763 110,979 158,302

5x5x5 234,218 234,557 234,909 70,817 110,934 155,157

3x3x3 234,993 235,336 235,693 76,000 110,756 148,000

1x1x1 234,8298 110

x3, y2, z1 7x7x7 242,179 242,477 242,729 104,906 132,969 161,030

5x5x5 245,392 245,596 245,787 106,746 132,939 158,557

3x3x3 247,920 248,154 248,379 111,000 133,000 154,000

1x1x1 248,5502 132



лям 5�5�5 и 1�1�1. Модель 3�3�3
дает оценку на 1� выше, чем модель
5�5�5, а модель 7�7�7 – на 2� ниже,
чем модель 5�5�5.
Для четвертой пластины прак�

тически одинаковые предсказания
средних температур получены по
моделям 3�3�3 и 1�1�1. Модель
5�5�5 дает оценку на 3� ниже этих
значений, а модель 7�7�7 – на 3�
ниже, чем модель 5�5�5.
Все модели дали практически

одинаковые значения средних по
пластинам поглощенных внешних
тепловых потоков. Однако для ми�
нимальных значений внешних поглощенных потоков
оценки увеличиваются от минимального значения для
модели 7�7�7 до максимального для модели 3�3�3.
Наоборот, для максимальных значений внешних по�
глощенных потоков оценки уменьшаются от макси�
мального значения для модели 7�7�7 до минимально�
го для модели 3�3�3.
Градиенты температур для рассмотренных пластин

превышали 1�, что для выбранных материала и разме�
ров является существенной неравномерностью.
Результаты расчетов показывают, что степень дета�

лизации тепловой математической модели определяет
величину неопределенности предсказания теплового
состояния различных конструктивных элементов объ�
екта исследований. В нашем случае она характеризу�
ется величиной ± 4,5�.
Картины температурных полей модельного объек�

та приведены на рис. 4.
В целом по модельному объекту П�образной фор�

мы получены следующие результаты.
Распределение температур по элементам для

сплошной алюминиевой пластиныцентральной пане�
ли № 2 – практически равномерное, градиент темпе�
ратур обусловлен тепловым влиянием боковых пане�
лей и составляет примерно 3�.
Правая боковая панель № 3 подвержена в основ�

ном потоку собственного излучения панели№ 2 и от�
раженному от нее солнечному излучению. Распреде�
ление температур по элементам сплошной алюминие�
вой пластины правой боковой панели№ 3 характери�
зуется температурой 223 К на верхних краях панели и
228 К у ее основания; градиент составляет � 5�.
Для левой боковой панели № 1, находящейся в

одинаковых тепловых условиях с панелью№3, темпе�
ратуры алюминиевых пластинок, не связанных между

собойпрямымикондуктивнымисвязями, изменяются
от 208 К на верхних краях панели до 263 К у ее основа�
ния. Разница температур составляет 55�.
Распределение температур по всем элементам цен�

тральной панели№ 2 характеризуется следующим об�
разом:
температуры элементов первой стеклотекстолито�

вой пластины практически не отличаются от темпера�
тур верхней алюминиевой пластины;
самые низкие температуры – на элементах второй

стеклотекстолитовойпластины–составляют223К;
температуры внутренних слоев ЭВТИ равномерно

приближаютсяк температуре алюминиевойпластины.
Подтверждается вывод о том, что и для объекта в

целом с целью снижения степени неопределенности
предсказания его температур необходимо выбирать
оптимальную с точки зрения точности предсказания и
потребных ресурсов степень детализации тепловой
математической модели.
В нашем случае в качестве базовой была выбрана

тепловая математическая модель со степенью детали�
зации 5�5�5.
Аналогичным образом решалась задача выбора

оптимальной степени детализации и для тепловой ма�
тематической модели типового источника ИК�излу�
чения.
Одновременно с тепловым моделированием реша�

лась задача статистического моделирования излуча�
тельных характеристик излучателя. Результаты расче�
тов излучательных характеристик типового источника
ИК�излучения приведены на рис. 5, 6.
Экспериментальные исследования теплового со�

стояния модельных объектов и типового источника
ИК�излучения проводились в ФКП "НИЦ РКП" на
тепловакуумной установке "Гелиос", оснащенной сис�
темой вакуумной откачки, криогенной системой ими�
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Рис. 4. Температурное поле П�образного модельного объекта:
а – модель 17�17�1; б – модель 7�7�7



тации теплофизических характеристик открытого
космического пространства.

Экспериментыпроводились в два этапа.На первом
этапе испытаниям подвергалась центральная панель
№ 2 модельного объекта (рис. 7).

В процессе тепловакуумных испытаний в рабочем
объеме установки "Гелиос" обеспечивались следую$
щие условия испытаний:

давление окружающей среды Р < 10�6 мм рт.ст.;
температура окружающей среды Т < 100 К.
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Рис. 5. Распределение падающих на плоскость потоков, создаваемых
типовымИКИ в поперечном (а) и продольном (б) направлениях на раз�
личных расстояниях от центра излучателя

Рис. 6. Распределение падаю�
щих на плоскость потоков,
создаваемых типовым ИК�из�
лучателем (а) и тремя типовы�
ми ИКИ (б)

Рис. 7. Один из режимов тепловакуумных испытаний панели № 2
модельного объекта и единичного ИК�излучателя



Результаты экспериментов приведены в табл. 2. и
на рис. 8, 9.

Сравнению подвергались результаты расчетно�те�
оретических исследований теплового состояния
ИК�излучателя и центральной панели № 2 модельно�
го объекта и результаты тепловакуумных испытаний
центральной сборки ИК�излучатель – панель № 2.

Сравнивались следующие конфигурации (тепло�
вые условия функционирования).

Расчетная конфигурация 1: П�образный модель�
ный объект в сборе; солнечное излучение подводится
со стороны лицевой поверхности панели № 2; вектор
солнечного излучения перпендикулярен лицевой по�
верхности панели; лицевая поверхность панели состо�
ит из набора алюминиевых пластин размером
80�80 мм.

Расчетная конфигурация 2: панель № 2 и ИК�излу�
чатель установлены в тепловакуумную камеру; рабо�
чий объем тепловакуумной камеры ограничивают
криогенные экраны; к лицевой поверхности панели
№ 2 подводится поток ИК�излучения, создаваемый
типовым ИКИ, выполненным на основе серийной га�
логенной лампы КГ 500 – 110; вектор ИК�излучения
перпендикулярен лицевой поверхности панели; лице�

вая поверхность панели состоит из набора алюминие�
вых пластин размером 80�80 мм.

Расчетная конфигурация 3: панель № 2 и два
ИК�излучателя установлены в тепловакуумную каме�
ру; рабочий объем тепловакуумной камеры ограничи�
вают криогенные экраны; к лицевой поверхности па�
нели № 2 подводится поток ИК�излучения, создавае�
мый двумя типовыми ИКИ, выполненными на основе
серийной галогенной лампы КГ 500 – 110; вектор
ИК�излучения перпендикулярен лицевой поверхнос�
ти панели; один ИКИ установлен вдоль левой корот�
кой стороны панели, второй ИКИ – вдоль правой; ли�
цевая поверхность панели состоит из набора алюми�
ниевых пластин размером 80�80 мм.

По результатам расчетов теплового состояния па�
нели № 2 для условий космического пространства и
воздействия солнечного излучения распределение по�
глощенных солнечных потоков – равномерное,
411 Вт/м2, температура алюминиевых пластинок
составляет 288 К.

Результаты расчетов для второй расчетной конфи�
гурации приведены на рис. 10, 11.

Уровень поглощенных тепловых потоков, создавае�
мых единичным ИК�излучателем при напряжении 75 В
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Т а б л и ц а 2
Результаты тепловакуумных испытаний модельного объекта (панель №2)

Номера рядов
(x) и колонок (y)

расположения
пластинок

Температура ячеек, К Внешний поглощенный поток, Вт/м2

Напряжение питания на лампе 25 В

y1 y2 y3 y4 y1 y2 y3 y4

x1 165,51 166,82 165,4 161,47 36,17 37,32 36,07 32,76

x2 170,88 173,26 171,33 164,46 41,09 43,43 41,53 35,26

x3 178,41 176,21 174,91 – 48,83 46,46 45,11 –

x4 171,97 174,83 174,26 167,37 42,16 45,02 44,45 37,82

x5 169,9 174,52 171,45 166,37 40,16 44,71 41,64 36,93

x6 164,42 167,42 166,9 163,75 35,22 37,87 37,39 34,66

Напряжение питания на лампе 50 В

x1 212,63 215,63 214,79 209,83 98,52 104,19 102,58 93,42

x2 222,22 227,3 225,47 216,54 117,53 128,64 124,55 105,97

x3 228,1 232,46 231,74 – 130,48 140,72 139,00 –

x4 225,66 230,84 231,21 220,52 124,97 136,85 137,73 113,98

x5 223,9 231,82 227,48 219,32 121,12 139,20 129,05 111,50

x6 215,53 221,28 220,86 215,76 104,01 115,55 114,67 104,44

Напряжение питания на лампе 75 В

x1 245,94 250,41 249,97 243,2 176,32 189,51 188,16 168,61

x2 258,91 265,45 263,22 252,96 216,58 239,31 231,36 197,34

x3 264,67 273,21 271,42 – 236,48 268,52 261,56 –

x4 263,66 271,7 271,72 257,68 232,92 262,63 262,72 212,47

x5 261,9 272,23 266,98 255,4 226,74 264,69 244,85 205,06

x6 251,32 258,99 258,37 250,12 192,28 216,85 214,78 188,62



на лампе, составляет � 230 Вт/м2. При
этом картина распределения поглощен�
ных потоков следующая:
распределение потоков по поверх�

ности модельного объекта симметрич�
но относительно осей симметрии, кар�
тина распределения потоков совпадает
с расчетной;
неравномерность характеризуется

минимальным значением, равным
168,6 Вт/м2, и максимальным значени�
ем 268,5Вт/м2–поленеравномерное;
температурное поле отражает ха�

рактер распределения поглощаемых
панелью внешних потоков и совпадает
с расчетным, средняя температура око�
ло 258 К.
Приподачемаксимальноймощнос�

ти на ИК�излучатель поглощаемые по�
верхностью модельного объекта внеш�
ние потоки могут увеличиться на

� 130 Вт/м2 и достигнуть значения
350 Вт/м2 (т.е. мощности одного
ИК�излучателя недостаточно для вос�
произведения заданных значений по�
глощенных солнечных потоков).
Результаты статистического и теп�

лового моделирования показывают,
что при расстоянии ИК�излучателя от
подстилающей поверхности, равном
400 мм, практически 90 % излучения
укладывается на площадке размером

500�500 мм. При этом излучательные
характеристики ИКИ (см. рис. 6, б)
позволяют обеспечить достаточно вы�
сокую точность воспроизведения кар�
тины поглощенных панелью № 2 сол�
нечных потоков при использовании
трех ИКИ.
Подтверждена возможность ис�

пользования серийных галогенных
ламп КГ 110 – 500 в качестве излучаю�
щих элементов источников ИК�излу�
чения с металлическим отражателем
для создания адаптивных схем имита�
торов инфракрасного излучения.
Светотехнические и энергетичес�

кие параметры разработанного типо�
вого источника ИКИ, выполненного
на базе серийной галогенной лампы
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Рис. 9. Динамика изменения температуры на элементах конструкции панели № 2 (а) и темпера�
туры отражателя ИК�излучателя (б) в процессе тепловакуумных испытаний

Рис. 8. Распределение температуры по панели № 2 в процессе тепловакуумных ипытаний



КГ 110 – 500, позволяют рекомендовать
его для использования в процессе прове�
дения тепловакуумных испытаний на
установке ВК 600/300 взаменИК�излуча�
теля ИЭТ�29.

Разработаны программный комплекс
и методика теплового математического
моделирования сложных объектов, вклю�
чая источники излучения.

Разработанная конструкция модель�
ного объекта позволила осуществить экс�
периментальную отработку алгоритмов
тепловых и светотехнических расчетов, а
такжеметодикимоделирования и уточне�
ния тепловых моделей по результатам
тепловакуумных испытаний.
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Рис. 10. Результаты расчета поглощенных поверхностью панели № 2 модельного объекта
лучистых потоков, создаваемых типовым ИКИ

Рис. 11. Результаты тепловакуумных испытаний панели № 2 модельного объекта



Îïòèìèçàöèÿ ïî âûñîêî÷àñòîòíîé
óñòîé÷èâîñòè ãîðåíèÿ êîíñòðóêòèâíûõ
ïàðàìåòðîâ ôîðñóíîê äëÿ êàìåð ÆÐÄ
ìåòîäàìè îãíåâîãî ìîäåëèðîâàíèÿ

À.À. Øèáàíîâ, À.Ô. Àãàðêîâ, À.À. Íàðèæíûé

Несмотря на имеющийся в настоящее время большой опыт создания жидкост�
ных ракетных двигателей (ЖРД) проблема организации устойчивого рабочего
процесса в камере сгорания с высокойполнотой сгорания для вновь разрабаты�

ваемыхизделийпродолжает оставаться актуальной.Как правило, приходится сталки�
ваться с необходимостью устранения акустических колебаний поперечных мод. Оче�
видно, что выносить решение проблемы обеспечения устойчивости на дорогостоя�
щие стендовые испытания камер сгорания и двигателей экономически нецелесооб�
разно. Это диктует необходимость широкого использования на практике полуэмпи�
рических методов, позволяющих оперативно и с малыми затратами получать инфор�
мацию об устойчивости горения в упрощенных модельных условиях желательно на
установках лабораторного типа.

Анализ проводившихся в 1960–1970�х гг. исследовательских работ, посвященных
разработке эффективныхметодовфизическогомоделирования неустойчивости горе�
ния вЖРД, показал, что имеют место два принципиально различных подхода к мето�
дике моделирования неустойчивости горения. Различие заключалось, главным обра�
зом, в выборе давления в модельной камере сгорания.
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Изложены основные принципы разработанной и применяющейся в НИЦ РКП методики фи�
зического моделирования для оперативной экспериментальной оценки в упрощенных модельных
условиях лучших вариантов смесительных головок и демпфирующих устройств по высокочас�
тотной устойчивости рабочего процесса в камерах сгоранияЖРД.Методика предусматривает
проведение огневых модельных испытаний одиночных натурных форсунок или групп однотипных
форсунок с определением границ областей автоколебаний (областей неустойчивости) с последу�
ющим пересчетом модельных режимных параметров на натурные режимы. В качестве показа�
теля запаса устойчивости при сравнительных оценках используется безразмерный параметр,
характеризующий удаленность моделируемого натурного режима работы камеры сгорания от
границы области неустойчивости.

A.A. Shibanov, A.F. Agarkov, A.A. Narizhny. Optimization Of Design Parame-
ters Of Injectors Intended For LRE Combustion Chambers By Fire Modeling To En-
hance High-Frequency Combustion Stability Characteristics

The paper describes basic principles of a physical modeling technique developed and employed at
NITs RKP to provide quick experimental evaluation of injector heads and damping baffles under simpli�
fied model conditions in order to ascertain a better design thereof in terms of high�frequency combustion
stability in LRE combustion chambers. The technique involves conducting of hot�fire model tests of single
full�scale injection elements or a group of one�type injection elements aimed at determining boundaries of
self�oscillation regions (instability boundaries) with subsequent scaling up of model operating parameters
to actual operating conditions. In carrying out a comparative evaluation a dimensionless parameter is
used as the stabilitymargin figure that characterizes the remoteness of the actual operating condition being
modeled from the instability region boundary.



Точка зрения сторонников подхода к моделирова�
ниюпри высоких (натурных) давлениях, развиваемого
главным образом в США [1], заключается в том, что
при выборемодельных режимов работыкамеры сгора�
ния и ее облика надо в точности сохранить натурные
условия смесеобразования и горения и ограничиться
имитацией лишь акустических условий путем сохра�
нения в модельной камере сгорания натурных значе�
ний частот акустических колебаний и близости кон�
фигураций акустических полей. Этот подход автома�
тически требует сохранения при моделировании на�
турного давления в модельной камере сгорания, на�
турных компонентов топлива, натурных смеситель�
ных элементов (с уменьшением их числа), натурных
массовых расходов компонентов в расчете на одну
форсунку.Обликмодельнойкамеры сводитсякак бык
вырезке из натурной камеры определенного про�
странства, в котором сохраняются натурные условия
протекания рабочего процесса во взаимодействии с
натурными акустическими частотами. Камера сгора�
ния может быть цилиндрической, кольцевой, сектор�
ной, квадратной, прямоугольной (двумерной) или
иметь Т�образную форму. Для нахождения границ об�
ластей неустойчивости в модельных камерах сгорания
изменяются расходы компонентов и в реакционный
объем камер вносятся импульсные возмущения.

Основной общий недостаток рассмотренного под�
хода к моделированию заключается в назначении вы�
сокого (натурного) давления в модельной камере,
следствиями которого являются, как известно, боль�
шой уровень амплитуд колебаний и виброперегрузок,
возрастание тепловых потоков в стенку, способных
вызвать прогары, большие материальные затраты на
изготовление модельных установок. При проведении
модельных испытаний возбуждение в камере высоко�
частотных колебаний давления приводит к тем же по�
следствиям, что и при натурных испытаниях двигате�
лей, только все это происходит на фоне уменьшенных
в 5–10 раз значений тяг и суммарных массовых расхо�
дов компонентов.

Следовательно, рассмотренная концепция исполь�
зования в модельной камере высокого (натурного)
давления не позволяет значительно упростить и уде�
шевить проведение модельных испытаний по сравне�
нию с натурными, что противоречит общему требова�
нию методики приближенного моделирования, кото�
рое заключается в том, что физическая модель должна
не только правильно отражать изучаемый реальный
процесс, но и в то же время быть существенно менее
сложной, чем самнатурныйобъект.Поскольку в каме�
рах сгорания мощных российских ЖРД уровень сред�
него давления в камере сгорания является высоким
(около 150...250 кгс/см2, а в газогенераторах примерно
в два раза выше), то это не позволяло применять и раз�

вивать рассмотренный подход к моделированию при
высоких давлениях для ускорения и удешевления до�
водочных работ по высокочастотной устойчивости го�
рения в камерах сгорания и газогенераторах ЖРД.

В этой связи большой практический интерес пред�
ставлял альтернативный подход к моделированию
условий возбуждения автоколебаний – к моделирова�
нию при низком внутрикамерном давлении, близком
к атмосферному [2, 3, 4]. Этот подход был принят в
России в качестве основного для проведения исследо�
ваний неустойчивости горения. Точка зрения сторон�
ников этого подхода заключается в том, что вся слож�
ность исследования высокочастотнойнеустойчивости
горения как раз и состоит в высоком уровне среднего
давления в камере сгорания, поэтому надо устранить
это препятствие, т.е. перейти к как можно более низ�
ким уровням давления в модельной камере, и в
пределе – к атмосферному давлению Pк �

� 1,0 кгс/см2. При этом основные режимные парамет�
ры, определяющие неустойчивость рабочего процес�
са – скорость истечения компонентов из форсунок и,
следовательно, объемные расходы компонентов –
должны быть на уровне их натурных значений:
Q m� �� /� idem.Низкие средние давления (например, в
модельной камере натурных размеров) могут быть по�
лучены только за счет использования малых массовых
расходов � ,m поэтому, если давление Pк и расход ком�
понентов �m уменьшаются, скажем, в 100 раз, то усло�
вие Q � idem требует, чтобы плотность компонентов
уменьшилась примерно во столько же раз. Жидкостей
с такой малой плотностью в природе не существует.
Отсюда однозначно вытекает необходимость исполь�
зования для модельных испытаний камер газообраз�
ных компонентов, вследствие их малой плотности при
низком, в том числе атмосферном давлении.

Применение в качестве модельного компонента
вместо газа эмульсии с легко регулируемой в широких
пределах плотностью оказалось неприемлемым, так как
при транспортировке эмульсии по тракту сложной фор�
мы (впредфорсуночныхполостях и в каналахфорсунок)
происходит сепарация газообразной и жидкой фаз.

Подтверждением возможности использования га�
зообразных компонентов при моделировании не�
устойчивости горения служит то обстоятельство, что в
практике создания российских ЖРД преобладают
двигатели с высоким уровнем внутрикамерного давле�
ния, а в камерах сгорания схемы типа "газ–жидкость"
один компонент уже является газообразным. Высокий
уровень давления в натурных условиях и высокий тем�
пературный уровень в зоне горения способствуют ин�
тенсивному протеканию процессов испарения и хи�
мического взаимодействия. Кроме того, жидкие ком�
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поненты топлива (в том числе и в камере схемы "жид�
кость–жидкость") подаются в камеру в условиях
сверхкритических значений давления и близких к
сверхкритическим температур. Известно, что при
сверхкритических значениях давления и температуры
жидкие компоненты по своим свойствам приближа�
ются к плотному газу, поэтому процессы дробления,
распыла, испарения становятся неопределяющими в
общем комплексе физико�химических превращений
топлива. Скорость протекания рабочего процесса в
этом случае определяется и может моделироваться
скоростью процессов перемешивания газовых пото�
ков горючего и окислителя.

Принятая концепция методики моделирования не�
устойчивости горения. В условиях работы модельной
камеры сгорания при низком давлении на газообраз�
ных компонентах топлива выход камеры на неустой�
чивый режим работы принципиально может осуще�
ствляться двумя различными путями в соответствии с
выбранным способом изменения объемных расходов
(Q = var), приводящего к изменению скорости истече�
ния компонентов из форсунок (U = var) – основного
параметра, влияющего на устойчивость:
1) при Pк � 1,0 кгс/см2 = const и � � const за счет

�m = var;
2) при Pк � 1,8 кгс/см2 = var (в диапазоне Pк �

� 1,8...6,0 кгс/см2) и � � var при �m = const.
При выборе первого способа выход на неустойчи�

вый режим осуществляется за счет изменения массо�
вого расхода компонентов ( �m = var), что при практи�
чески постоянной плотности (� � const) эквивалентно
изменению объемных расходов (Q = var). При выборе
второго способа выхода на неустойчивыйрежимизме�
нение объемного расхода компонентов осуществляет�
ся за счет изменения плотности газа (� � var), изменя�
ющейся с изменением среднего давления в модельной
камере (Pк = var) путем изменения при постоянном
массовом расходе ( �m = const) площади критического
сечения сопла (Fкр = var) с помощью установленного в
центре сопла подвижного охлаждаемого конуса.
Выбор того или иного способа определения границ

областей неустойчивости, по положению которых де�
лается вывод о тенденциях влияния на устойчивость
рабочего процесса исследуемого конструктивного па�
раметра форсунок, определяется желанием и возмож�
ностями экспериментатора. Вместе с тем очевидно, что
техническаяреализацияпервого способа болеепроста.

Модельные испытания при низком внутрикамерном
давлении полноразмерных смесительных головок ЖРД.
Впервые в России метод моделирования при низком
давлении, близком к атмосферному, был применен в
начале 1960�х гг. под руководством доктора техничес�

ких наук В.Е. Дорошенко (ЦИАМ) для сравнительной
оценки по высокочастотной устойчивости горения
различных вариантов полноразмерных смесительных
головок с форсунками камер ЖРД схемы "газ–жид�
кость" [2]. Натурные двигатели работали на компо�
нентах АТ�НДМГ. В модельных экспериментах в ка�
честве окислителя использовался подогретый воздух
(имитировавший окислительный генераторный газ), а
в качестве горючего – пары бензина. Модельные ком�
поненты подавались в соответствующие полости сме�
сительных головок. Для модельных испытаний изго�
тавливались специальные смесительные головки, в
форсунках которых был уменьшен диаметр отверстий
горючего по сравнению с натурным значением, т.е.
при моделировании имело место вмешательство в гео�
метриюисследуемыхфорсунок.Это делалось для того,
чтобы при использовании выбранных модельных
компонентов топлива обеспечить одинаковое с натур�
ной камерой распределение внедряющихся струй го�
рючего в сносящий воздушныйпоток при одинаковых
значениях коэффициента избытка окислителя (� =
= idem). Принималось, что чем выше расположена
граница области неустойчивости горения в координа�
тах массовый расход �m� – коэффициент избытка
окислителя �, тем бо�льшим запасом устойчивости об�
ладает рабочий процесс с данным вариантом смеси�
тельной головки. Выполнялась только качественная
(сравнительная) оценка устойчивости. Задача коли�
чественного переноса модельных результатов на на�
турные режимы тогда не ставилась.
Изложенный подход к методике модельных испы�

таний полноразмерных смесительных головок при
низком внутрикамерном давлении на газообразных
компонентах топлива получил развитие и совершен�
ствование в работах НИЦ РКП (НИИХиммаш) [3, 4].
Они заключались в попытках обеспечить большее
приближение модельных условий протекания рабоче�
го процесса к натурным с тем, чтобы было проще осу�
ществить количественный перенос границ областей
неустойчивости с модельных режимов на натурные.
Приближение достигалось различными приемами с
учетом особенностей исследуемой системы смесеоб�
разования и акустических факторов. Например, для
отрабатывавшегося в тот период двигателя 15Д117
(конструкции КБ Энергомаш) это достигалось [4]:
применением для модельных испытаний полно�

размерных камер сгорания натурных компонентов
топливаАТ�НДМГв виде окислительногои восстано�
вительного генераторных газов (для обеспечения
идентичности с натурными собственных частот в ка�
мере: fк = idem), а также полноразмерных смеситель�
ных головок, укомплектованных форсунками пол�
ностью натурной геометрии;
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разбавлением (балластировкой) окислительного
газа инертным газом (N2) и выбором предельно
низкой температуры восстановительного газа
(tв � 135 �С) для обеспечения при � = idem
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для моделиро�

вания смесеобразования и горения (Uг, Uо и �г, �о –
скорости и плотности горючего и окислителя соответ�
ственно);
выбором соответствующей температуры окисли�

тельного газа для обеспечения идентичности соотно�
шения скоростей звука в камере Ск и в каналах форсу�
нок Со: С С С� �ê î idem для моделирования акусти�
ческих свойств газовых каналов.
Таким образом, критерии �, ,q C были приняты в

качестве определяющих критериев подобия при моде�
лировании акустической неустойчивости горения с
частотой fк в натурной камере сгорания схемы
"газ–жидкость".
Были испытаны 17 вариантов смесительных голо�

вок. Определены тенденции влияния различных кон�
структивных параметров на положение границ устой�
чивости и выданы рекомендации по оптимизации
этих параметров с точки зрения устойчивости рабоче�
го процесса.
Были проведены экспериментальные исследова�

ния практически при атмосферном внутрикамерном
давлении на натурных компонентах АТ�НДМГ раз�
личных вариантов смесительных головок в составе по�
лноразмерных камер сгорания двигателя 15Д79 (кон�
струкции КБ химавтоматики); модельные испытания
полноразмерной смесительной головки камеры дви�
гателя 11Д122 (конструкции КБ химавтоматики) на
натурных компонентах H2+O2: восстановительный ге�
нераторный газ+ кислород (газообразный); модель�
ные испытания полноразмерных смесительных голо�
вок двигателей 8Д515, 8Д713 (8Д724), работавших по
схеме "жидкость–жидкость" (модельные окислитель и
горючее использовались в виде окислительного и вос�
становительного генераторных газовна основе компо�
нентов АТ�НДМГ); модельные испытания полнораз�
мерных смесительных головок газогенератора двига�
теля 11Д122 на натурных газообразных компонентах
(кислород � восстановительный генераторный газ с
большим избытком водорода); модельные испытания
полноразмерных смесительных головок камеры сго�
рания двигателяРД510 (конструкцииКБЭнергомаш),
у которого натурная камера работала на компонентах:
РГ�1 + продукты неполного разложения в газогенера�
торе 98 %�й перекиси водорода 
2+O2, а в модельных
условиях использовались испаренный керосин + по�
догретая кислородно�воздушная смесь; модельные

испытания полноразмерных смесительных головок
двигателя 8Д420 (конструкции КБ Энергомаш), вы�
полненного по предельно замкнутой схеме "газ–газ",
при этом модельная камера работала на натурных
компонентах АТ�НДМГ при низком давлении в ней:
Pк � 1,2...6,0 кгс/см2.
В НИЦ РКП прошли также модельные испытания

полноразмерные смесительные головки с форсунка�
ми, предназначенными для работы по схемам "газ –
жидкость" и "газ–газ" в составе камер диаметром
Dк = 267 мм, работавшие на газифицированных ком�
понентах АТ�НДМГ как при практически атмосфер�
ном внутрикамерном давлении, так и в диапазоне дав�
лений Pк � 1,5...10 кгс/см2 в камере с движущимся ко�
нусом в критическом сечении сопла.
По результатам модельных испытаний полнораз�

мерных смесительных головок и камер сгорания на�
коплен обширный материал по тенденциям влияния
различных факторов на высокочастотную устойчи�
вость горения с выдачей практических рекомендаций.
Вместе с тем в процессе практического применения в
НИЦ РКП и совершенствования методики огневого
моделирования при низком давлении с использовани�
ем полноразмерных смесительных головок и камер
сгорания выявились и недостатки этойметодики. Ста�
ло очевидным, что по сравнению с натурными испы�
таниями модельные испытания несколько дешевле,
но им не хватает мобильности. Цикл изготовления для
модельных испытаний полноразмерных смеситель�
ных головок натурной геометрии достаточно продол�
жителен, да и стоимость головок, а также испытаний
полноразмерных модельных камер высокая. Поэтому
был осуществлен поиск способа, который бы позво�
лил на базе принятого подхода (принятой концепции)
к моделированию при низких давлениях резко повы�
сить оперативность получения предварительной ин�
формации по устойчивости рабочего процесса с тем
или иным вариантом форсунок по результатам мо�
дельных испытаний.

Модельные испытания при атмосферном внутрика�
мерном давлении одиночных натурных форсунок или
групп форсунок. В итоге был предложен и прошел экс�
периментальную проверку метод моделирования с ис�
пользованием одиночной натурной двухкомпонент�
ной форсунки или представительной группы из одно�
компонентных или двухкомпонентных форсунок, по�
мещенных в камеру – резонатор, размеры которого
подбираются таким образом, чтобы обеспечивалась
близость собственных частот акустических колебаний
в модельной и натурной камерах сгорания. Одиноч�
ные форсунки и блоки форсунок располагаются как
можно ближе к стенкемодельной камеры, чтобы обес�
печивались благоприятные условия для возбуждения
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наиболее вероятных поперечных тангенциальных
форм колебаний.

Переходу на испытания одиночных форсунок в
модельных камерах предшествовал анализ данных
экспериментов, выполненных в ЦИАМ на гомоген"
ной смеси с решетками"головками, у которых до 3/4
отверстий перекрывалось. При этом получалось, что
на границе устойчивости объемный расход газа,
приходящийся на одно отверстие решетки, сохранял"
ся практически неизменным, т.е. скорость истечения
газа сохранялась одной и той же. Это убедило в
правомерности подхода к испытаниям модельной ка"
меры с одной двухкомпонентной форсункой. Данное
утверждение затем было экспериментально подтверж"
дено в НИЦ РКП. Применение однофорсуночных
модельных камер базируется на представлениях о том,
что зона горения представляет собой совокупность
идентичных автономно выгорающих факелов, стаби"
лизированных в выходном сечении форсунок.
Главные особенности структуры зоны горения и
условия возбуждения автоколебаний определяются
процессами на начальном участке этой зоны.
Последнее утверждение подтверждено в специально
проведенных в НИЦ РКП проверочных эксперимен"
тах. В дальнейшем метод огневых модельных испыта"
ний одиночных двухкомпонентных форсунок оказал"
ся наиболее востребованным ввиду своей простоты,
дешевизны и оперативности в получении данных по
устойчивости.

Модельные огневые испытания натурных форсу"
нок по разработанной методике являются своего рода
инструментом, который позволяет оперативно полу"
чать ответ на вопрос о том, в каком направлении
изменится устойчивость рабочего процесса (улучшит"
ся или ухудшится) после внесения в конструкцию
базовойфорсунки того или иного изменения.Ответ на
этот вопрос очень важно получить на этапе доводоч"
ных испытаний двигателя, поэтому огневые модель"
ные испытания форсунок должны опережать и сопро"
вождать отработку натурного двигателя. Для подтвер"
ждения достоверности результатов моделирования и
возможного (принеобходимости) внесения соответст"
вующих корректив в настройку исходных модельных
режимов весьма полезным является проведение срав"
нительного анализа показателей устойчивости, опре"
деленных в модельных и натурных условиях работы
исследуемых смесителей. Поэтому такой анализ про"
водился в НИЦ РКП во всех случаях, когда это
представлялось возможным.

Принципиальные схемы исследовавшихся в НИЦ
РКП модельных установок с полноразмерными каме"
рами сгорания и общий вид установкипредставленына

рис. 1...3, а схема установки с однофорсуночной каме"
рой – на рис. 4. На рис. 5, 6 приведен пример одной из
возможных циклограмм проведения модельных испы"
таний с определением границ областей неустойчивости
и схема графического представления результатов
модельных испытаний.

Кроме оценки положений границ областей само"
возбуждения автоколебаний (границ устойчивости) с
различными вариантами форсунок в последнее время
получены экспериментальные данные о возможности
оценки в однофорсуночных модельных камерах при
атмосферном внутрикамерном давлении также реак"
ции процесса горения на искусственные внешние им"
пульсные возмущения давления. Этот факт дает воз"
можность производить более полную оценку высоко"
частотной устойчивости процесса горения как по от"
ношению к возмущениям на уровне внутрикамерных
"шумов", так ипо отношениюкимпульснымвозмуще"
ниям давления, значительно превосходящим ампли"
туды естественных возмущений.

98

Рис. 1. Схема модельной установки с полноразмерной камерой, рабо�
тающей на компонентах АТ�НДМГ по способу: Рк �1,0 ата � const;
�m = var:

1 – теплообменник; 2 – газогенератор; 3 – газовый
распределитель; 4 – газопровод; 5 – смесительная головка; 6 –
камера сгорания; 7 – выравнивающая решетка; 8 – дожигатель;
"О" – окислитель; "Г" – горючее



На однофорсуночных модельных установках, ра�
ботающих на газообразных компонентах при атмос�
ферном давлении в модельной камере, проведены об�
ширные экспериментальные оценки высокочастот�
ной устойчивости горения с различными вариантами
натурных форсунок камер и газогенераторов как при�
менительно к отечественным и зарубежным двигате�
лям, так и применительно к экспериментальным ка�
мерам НИЦ РКП. Так, например, выполнены экспе�
риментальныеисследования сфорсункамикамер и га�
зогенераторов в двигателях: 11Д520, 11Д123, 11Д511
(конструкции КБ Энергомаш); 11Д122, 14Д123 (кон�
струкции КБ химавтоматики); 15Д12, 11Д513 (кон�
струкции КБ "Южное"); форсунок камеры 11�го
Института (КНР); форсунок камеры конструкции
ISRO (Индия); форсунок камер конструкции KARI

(Республика Корея); форсунок камеры конструкции
NASDA (Япония) и ИЦК (Россия). По результатам
исследований выданы практические рекомендации.

Кроме исследовательских работ, выполненных
применительно к отрабатывавшимся двигателям в кон�
структорских бюро, на модельных установках прове�
дены также обширные экспериментальныеисследова�
ния отдельных частных вопросов по высокочастотной
устойчивости горения в ЖРД, таких, например, как
вероятностный характер возбуждения колебаний при
работе модельной камеры в области гистерезиса коле�
баний давления; влияние на устойчивость горения
акустических свойств газового канала газожидкост�
ных форсунок; самовозбуждение автоколебаний в га�
зовых каналах форсунок; влияние на устойчивость го�
рения конструктивных параметров демпфирующих
устройств (антипульсационныхперегородок,щелевых
акустических поглотителей); роль различных участков
зоны горения в усилении и демпфировании высоко�
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Рис. 2. Общий вид модельной установки на стенде для огневых испыта�
ний полноразмерных смесительных головок с форсунками схемы
"газ–жидкость" на компонентах АТ�НДМГ по способу: Рк � 1,0 ата �

� const; �m = var

Рис. 3. Схема модельной установки с полноразмерной камерой,
работающей на компонентах АТ�НДМГ по способу: Рк = var;
�m = const:

1 – теплообменник; 2 – газогенераторы; 3 – газовод; 4 –
смесительная головка; 5 – камера сгорания; 6 – регулирующий
конус; 7 – выравнивающая решетка; "О" – окислитель; "Г" –
горючее
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частотных колебаний давления; механизм высокочас�
тотной неустойчивости горения, обусловленный пе�
риодическим соударением внедряющихся струй горю�
чего в поток окислителя; влияние гармонических ко�
лебаний, поступающих в камеру из системы подачи,
на усилительные свойства факела струйной форсунки
с внедрением струй горючего в сносящий поток окис�
лительного газа; возможность моделирования влия�
ния на устойчивость горения поперечных колебаний
продольными колебаниями и др.
Разработанная в НИЦ РКП методика определения

границ устойчивости рабочего процесса для различных
смесительных головок по результатам испытаний оди�
ночных форсунок�представителей, которыми уком�
плектованы исследуемые головки, резко сокращает
весь цикл работ по получению информации об устой�

чивости при одновременном общем сокращении мате�
риальных затрат. Изготовление однофорсуночной го�
ловки (вместо полноразмерной смесительной головки)
и ее лабораторные огневые испытания примерно на
один�два порядка сокращают как сроки, так и матери�
альные затраты (по сравнению с модельными испыта�
ниями полноразмерных смесительных головок) и дают
возможность на любом этапе создания двигателя опе�
ративно произвести экспериментальную проверку
большого числа вариантов форсунок в целях выбора
лучшего варианта по устойчивости рабочего процесса.
Проведение модельных испытаний полноразмерных
смесительных головок может быть оправдано только в
исключительных случаях, например на завершающей
стадии модельных испытаний одиночных форсунок
для повышения точности оценки положения границ
устойчивости в модельных условиях. В этом случае на
огневых модельных испытаниях может быть исследо�
вано весьма ограниченное число вариантов полнораз�
мерных смесительных головок, укомплектованных

Рис. 4. Принципиальная схема однофорсуночной модельной установ�
ки, работающей по способу: Рк � 1,0 ата � const; �m =var (Q =var):
1 – камера сгорания; 2 – плита; 3 – исследуемые форсунки с
обвязкой; 4 – мерные сопла; 5 – муфельная печь; 6 – змеевик; 7 –
дроссельные краны; 8 – датчик пульсаций давления; 9 – широко�
полосный усилитель; 10 – осциллограф; 11 – анализатор спектра;
12 – цифровой вольтметр; 13 – ПЭВМ

Рис. 5. Пример циклограммы определения границ областей неустойчи�
вости на модельной установке, работающей по способу: Рк �

� 1,0 ата � const; �m = var (Q = var)

Рис. 6. Схема к методике определения параметрического показателя
запаса устойчивости R (А – рабочая точка натурного режима)



форсунками, показавшими лучшие характеристики
при автономных огневых испытаниях, а также форсун�
ками, конструкция которых затрудняет проведение их
автономных испытаний.

О выборе параметрических критериев подобия для
моделирования неустойчивости горения. Для количест�
венного переноса результатов модельных испытаний
на натурные режимы потребовалась разработка пара�
метрических критериев устойчивости, позволяющих
исследователю более четко ориентироваться при на�
значении исходныхмодельных режимов и более точно
экстраполировать на натурные режимы результаты
моделирования. С использованием выбранных крите�
риев подобия результаты модельных испытаний с
определением границ областей неустойчивости могут
пересчитываться на натурные режимы и представ�
ляться на графиках в привычных для конструктора ко�
ординатах: �m� � � или Pê � �.
При моделировании неустойчивости горения с ис�

пользованием газообразных компонентов предпола�
гается, что лимитирующей величиной процесса горе�
ния является скорость смешения окислителя и горю�
чего; динамические свойства зоны горения определя�
ются временем смешения �см � �. Для обеспечения по�
добия процессов смешения в общем случае использу�
ются следующиеприемывыборамодельных режимов:
разбавление (балластировка) одного из модельных

компонентов инертным газом (N2, He);
смешение модельных горючих различной плотнос�

ти (метан, пропан);
подогрев или охлаждение модельных компонентов

до температур, обеспечивающих близость соотноше�
нияплотностейокислителяи горючего:� �î ã

idem.�

При этом должна быть обеспечена идентичность
условий стабилизации основания факела на выходе из
форсунок (на кромках форсунок или в зоне обратных
токов – "приподнятый факел").
Расчетные оценки с использованием энергетичес�

кого метода показали, что в большинстве случаев су�
ществует своего рода автомодельность по энергети�
ческому критерию подобия, поэтому при приближен�
ном моделировании допустимо не соблюдать иден�
тичность по этому критерию. Тогда в качестве единст�
венного критерия устойчивости при приближенном
моделировании может выступать фазовый критерий

типа � � �
�( ) ,� f

U

L f
ê

ç. ã ê

1 а при условии fк = idem –

время запаздывания � ç. ã ç. ã� L U . Здесь Lз.г – харак�
терная длина зоны горения илипропорциональный ей
параметр.
Для графического представления положения гра�

ниц устойчивости обычно используются следующие
координаты:
по оси y: определяемый критерий 	 �1 � ;

по оси x: 	2 3, ,..., n – один из наиболее подходящих
определяющих критериев, характеризующий условия
однозначности.
В большинстве случаев в качестве главного опреде�

ляющего критерия для моделирования массообмена

применяется критерий 	2
2

1

2

1
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�

�
�

�q
U

U

�

�

,

idem

при � = idem.
Таким образом, принятый нами эксперименталь�

ный способ получения предварительной экспресс�ин�
формации о режимных параметрах в натурной камере
сгорания на границе устойчивости по результатам
огневых испытаний полноразмерных смесительных
головок или натурных форсунок в модельных услови�
ях (при низком давлении на газообразных компонен�
тах) основывается на моделировании, главным обра�
зом, фазовых условий возбуждения автоколебаний,
т.е. на моделировании тех условий, которые пред�
усмотрены критерием Релея. Этот критерий, следова�
тельно, является определяемым критерием при моде�
лировании. Одновременно при выборе модельных ре�
жимных параметров в максимально возможной степе�
ни должна быть соблюдена идентичность определяю�
щих критериев, от которых зависят условия однознач�
ности, или же соблюдена автомодельность по некото�
рым из критериев.
Таким образом, выполнен критический анализ опы�

та проведения в ФКП "НИЦ РКП" исследований высо�
кочастотной неустойчивости горения в модельных ка�
мерах сгорания, работающих на газообразных компо�
нентах при низком внутрикамерном давлении. По ре�
зультатам анализа выдана практическая рекомендация
по выбору наиболее приемлемойметодикифизического
моделирования для оперативной экспериментальной
оценки в упрощенных модельных условиях лучших ва�
риантовфорсунок и демпфирующих устройств по высо�
кочастотной неустойчивости горения в камерах сгора�
ния ЖРД. Методика предусматривает проведение огне�
вых модельных испытаний одиночных натурныхфорсу�
нок или групп форсунок, а также моделей демпфирую�
щих устройств с определением границ областей не�
устойчивости и последующим пересчетом модельных
режимных параметров на натурные режимы.
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Ê.Ï. Äåíèñîâ, Â.Í. Èâàíîâ, Â.Ï. Ïèêàëîâ

Обеспечение устойчивости горения в камерах и газогенераторах жидкостных ра�
кетных двигателей (ЖРД) по отношению к высокочастотным колебаниям дав�
ления продолжает оставаться проблемой, во многом определяющей содержа�

ние и объем отработки двигателей.
Современное состояние теории горения не позволяет проводить априорные оцен�

ки устойчивости рабочего процесса, например, на этапе проектирования двигателя.
В этой связи большое значение приобретают экспериментальные методы оценки
устойчивости. Методика оценки устойчивости горения на этапе экспериментальной
отработки ЖРД разработана в ФКП "НИЦ РКП" совместно с другими ведущими
предприятиями ракетной отрасли.

Задачи и методы оценки устойчивости горения. Основной задачей оценки устойчи�
вости горения в жидкостных ракетных двигателях является определение склонности
камеры сгорания к самопроизвольному возбуждению и поддержанию регулярных
высокочастотных колебаний давления, приводящих к потере работоспособности
двигателя.
Исторически раньше других появился метод оценки устойчивости рабочего про�

цесса по результатам анализа достаточно большого количества испытанийдвигателей
данного типа (в процессе отработки) [1]. В соответствии с этими оценками более
«устойчивым» считался такой конструктивный вариант двигателя, при испытаниях
которого не отмечалось (либо отмечалось меньшее число) случаев возникновения
неустойчивости.
Подобный подход к оценке устойчивости впоследствии показал свою полную

несостоятельность: оценка устойчивости на основании статистики исходов
испытаний всего лишь показывала, насколько редки случаи появления неустойчи�
вости в реализованном диапазоне изменения режимных параметров. Факт
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Представлены основные принципы метода оценки устойчивости горения в камере сгорания
жидкостных ракетных двигателей к высокочастотным колебаниям давления. Оценка запаса
устойчивости основывается на экспериментальном определении показателей устойчивости и
их сравнении с допустимыми предельными значениями. В качестве показателей устойчивости
используются декремент малых колебаний, определяемый по акустическому шуму горения, и
время релаксации отклика процесса горения на искусственное импульсное возмущение.

K.P. Denisov, V.N. Ivanov, V.P. Pikalov. Parametric Method of Rating of Com-
bustion Stability to High-Frequency Oscillation

Main principles of procedure for the rating of liquid rocket combustion chamber process stability to
high"frequency (acoustic) oscillation are presented. The rating of stability margin is based on experimen"
tal determination of stability characteristics and their comparison with limit allowable values. Small"am"
plitude oscillation decrement determined from combustion natural acoustic noises, as well the relaxation
time of combustion process response to pulsed artifical disturbance are used as stability characteristics.



устойчивой работы ЖРД в большом числе огневых
испытаний не исключал возможности появления
неустойчивости, а только свидетельствовал о малой
вероятности появления условий, в которых возможна
дестабилизация процесса горения.

В частности, по результатам подобной оценки
практически невозможно предсказать, как изменится
устойчивость рабочего процесса при изменении
конструкции камеры сгорания или области режимных
параметров. Как выяснилось в дальнейшем, многие из
таких изменений способны полностью перечеркнуть
ранее сделанные выводыи поставить вопрос о необхо"
димости доработки конструкции и проведения новых
дорогостоящих испытаний.

В практике разработки ЖРД имеется немало
примеров, когда двигатели, показавшие высокую
степень устойчивости по результатам статистических
испытаний, радикально меняли свое поведение под
влиянием незначительных, на первый взгляд, измене"
ний конструкции и параметров рабочего процесса, а
также условий испытаний [1].

Указанные недостатки в полной мере присущи и
способу оценки устойчивости, основанному на экспе"
риментальном определении границ области самовоз"
буждения автоколебаний в координатах режимных
параметров. Как правило, в условиях ЖРД эти
границы либо вообще не могут быть достигнуты, либо
плохо воспроизводятся [2].

К концу 1960"х гг. в ракетной отрасли оформился
параметрический метод оценки устойчивости, осно"
ванныйна количественной оценке показателей устой"
чивости. В данном случае в качестве инструмента
диагностики неустойчивости горения используются
естественные и искусственные возмущения давления
[3, 4].

В соответствии с данным методом возможные
режимы возникновения высокочас"
тотных автоколебаний были разде"
лены на "мягкие" (линейная не"
устойчивость) и "жесткие" (нели"
нейная неустойчивость). Для каж"
дого из этих режимов устанавлива"
лись соответствующие показатели
устойчивости и на основе система"
тизации накопленного опыта на"
значались их предельные значения,
при которых гарантировалась бы
устойчивая работа двигателя.

Физические аспекты параметри�
ческого метода оценки устойчивости
горения. Исследования динамики
рабочего процесса в камерах

сгорания в модельных и натурных условиях в
значительной мере стимулировали разработку пара"
метрического метода оценки устойчивости путем ис"
пользования естественных и искусственных возмуще"
ний. В частности, было установлено, что на устойчи"
вых стационарных режимах работы двигателя сигналы
датчиков пульсаций давления, установленных в
реакционном объеме камеры сгорания, имеют харак"
тер гауссовского случайного шума, спектр мощности
которого представляет суперпозицию широкополос"
ного фона и ряда узкополосных составляющих. Цент"
ральные частоты указанных составляющих близки к
собственным акустическим частотам камеры сгора"
ния и формируются линейным образом из широкопо"
лосного шума турбулентного горения (рис. 1).

Для линейной колебательной системы эффектив"
ная ширина пика спектральной плотности мощности
узкополосных составляющих пропорциональна коэф"
фициенту потерь � i или декременту �i = � Ti колеба"
тельной системы (в данном случае камеры сгорания)
на собственной частоте f Ti i� 1/ [3]. Нелинейные
свойства процесса горения проявляются, как правило,
только в случае достаточно больших возмущений
давления.

В рамках линейной диагностической модели
декремент малых колебаний на собственных частотах
камеры сгорания (КС) является показателем линей"
ной устойчивости процесса горения, поскольку по
определению [2]

� = �T =
E E

E
д г�

2
. (1)

Здесь Ед – акустическая энергия, диссипируемая
колебательной системой за период колебаний Т; Ег –
акустическая энергия, генерируемая колебательной
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Рис. 1. Спектральная плотность мощности внутрикамерного шума



системой за период Т; Ез – акустическая энергия,
запасенная в системе за период Т.
В основе оценки устойчивости рабочего процесса

по естественным возмущениям лежит тот или иной
способ определения декремента системы и его
сравнение с предельно допустимым значением. Преи�
мущество использования декремента колебаний в
качестве показателя запаса устойчивости обусловлено
тем, что в пространстве режимных параметров двига�
теля на границе области устойчивости � = 0 по
определению. Запас устойчивости возрастает при
увеличении среднего значения декремента и умень�
шении его флуктуаций.
В качестве примера на рис. 2 представлены экспе�

риментальные зависимости значения декремента на
частоте первой тангенциальной моды собственных
акустических колебаний реакционного объема КС от
суммарного расхода компонентов топлива при
приближении к границе устойчивости.
Представление динамических свойств камеры

сгорания с помощью линейной диагностической
модели допустимо при относительно малых уровнях
колебаний давления. С ростом амплитуды колебаний
коэффициент потерь � становится зависящим от
амплитуды формы колебаний и линейная диагности�
ческая модель становится неадекватной [2].
Следствием нелинейности динамических характе�

ристик процесса горения является возможность
реализации бистабильных динамических состояний.
Пример неоднозначной (гистерезисной) зависимости
амплитуды колебаний давления от режимного
параметра (суммарного расхода топлива) показан на
рис. 3.
Подобными свойствами обладают потенциально

автоколебательные системы с жестким режимом воз�

буждения автоколебаний. Изначально такие системы,
находясь в условно устойчивом (шумовом) состоянии
в области гистерезиса по режимным параметрам,
способны переходить в автоколебательное состояние
под действием импульсного возмущения, если
амплитуда отклика на возмущение превысит некото�
рое критическое значение Aкр. В данном случае Aкр
соответствует амплитуде неустойчивого предельного
цикла (АНПЦ) автоколебаний при m� = 0,5 кг/с.
Способность рабочего процесса в КС к жесткому

возбуждению автоколебаний была подтверждена на
натурных двигателях, работающих как по схеме с
дожиганием генераторного газа, так и по схеме без
дожигания при вводе в камеру сгорания искусствен�
ных возмущений путем подрыва зарядов взрывчатого
вещества.
Так как процесс горения сопровождается

акустическим шумом, а также наличием микровзры�
вов или возмущений той или иной природы, то всегда
имеется отличная от нуля вероятность самопроиз�
вольного возбуждения автоколебаний на протяжении
достаточно большого временного интервала работы
двигателя, если его режимные параметры соответству�
ют области колебательного гистерезиса.
Из сказанного выше следует, что декремент малых

колебаний, оцененный по собственным шумам
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Рис. 2. Изменение декремента колебаний J при приближении
суммарного расхода компонентов к границе устойчивости

Рис. 3. Бифуркационная диаграмма камеры сгорания:
1 – узкополосный шум; 2 – автоколебания на устойчивом предель�
ном цикле; 3 – линия неустойчивых предельных циклов (произ�
вольно)



процесса горения в рамках линейной динамической
модели, не является достаточной характеристикой
запаса устойчивости рабочего процесса и в общем
случае определяет устойчивость только к "мягкому" (с
уровня шумов) режиму возбуждения автоколебаний в
пространстве режимных управляющих параметров.

Для оценки запаса устойчивости к "жесткому" ре�
жиму возбуждения автоколебанийцелесообразно оце�
нить уровень неустойчивого предельного цикла Aкр с
помощьюсерииискусственныхимпульсных возмуще�
ний и сравнить его с некоторым эффективным (на�
пример, среднеквадратическим) уровнем шумов в ка�
мере сгорания Aш (рис. 4). Амплитудный интервал

Aн < Aкр < Aв (2)

может использоваться для оценки неустойчивого пре�
дельного цикла.

ЗдесьAн –максимальная амплитуда отклика на им�
пульсное возмущение, ещенеприводящее к возбужде�
нию автоколебаний; Aв – минимальная (начальная)
амплитуда отклика на импульсное возмущение, при�
водящее к возбуждению автоколебаний.

В данном случае запас устойчивости рабочего про�
цесса к конечнымвозмущениямможет быть оценениз
следующего выражения:

n А А n�
� �êð ø [ ], (3)

где [n] –некоторая константа, обеспечивающая задан�
ную вероятность достижения внутрикамерным шу�
мом значения Aкр за время работы двигателя на задан�
ном режиме.

Практические аспекты оценки устойчивости
горения. Исходной информацией для определе�
ния показателей устойчивости рабочего процес�
са является запись на магнитный носитель пуль�
сационного давления в камере сгорания.
В настоящее время разработаны и широко ис�
пользуются следующие статистические методы
определения декремента колебаний по собст�
венным шумам рабочего процесса:

спектральный;
корреляционный;
метод "мгновенного периода" [3].
В основе данных методов лежит известная

связь декремента линейной узкополосной дина�
мической системы сшириной резонансной кри�
вой, скоростью затухания автокорреляционной
функции и средней величиной флуктуаций
мгновенного периода колебаний давления.

Процедуре определения декремента предшествуют
операции спектрального анализа пульсационного дав�
ления и идентификации узкополосных составляющих
спектра в целях выявления собственных форм колеба�
ний реакционного объема КС. Разработанные алго�
ритмы позволяют осуществлять оценку резонансной
частоты системы fi, резонансной амплитуды колеба�
ний Ai, декремента системы �. Декременты определя�
ются на частотах собственных форм колебаний, наи�
более опасных с точки зрения возбуждения неустой�
чивости.

Для создания искусственных возмущений в камере
сгорания ФКП "НИЦ РКП" совместно с Институтом
химической физики РАН был разработан ряд
специальных возмущающих устройств, основанных
на низкоскоростной детонации заряда взрывчатого
вещества с дистанционным подрывом в заданные
моменты времени. Устройства позволяют в процессе
испытания генерировать до пяти импульсных возму�
щений различной интенсивности (рис. 5).

Исследования колебательных реакций процесса
горения в камерах натурных двигателей показали, что
их динамика значительно сложнее, чем рассмотрен�
ная выше. Прежде всего сказывается возможность
одновременного возбуждения нескольких форм соб�
ственных колебаний и наличие межмодового взаимо�
действия. Кроме того, имеет место нестабильность
процесса горения, проявляющаяся в медленных
случайных флуктуациях динамических параметров
колебательной системы.

Данные особенности приводят к некоторой не�
определенности оценок критических амплитуд
возмущений (уровня неустойчивого предельного
цикла), приводящих к возбуждению автоколебаний.
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Рис. 4. Оценка устойчивости к "жесткому" режиму возбуждения автоколебаний:
1 – Aн < Aкр; 2 – Aв > Aкр; П – режимный параметр, П�, Пб – бифуркационные
значения режимных параметров



В натурных КС амплитуда критических возмущений
может отсутствовать (абсолютно устойчивое горение)
или может быть недостижима вследствие опасности
возможного нарушения конструкции от возмущений
большой интенсивности. В этой связи целесообразно
принять следующие условия в качестве критерия
достаточности запаса устойчивости по отношению к
конечным возмущениям:

� �r r� [ ]; (4)

n A А n� �ìàêñ ø [ ], (5)

где �r – среднее время релаксации камеры сгорания
(время уменьшения амплитуды отклика в e раз,

e = 2,72); [�r] – предельно допустимое значение
времени релаксации; Aмакс – максимальная амплитуда
затухающего отклика на импульсное возмущение;
Aш – эффективное значение внутрикамерного шума на
данном режиме работы двигателя.

В случае соблюдения условия (5) условие n� > [n]
также выполняется. Выполнение указанных выше
условий показывает, что импульсные возмущения
давления в камере сгорания, превышающие уровень
собственных шумов в n раз, затухают достаточно
быстро.

На рис. 6 представлены примеры незатухающих и
затухающих реакций рабочего процесса на импульс$
ные возмущения. Данные были получены для двигате$
ля с тягой 0,6 МН с дожиганием генераторного газа.
Ввод импульсных возмущений вызывал затухающий
отклик с довольно продолжительным временем
релаксации к начальному шуму (� r � 0,025 с) или

возбуждение регулярных автоколебаний на всех режи$
мах работы, за исключением режима Р К mКС ìàêñ ìèí� .
В условиях режима Р К mÊÑ ìàêñ ìèí� отклики на
импульсные возмущения всегда затухали с временем
релаксации к состоянию начального шума � r � 0,004 с.

Как видно, при максимальном давлении в КС
(PКС макс) и минимальном соотношении компонентов
топлива (Km мин) скорость затухания импульсной реак$
ции выше, чем на номинальном режиме, и, следова$
тельно, запас устойчивости выше.

Применение метода искусственных возмущений
особенно эффективно при анализе влияния конструк$
тивных мер, направленных на повышение запаса
устойчивости рабочего процесса, в частности, при
сравнении вариантов смесительной головки по мало$
му числу испытаний.

На рис. 7 представлена реакция рабочего процесса
того же двигателя на номинальном режиме работы при
установке в камере сгорания антипульсационных пере$
городок. Сравнение рис. 6 и 7 показывает, что эффект
перегородок проявляется в существенном увеличении
скорости затухания импульсной реакции вследствие
повышения устойчивости рабочего процесса.

Предельно допустимые значения показателей
устойчивости, рассмотренные в настоящей статье,
устанавливаются исходя из статистического опыта
отработки ЖРД.

Итак, эффективность разработанной методики
оценки устойчивости рабочего процесса по естествен$
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Рис. 5. Пятиимпульсное возмущающее устройство для камеры
сгорания:
1 – зарядные камеры; 2 – штуцер продувки; 3 – гайка; 4 – корпус;
5 – проставка; 6 – решетка; 7 – кронштейн; 8 – втулка; 9 – гайка
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ным и искусственным возмущениям подтверждена
опытом отработки и эксплуатации ЖРД. Созданы
достаточно эффективные алгоритмы определения
показателей устойчивости, а также возмущающие
устройства многоразового действия с дистанционным
управлением.

Описанная процедура подлежит усовершенствова#
нию в направлении развития методов количественной
оценки (основываясь на данных наземных стендовых
испытаний) вероятности неустойчивой работы двига#
теля на заданных режимах. Прогресс в данном
направлении сдерживается сложностью и недостаточ#
ной изученностью объекта исследования, т.е. отсутст#
вием полностью адекватных динамических моделей
рабочего процесса. Целесообразно проведение даль#
нейших исследований физических аспектов неустой#
чивости горения.

Áèáëèîãðàôè÷åñêèé ñïèñîê

1. Неустойчивость горения в ЖРД / под ред. Д.T. Харрье

и Ф.Г. Рирдона. М.: Мир, 1975.

2. Ильченко М.А., Крютченко В.В., Мнацаканян Ю.С. и

др. Устойчивость рабочего процесса в двигателях

летательных аппаратов. М.: Машиностроение, 1995.

3. Agarkov A.F. et al. Injector Flame Stabilization Effects on

Combustion Instability // Progress in Astronautics and

Aeronautics. V. 169. 1995. P. 281–305.

4. Заворохин И.А. Исследование точности определения

декремента затухания колебаний по "шумам" // Тр.

НИИХиммаш. 1967. Вып 4. С. 90–96.

Рис. 6. Незатухающий (а) и затухающие (б, в) отклики на импульсные
возмущения:
а, б – режимы работы РКС ном – Кm ном; в – режимы работы
РКС макс – Кm мин

Рис. 7. Реакция рабочего процесса на импульсное возмущение в камере с
антипульсационными перегородками (номинальный режим работы)
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Â.À. Îðëîâ

При отработке ЖРД в камере сгорания газогенератора иногда возникают
низкочастотные колебания давления. В статье рассматривается механизм
возникновения низкочастотной неустойчивости с участием энтропийных волн

[1]. Численное моделирование рабочего процесса в камере сгорания газогенератора
ЖРД проведено с использованием CFD программы с открытым кодом –
OpenFOAM [2].

Газогенератор ЖРД [3] работает на жидких кислороде и керосине при давлении
325 бар с суммарным расходом компонентов топлива 61 кг/с. Смесительная головка
газогенератора содержит 19 двухкомпонентныхфорсунок.На оси каждой двухкомпо&
нентной форсунки расположена центробежная форсунка горючего с 4 тангенциаль&
ными каналами. На периферии соосно с ней расположена центробежная форсунка
окислителя с 8 тангенциальными каналами. Сопло форсунки горючего заглублено
внутрь форсунки окислителя, так что смешение и горение компонентов топлива воз&
можны не только в камере сгорания, но и внутри форсунки. Дополнительный кисло&
род подается по 12 дополнительным отверстиям, расположеннымна перифериифор&
сунки.Форсунки имеют общие коллекторы керосина и кислорода. Перепад давлений
на форсунках по линии окислителя ("О") – 20 бар, по линии горючего ("Г") – 25 бар.
Камера имеет цилиндрическуюформу, на выходе из камерыполусфера с отверстиями
образует многодырчатое сопло. Перепад давлений на сопле 12 бар.

Численное моделирование проводилось на расчетном объеме (рис. 1), который
включает всюкамеру сгорания газогенератора, предфорсуночныеполости горючегои
окислителя, часть газовода сразу за соплом.На рис. 2 показаны расположениефорсу&
нок в форсуночной головке (а) и расчетная область внутри форсунок и в коллекторах
(б). Расчеты стационарного течения и горения с упрощенной химией проводились на
полном расчетном объеме, составляющем 800 тыс. ячеек. Стационарное горение с
полной химией и динамика рассчитывалась на уменьшенном расчетном объе&
ме, включающемоднуфорсункуи части камеры, предфорсуночныхполостейи сопла,
приходящиеся на одну форсунку, что составляло около 50 тыс. ячеек. В области фор&
суночной головки характерные размеры ячеек – 0,5 мм. В этой области использова&
лись четырехгранные ячейки, в области камеры сгорания –шестигранные ячейки.
В качестве граничных условий на входе в форсунки горючего и окислителя и на
выходе из многодырчатого сопла камеры использовалось условие заданного
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С помощью CFD программы с открытым кодом проведено численное моделирование низко�
частотной неустойчивости горения в газогенератореЖРД.Показана возможность подавления
неустойчивости путем изменения перепада давлений на форсунках горючего.

V.A. Orlov. Numerical Simulation of Low Frequency Combustion Instability In LRE
Preburner

The numerical simulation of low�frequency combustion instability in LRE preburner, is carried out by
open source CFD code. The possibility of instability suppression by change of a pressure drop on fuel injec�
tors is shown.



давления. Остальные граничные условия – стенка со
скольжением.
Кислород и керосин, которые в натурных условиях

являются жидкостями, представлялись в виде плотно�
го газа. Задавая температуру 100 К для газообразного
кислорода, трудно получить плотность, как ужидкого,
даже при давлении 350 бар. Поэтому, сохраняя реаль�
ную геометрию форсуночной головки, для обеспече�
ния натурных значений расхода кислорода пришлось
задать значительно больший перепад давлений на
форсунке кислорода, чем в натурных условиях. Керо�
син моделируется n�гептаном С7Н16, имеющим боль�
шой молекулярный вес, что позволяет при его темпе�
ратуре подачи обеспечить натурную плотность. Поэ�
тому при натурной геометрии тангенциальных
каналов перепад давлений на форсунке горючего
имеет значения, близкие к натурным.
Расчеты проводились с моделью горения PaSR (ре�

актор частичного смешения) [2], в которой скорость
горения определяется уравнениями Аррениуса и тур�
булентностью (стандартная k – � модель). Модель

полной химии включает 12 компонентов и 35 реакций.
Зависимости теплоемкостей компонентов от темпера�
туры задавалась полиномами. Все компоненты опи�
сывались уравнением состояния идеального газа. Для
расчета динамики и расчета стационарного режима на
полной расчетной модели, требующих значительно
б�льших временн�х затрат, использовалась упрощен�
ная модель горения с четырьмя компонентами и од�
ной брутто�реакцией; теплоемкость компонентов вы�
биралась постоянной таким образом, чтобы темпера�
тура на выходе из сопла совпадала со значениями, по�
лученными при расчетах с детальной химией. Необхо�
димо отметить, что полного совпадения полей темпе�
ратур и концентрации компонентов для случаев пол�
ной и упрощенной химии добиться невозможно,
однако подбор коэффициентов Аррениуса для брут�
то�реакции позволил получить примерно такую же
длину зоны горения, как и в случае полной химии.
На рис. 3 представлены результаты расчетов стаци�

онарного поля течения и горения с упрощенной хими�
ей для полного расчетного объема. Распределения
давленияР, температурыТи скоростиUпредставлены
в плоскости, проходящей через продольную ось каме�
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Рис. 1. Полный (а) и уменьшенный (б ) расчетные объемы

Рис. 2. Геометрия форсуночной головки



ры и ось трубопровода, подающего в коллектор кисло�
род. Видна характерная неравномерность поля темпе�
ратуры, такая же неравномерность наблюдается для
распределения концентрации компонентов. Она вы�
звана слабым перемешиванием в зоне горения струй
от отдельных форсунок, а также неравномерностью
распределения по форсункам расходов компонентов,
поэтому на периферии температура немного выше.
Для случаев полной и упрощенной химии максималь�
ные температуры в зоне горения значительно
различаются.
При существовании пульсаций давления в камере

сгорания газогенератора возникают пульсации расхода
горючего и окислителя через форсун�
ку. Из�за различных перепадов давле�
ний на форсунках горючего и окисли�
теля могут возникать различные ам�
плитуды пульсаций расхода компо�
нентов, что приводит к пульсациям
соотношениякомпонентов.Этипуль�
сации, в свою очередь, приводят к
пульсациям температуры и состава
продуктов сгорания вблизи форсу�
ночной головки. Области продуктов
сгорания с различными температурой
и составом перемещаются от форсу�
ночной головки к соплу. При прохож�
дении через сопло продуктов сгора�
ния с различнымисвойствамина этом
сопле изменяется перепад давлений, а
поскольку давление на выходе из рас�
четного объема поддерживается по�
стоянным, то изменяется давление в
камере сгорания. Таким образом, в
камере сгорания появляются пульса�

ции давления, которые, в свою
очередь, определяют пульсации
перепада давлений и расхода на
форсунках. Частота колебаний
(200...300 Гц) определяется ско�
ростью распространения энтро�
пийных волн (скоростью потока
в камере) и длиной камеры от
форсуночной головки до сопла и
примерно соответствует экспе�
риментальным данным.
На рис. 4 представлены по 8

распределений температуры и
давления, которые получены при
расчете нестационарного поведе�
ния однофорсуночной модели
газогенератора в различные мо�
менты времени: с интервалом в
0,0005 с. Распределения концен�
траций компонентов примерно
соответствуют распределениям

температур. Из рис. 4 видно, что области с различной
температурой перемещаются в направлении сопла.
При прохождении через сопло продуктов сгорания с
различной температурой изменяется давление в камере
сгорания.
Один из факторов управления неустойчивостью –

перепад давлений на форсунке горючего. Проведены
несколько расчетов, в которых геометрия расчетного
объема оставалась той же самой, за исключением пло�
щади проходного сечения тангенциальных каналов
форсунки горючего. В этой серии расчетов моделиро�
вался одини тотже режимработы газогенератора, рас�
ходы компонентов через форсунки и давление на вы�
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Рис. 3. Поля давления, температуры, скорости в газогенераторе

Рис. 4. Поля температуры (а) и давления (б) в однофорсуночной модели газогенератора в различ�
ные моменты времени



ходе из камеры поддерживались одинаковыми, поэто�
му для различной площади тангенциальных каналов
перепады давлений на форсунке горючего и давлений
подачи горючего были различными. Амплитуды пуль�
сацийрасхода горючего черезфорсунку для различной
геометрии при одних и тех же пульсациях перепада
давлений на форсунке были различными и, соответ�
ственно, в зоне горения пульсации температуры и со�
става продуктов сгорания были различными. Эти
пульсации смещались со скоростьюпотока по направ�
лениюк соплу и вызывали различные пульсациипере�
пада давлений на сопле и, соответственно, различные
пульсации давления в камере. Пульсации давления в
камере создавали новые пульсации расхода горючего
через форсунку и т.д. Таким образом, в зависимости от
величины отклика форсунки горючего пульсации дав�
ления в камере сгорания могут или затухать, или уси�
ливаться.

На рис. 5 представлено изменение во времени дав�
ления в камере сгорания для различной величины
площади проходного сечения тангенциальных кана�
лов форсунки горючего. В обоих случаях режим рабо�
ты был одними темже, перепады давленийнафорсун�
ке горючего, которые и определяют величиныотклика
форсунки горючего на пульсации перепада давлений

на форсунке, были различными. В одном случае иску�
сственно внесенные возмущения давления в числен�
ноймодели камеры сгорания газогенератора затухали,
в другом – усиливались. На рис. 6 представлена зави�
симость скорости изменения пульсаций давления от
перепада давленийнафорсунке.Эта линейная зависи�
мость показывает, что граница устойчивости опреде�
ляется перепадом давлений 4,2 бар на форсунке горю�
чего. При меньшем перепаде возникает низкочастот�
ная неустойчивость, связанная с расходным механиз�
моми энтропийнымиволнами, при большемперепаде
рабочий процесс в газогенераторе становится устой�
чивым.

Усложнение численной модели позволит более
точно определить границу устойчивости, однакомеха�
низм возникновения низкочастотной неустойчивости
горения в камере сгорания можно изучать и на про�
стой модели. Понимание механизма неустойчивости
позволяет определить способывоздействияна нее, на�
пример через изменение конструкции форсунки. Па�
раметры этой неустойчивости для газогенератора
ЖРД с различными вариантами форсунок можно ис�
следовать численно, что значительно сократит сроки
отработки ЖРД.
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Рис. 5. Развитие колебаний давления в камере при различных
перепадах давления на форсунке горючего D Рф.гор.:
P – среднее давление; Рк – давление в камере; t – время

Рис. 6. Зависимость скорости изменения амплитуды пульсаций
давления от перепада давлений на форсунке горючего DРф.гор
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Поддержание в работоспособном состоянии нагреваемых элементов конструк�
ций является общей проблемой машиностроения. Возможности решения этой
проблемы определяют перспективы и направления развития двигателей лета�

тельных аппаратов, в лучших образцах которых практически уже исчерпаны возмож�
ности традиционных методов охлаждения.

Наиболее распространенный способ охлаждения жидкостных ракетных двигате�
лей (ЖРД) – регенеративное охлаждение – имеет известные ограничения. Они об�
условлены потерями давления в тракте охлаждения, коксобразованием или разложе�
нием охлаждающего компонента, малоцикловой усталостью стенки камеры сгорания
и др. Эти ограничения в основном препятствуют созданию перспективных ЖРД: с
повышенным давлением в камере сгорания, многократного применения, с широким
регулированием тяги и др. Создание таких ЖРД может обеспечить принципиальное
снижение стоимости вывода в космос полезной нагрузки и увеличить время сущес�
твования орбитальных объектов.

Использование пористых проницаемых материалов для охлаждения теплонапря�
женных конструкций позволяет реализовать методы охлаждения, возможности кото�
рых на порядки (по воспринимаемой тепловой нагрузке) превышают предельные
возможности других методов.

Можновыделить два подхода киспользованиюпористыхматериалов в этихцелях.
Транспирационное охлаждение. Идея этого метода заключается в том, что относи�

тельно малое количество охладителя вводится в пограничный слой на охлаждаемой
поверхности через поры вней. В этом случае используетсяфундаментальное свойство
пористого материала – возможность равномерного распределения очень малых рас�
ходов охладителя на большойплощади охлаждаемойповерхностипри устойчивомего
течении.

В двигателях летательных аппаратов этот метод очень привлекателен в качестве
альтернативы регенеративному охлаждению, поскольку свободен от большинства его
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охлаждением и некоторые результаты экспериментальных исследований транспирационного
охлаждения в этих камерах путем огневых испытаний на натурных компонентах. В качестве
охладителей использовали различные газы, в том числе компоненты ракетных топлив.

A.M. Melikhov. Development Of Technologies And Experimental Studies Of Tran-
spiration Cooling In Combustion Chamber Of Liquid Rocket Engines (LRE)

The paper presents models of LRE combustion chambers, fuel pylon of scramjet engine with transpira#
tion cooling and also some results of experimental studies of transpiration cooling in these chambers by
means of firing tests using full#scale components. Different gases were used in the capacity of coolants in#
cluding components of rocket fuel.



недостатков и имеет целый ряд преимуществ. В час�
тности, практически снимается проблема малоцикло�
вой усталости стенок.

Как показывают расчетные оценки, максимальные
давления в камере сгорания ЖРД (выше 70 МПа) мо�
гут быть получены только в конструкциях с транспи�
рационным охлаждением [1].

На основе транспирационного охлаждения разре�
шимы проблемы, возникающие при создании ЖРД с
широким регулированием тяги. Это позволит совмес�
тить в одном двигателе несколько функций; в систе�
мах ориентации космических объектов такиеЖРДпо�
зволят уменьшить степень перерегулирования при па�
рировании возмущений и, как следствие, в несколько
раз увеличить время функционирования объекта за
счет более рационального использования топлива.

В камерах сгорания с комбинированным транспи�
рационно�регенеративным охлаждением, где порис�
тые стенки могут быть использованы в критическом
сечении сопла, снижается потребнаямощность турби�
ны, так как исключаются потери давления в самой
энергоемкой части тракта охлаждения, которую заме�
щает пористыйпояс.Кроме того, уменьшение поверх�
ности регенеративного охлаждения обеспечивает
снижение температуры охлаждающего компонента на
выходе из тракта.

В исследовании фирмы "Rolls�Roys" использова�
ние транспирационного охлаждения в жаровой трубе
экспериментального турбореактивного двигателя
"Durt" позволило в пять раз снизить расход воздуха на
охлаждение при повышении температуры продуктов
сгорания [2]. Эти данные также подтверждаются
исследованиями, которые проведены в ФКП "НИЦ
РКП".

В перспективных гиперзвуковых воздушно�реак�
тивных двигателях (ГПВРД) при решении проблем
надежного охлаждения лидирующих кромок топлив�
ных пилонов транспирационное охлаждение, по�ви�
димому, не имеет альтернативы.

Внутриканальная транспирация. Этот подход за�
ключается в интенсификации теплообмена в проточ�
ном тракте охлаждения путем полного или частичного
заполнения его пористым проницаемым металлом,
консолидированным с непроницаемыми стенками
тракта. Интенсификация теплообмена обеспечивает�
ся развитой внутренней поверхностью поровых кана�
лов в объеме пористого материала. По имеющимся
экспериментальным данным интенсивность теплооб�
мена в таких трактах может быть на два порядка выше,
чем в обычных [3, 4].

Первые испытания ЖРД с транспирационным
охлаждением на основе пористых порошковых мате�

риалов с использованием для охлаждения водорода и
азота были проведены в Калифорнийском технологи�
ческом институте [5, 6].

Интенсивные исследования в области транспира�
ционного охлаждения путем огневых испытаний экс�
периментальных камер сгорания (ракетных и авиаци�
онных) за рубежом проводились различными иссле�
довательскими организациями и ведущими компани�
ями – разработчиками двигателей летательных аппа�
ратов: "Pratt & Whitney Aircraft", "Aerojet Liquid Rocket
Comp.", "Marquardt Corporation", "Rocketdyne",
"Rolls�Roy’s" и др. [7, 8, 9, 10, 2].

По типу пористыхматериалов измеди, бронзы, ни�
келя, вольфрама и др., которые применяли в этих экс�
периментальных конструкциях, можно выделить че�
тыре основных направления исследований:

� конструкции, основанные на использовании по�
ристыхоболочекилиобъемных,иногда армированных,
узлов из спеченных порошков различных металлов;

� конструкции на основе пористых материалов из
тканных металлических сеток (типа Rigimesh, в Рос�
сии принят термин ПСМ);

� конструкции на основе пористых материалов,
полученных намоткой и спеканием проволоки;

� "вафельные" конструкции, где порыформируют�
ся на боковых поверхностях плоских тонких дис�
ков�колец, из которых набирается оболочка камеры и
сопла.

В качестве охладителя использовали воду, водород,
азот, гелий, компоненты ракетных топлив (N2O4,
спирты) и даже расплавленные металлы [11].

Результатом этих исследований за рубежом стало:
создание ЖРД RL�20R3 ("Pratt & Whitney Aircraft") c
транспирационным охлаждением камеры сгорания и
сопла, ЖРД с транспирационным охлаждением огне�
вого днища смесительных головок на основеRigimesh:
J2 и SSME ("Rocketdyne"), HM�7 (Европа), L�5 (Япо�
ния) [12, 13, 14].

В России аналогичные исследования проводили
Центр Келдыша (НИИТП), НИЦ РКП (НИИХИМ�
МАШ) [15, 16], КБ ХИМАВТОМАТИКИ [17]. Де�
тальный обзор исследований транспирационного
охлаждения, включая фундаментальные исследования
характеристик и процессов в пористых материалах,
сделан в [18].

В данной статье представленынекоторые результа�
ты проводимых в НИЦ РКП исследований в области
транспирационного охлаждения. Цели этих исследо�
ваний:

� разработка технологий получения пористых ма�
териалов и экспериментальных конструкций узлов ка�
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мер сгорания с транспирационным охлаждением на
основе этих материалов;

� проведение экспериментальных исследований
транспирационного охлаждения этих конструкций в
процессе огневых стендовых испытаний на натурных
компонентах.

В исследованиях НИЦ РКП используются ПСМ,
которые получают путем деформации и диффузион&
ной сварки пакетов металлических сеток. Могут быть
использованы любые металлы, из которых можно из&
готовить сетку: стали, никель, медь, бронза и др.

Характеристики наиболее часто используемых се&
ток представлены в табл. 1.

В зависимости от типа используемых сеток и степе&
ни их деформаций средний диаметр пор, получаемых
из сеток ПСМ, – 20…100 мкм. Число поровых отвер&
стий на 1 см2 может достигать несколько тысяч, как
это видно из табл. 1.

По сравнению с пористыми материалами на основе
порошков, ПСМ обладают повышенной прочностью и
пластичностью, равномерностью распределения пор.

Прочностные характеристики ПСМ близки, по поряд&
ку величины, к характеристикам материала сетки, из
которой они изготовлены. Например, для ПСМ из хро&
моникелевой стали 12Х18Н10Т при изменении порис&
тости ПСМ в пределах 0,1 < П < 0,5 временный предел
прочности изменяется в пределах 400 < �в < 200 МПа;
для ПСМ из сеток латуни 100 < �в < 30 МПа.

ПСМ (листы и оболочки) могут подвергаться всем
видам механической обработки: гибка, штамповка,
точение, фрезерование, сверление. Принципиальных
отличий от обработки литых материалов нет. Выбор
способа сварки определяется свойствами основного
материала. Для ПСМ из хромоникелевых сталей
обычно используется аргонодуговая сварка.

На рис. 1 представлены типичные узлы камер сго&
рания ЖРД с транспирационным охлаждением, пред&
назначенных для проведения экспериментальных ис&
следований, которые дают представление о номенкла&
туре изделий, получаемых с помощью разработанных
в НИЦ РКП технологий. На фотографии представле&

ны изделия из ПСМ со стенками
различной пористости, изготов&
ленными из различных сеток, по
различным технологиям:

� цилиндрические и кониче&
ские бесшовные оболочки из ПСМ
с толщиной стенки 2 мм (пять изде&
лий слева на переднем плане);

� цилиндрическая и кониче&
ская заготовки оболочек камер сго&
рания с непроницаемой наружной
стенкой и внутренней (огневой)
стенкой из ПСМ, которые форми&
руют оребренный тракт транспира&
ционного охлаждения (два изделия
справа на переднем плане);

� профилированные по внут&
ренней поверхности заготовки ог&
невых стенок сопел из ПСМ специ&
ального типа (два изделия справа
на втором плане);
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Т а б л и ц а 1
Геометрические характеристики некоторых фильтровых сеток

Обозначение
(по ГОСТу или ТУ)

Тип плетения сетки
Число основ

на 100 мм
Число утков

на 100 мм
Диаметр основ, мм Диаметр утков, мм

№ 60 Гладкая 60 360 0,4 0,28

№ 120 Гладкая 120 625 0,22 0,16

№ С120 Саржевая 120 625 0,25 0,16

№ С200 Саржевая 200 715 0,2 0,14

№ С685 Саржевая 685 3125 0,064 0,032

Рис. 1. Элементыкамер сгоранияЖРДс транспирационным охлаждением на основеПСМиз стали
12Х18Н10Т



� смесительные головки ЖРД с ог�
невым днищем из ПСМ (четыре изде�
лия на втором плане); две в центре –
головки ЖРД малой тяги (ЖРДМТ);

� две экспериментальные камеры
сгорания ЖРД на заднем плане (слева
камера ЖРДМТ).

Все образцы пористого материала, а
также изделия из них, после изготовле�
ния проходили лабораторные исследо�
вания с целью определения их порис�
тостии гидравлических характеристик.

Былоисследованошесть различных
конструкций камер сгорания, которые
отличались размерностью (диаметр и
форма камеры, диаметр критического
сечения, длина камеры), конструкци�
ей трактов транспирационного охлаж�
дения и конструкцией смесительных
головок.

На рис. 2 представлена конструкция
экспериментальной камеры сгорания
ЖРД, предназначенной для проведе�
ния исследований транспирационного
охлаждения продуктами термокатали�
тического разложения гидразина. Она
включает в себя: смесительную головку (показана на
рис. 1, слева), с наружным днищем 1 (см. рис. 2), фор�
сунками окислителя 2 и пористым огневым днищем 3;
камеру сгорания и сопло с наружными стенками 4, 6 и
пористыми огневыми стенками 5, 7 из бесшовных ко�
нических оболочек ПСМ (заготовки оболочек показа�
ны на рис. 1), которые формируют секционированный
тракт транспирационного охлаждения. Каждая секция
транспирационного тракта охлаждения имеет штуцер
для ввода охладителя (непоказаны)иразъемы 8 для вы�
вода термопар, которые приварены к внутренней по�
верхности пористой стенки.

При огневом испытании камеры жидкий гидразин
(N2H4) подавали в термокаталитический генератор 9
(показана только его выходная часть), где он разлагал�
ся до аммиака. Продукты разложения гидразина на
выходе из генератора имели температуру около
1000 оС. Часть расхода продуктов разложения поступа�
ла в смесительную головку и через пористое днище 3 –
вкамеру сгорания, блокируя огневое днище от воздей�
ствия продуктов сгорания. Окислитель (N2O4) подава�
ли в смесительную головку, откуда он через центро�
бежные форсунки впрыскивался в камеру сгорания,
обеспечивая горение гидразина. Вторая часть расхода
продуктов разложения по отдельным трубопроводам

подавалась в секции транспирационных трактов
охлаждения камеры и сопла и через пористые огневые
стенки секций поступала в пограничный слой продук�
тов сгорания, обеспечивая охлаждение стенок.

Экспериментальная камера сгорания ЖРДМТ
№ 5, предназначенная для исследования транспира�
ционного охлаждения азотом и кислородом, показана
на рис. 3. Она включает в себя смесительную головку 1
(показана на рис. 1, в центре справа) с центробежной
форсункой керосина 2 (см. рис. 3), кольцевойщелевой
форсункой кислорода 3 и пористым коническим огне�
вым днищем 4; камеру сгорания с наружной стенкой 5
и пористой стенкой 6 (заготовка пористой стенки по�
казана на рис. 1), которые формируют секциониро�
ванный тракт транспирационного охлаждения. Каж�
дая секция тракта охлаждения имелаштуцер для пода�
чи охладителя (показаны два) и разъем для вывода
приваренных к пористой стенке термопар.

При огневом испытании в смесительную головку
подавали керосин (РГ�1) и газообразный кислород
(О2), пелены которых сталкивались у выходов форсу�
нок 2 и 3, обеспечивая распыл керосина. Воспламене�
ние топливной смеси в камере обеспечивалось крат�
ковременным электрическим разрядом между элек�
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Рис. 2. Схема экспериментальной камеры сгорания ЖРД № 4



тродом и днищем смесительной головки 4. Электрод
введен в камеру через канал в шнеке на оси центро�
бежной форсунки 2 (не показан). Транспирационное
охлаждение днища смесительной головки и стенок ка�
меры обеспечивалось подачей охладителя (О2 или N2)
в секции их трактов охлаждения.

Секционированные тракты охлаждения этих камер
обеспечивали возможность экспериментального опре�
деления оптимальных распределений расхода охлади�
теля по длине камеры.

Камеры № 1, 2, 3 были цилиндрическими, с порис�
тыми вставками различной длины в цилиндрической
части камеры сгорания или в дозвуковой части сопла.

Различные модификации этих ка�
мер использовались на первых эта�
пах исследования со следующими
целями:

� экспериментальное опреде�
ление оптимальной конструкции
тракта транспирационного охлаж�
дения (испытывали щелевой, ореб�
ренный и другие тракты);

� экспериментальное опреде�
ление оптимальных характеристик
пористой оболочки (исследовали
ПСМ из различных сеток, с раз�
личной пористостью, изготовлен�
ные по различным технологиям –
сварные из листа, бесшовные обо�
лочки и др.);

� экспериментальное определение характеристик
теплообмена на пористой поверхности и за пористой
вставкой.

Камера № 6 – модель камеры сгорания воздуш�
но�реактивного двигателя с огневой стенкой из ПСМ.
Детальное описание этих камер представлено в [16].

Область проведенных в НИЦ РКП эксперимен�
тальных исследований транспирационного охлажде�
ния ЖРД представлена в табл. 2, в первой колонке ко�
торой указаны номера исследованных камер сгорания.
Во второй колонке обозначены компоненты топлива,
на которых испытывалась данная камера. Третья – пя�
тая колонки определяют режим испытания: давление
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Рис. 3. Схема экспериментальной камеры сгорания ЖРДМТ № 5

Т а б л и ц а 2
Область экспериментов

Номер
камеры Топливо

Режимы и условия испытания
Пористость

Pк, МПа Go/Gr Go+Gr, кг/с Охладитель

1 N2O4 + (CH3)2N2H2

2,8…3,5 2,1…3,02 2,2…2,5 He 0,11…0,4

2,9…3,5 2,33…2,9 2,1…2,6 N2 0,11…0,28

2,2…2,7 2,7…2,5 3,2…4,5
N2O4 + (CH3)2N2H2

Кrr=0,07; 0,11; 28; 31
0,51

2 O2 + H2 (газ)
2,75…3,3 8,1 2,9…3,6 H2 0,51

2,75…3,3 8,1 2,9…3,6 H2 + О2 0,51

3 N2O4+(CH3)2N2H2
3,02 2,4 2,2 He

0,28
3,15 2,7 2,4 N2

4 N2O4 + NH4 (газ) 3,2…3,6 0,88; 0,43 1; 1,1 NH4�газ 0,28; 0,51

5 РГ�1 + О2 (газ)
0,3…2,21 2,1…2,7 0,015…0,063 N2

0,28
1,3…1,8 1,3…3,2 0,063 О2

6
РГ�1 + воздух
при Т = 800 К

1,3 18,2 0,31 Воздух: Т = 800 К 0,4
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в камере сгорания (рк), массовое соотношение расхо�
дов окислителя (Go) и горючего (Gг), суммарный рас�
ход компонентов (Go + Gг) в смесительную головку.
В шестой колонке определен тип охладителя (все –
газы), который использовался для транспирационно�
го охлаждения: например, N2O4 + (CH3)2N2H2 обозна�
чает, что в качестве охладителя использовали продук�
ты неполного сгорания (генераторный газ) топлива
азотный тетраксид + несимметричный диметилгидра�
зин при массовом соотношении компонентов Кгг, ко�
торые указаны в колонке "Охладитель".
Последняя колонка представляет пористостьПСМ

огневой стенки; диапазон значений, например,
0,11…0,4 обозначает, что было исследовано несколько
модификаций этой камеры с различными стенками.
Длительность испытания, в зависимости от задач и

возможностей стендовых систем, обычно составляла:
до 200 с для камер № 1, № 3; 35 с для камеры № 4; до
2000 с для камер № 2, № 5, № 6.
Задачами исследования были:
� определение области работоспособности (по

расходу охладителя) различных конструктивных вари�
антов трактов транспирационного охлаждения при
использовании различных охладителей;

� определение характеристик теплообмена на по�
верхностипористойстенкикамеры–зависимостей тем�
пературы поверхности стенки от расхода охладителя;

� определение влияния транспирационного охла�
ждения камерыи сопла на тяговые характеристики ка�
меры – расходный комплекс и удельный импульс
тяги.
На рис. 4 и 5 представлены типичные данные изме�

рений температуры пористой стенки TW в зависи�
мости от относительной плотности потока массы
охладителя через пористую стенку – отношения рас�

хода охладителя на единицу площади пористой стенки

�W к расходу продуктов сгорания у стенки секции

тракта охлаждения �U. Эти данные получены при ис�
пытаниях камер сгорания на компонентах топлива
N2O4 + (CH3)2N2H2с транспирационнымохлаждением
гелием и азотом. Температура охладителя близка к
температуре окружающей среды.
На рисунках представлены данные только тех ис�

пытаний, после которых, по результатам визуального
осмотра, состояние пористой стенки допускало про�
ведение следующего испытания с пониженным расхо�
дом охладителя. Испытания прекращались при появ�
лении на поверхности стенки интенсивных цветов по�
бежалости. Таким образом, левые точки на рисунках
определяют границы работоспособности тракта по
расходу охладителя. На рисунках представлены дан�
ные, которые получены при испытаниях трактов раз�
личных конструкций. Этим объясняется рассеивание
точек в левой части оси абсцисс.
Как видноиз поведения кривыхTWна обоих рисун�

ках, существуют две области: справа, при относитель�

но больших значениях ��W )/(�U), температура стенки
близка к температуре охладителя и не изменяется при
снижении его расхода – область блокированного кон�
вективного теплообмена, за левой границей которой
начинается рост температуры стенки при снижении
расхода – область конвективного теплообмена.
Крупные точки на оси абсцисс представляют рас�

четное "критическое" значение относительной плот�
ностипотокамассыохладителя–минимальное значе�

ние (�W)/(�U), при котором тепловой поток в порис�
тую стенку равен нулю. В соответствии с предложен�
ной в [19] теорией пограничного слоя на проницаемой

Рис. 4. Зависимость температуры пористой стенки от относительного
расхода охладителя (азота)

Рис. 5. Зависимость температуры пористой стенки от относительного
расхода охладителя (гелия)



поверхности, это критическое значение рассчитывали
по уравнению

( ) / ( ) ,� �W U b
C

cr cr
f

�
0

2

где Сf0 – коэффициент трения на непроницаемой
стенке в некоторых "стандартных" условиях, рассчи�
тывался по параметрам потока продуктов сгорания;
bсr – критический параметр вдува, рассчитывался по
свойствам (теплоемкостям) и температурам охладите�
ля и обтекающего стенку потока. Как видно из рисун�
ков, расчетные критические значения расхода охлади�
теля находятся вблизи левой границы области блоки�
рованного теплообмена.
Таким образом, имеет место, как минимум, качес�

твенное совпадение теории и эксперимента, что от�
крывает возможность создания полуэмпирических за�
висимостей, уточняющих теорию на основании полу�
ченных экспериментальных данных. Такие данные
получены для всех остальных исследованных охлади�
телей.
Другой перспективной областью применения по�

ристых материалов является разрабатываемая в НИЦ
РКП концепция транспирационного охлаждения ли�
дирующей кромки топливных пилонов ГПВРД, кото�
рая представлена на рис. 6. Вкладыш из пористого ма�
териала 1 консолидирован с корпусом топливного пи�
лона 2 с помощью диффузионной сварки. Охладитель
(например, водород, метан) поступает в коллектор 3
через отверстие в боковом торце пилона при темпера�
туре Tок. Из коллектора 3 он поступает в объем порис�
того вкладыша через его внутреннюю поверхность и

истекает в набегающий на пилон сверхзвуковой поток
(с температурой и давлением торможенияТоо, рон, чис�
ломМаха М) через округленную поверхность лидиру�
ющей кромки.
Расчетные оценки течения и теплообмена в порис�

том вкладыше такого пилона, проведенные с исполь�
зованием известных эмпирических уравнений тепло�
обмена между охладителем и каркасом пористого ма�
териала, показывают: при охлаждении водородом ра�
ботоспособность лидирующей кромки обеспечивает�
ся при плотности теплового потока на ее поверхности

3,6�106 < qW < 2,7�107 Вт/м2 расходом водорода через
пористый вкладыш (на единицу площади) –

0,03 < �W < 0,3 г/(с�см2).
Важным достоинством этой концепции является

возможность округления лидирующей кромки очень
малым радиусом и уменьшения угла клиновидной
части пилона без снижения надежности охлаждения и
увеличения давления подачи охладителя – задача, ре�
шить которую традиционнымиметодами охлаждения,
по�видимому, невозможно.
Другой важный аспект: равномерно распределен�

ныйвдоль кромкиохладитель, например, водород,ме�
тан вводится в заторможенный у кромки поток возду�
ха, где статическая температура близка к температуре
торможения, и, далее, смешивается с воздухом в по�
граничном слое на плоскостях пилона.Это наилучшие
условия для воспламенения и горения. Поэтому такая
конструкция может стабилизировать горение основ�
ного расхода топлива ниже по потоку, которое вводит�
ся в камеру сгорания из тыльной поверхности пило�
на, – выполнять функции источника пилотного пла�
мени.

В НИЦ РКП созданы различ�
ные по конструкции пилоны с
транспирационным охлаждением,
предназначенные для эксперимен�
тальных исследований методов
организации рабочего процесса в
камерах сгорания ГПВРД, в час�
тности, реализующих эту концеп�
цию охлаждения лидирующей
кромки.
На рис. 7 представлен один из

таких пилонов. Он включает в себя
установочный фланец и клиновид�
ную рабочую часть (левая часть на
рисунке), которая вводится в мон�
тажный проем на стенке камеры
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Рис. 6. Иллюстрация концепции транспирационного охлаждения лидирующей кромки топливного
пилона ГПВРД



сгорания ГПВРД так, что сверхзвуковой поток камеры
набегает на скошенную лидирующую кромку. Штуце"
ры на установочном фланце предназначены для пода"
чи во внутренние коллекторы пилона основного горю"
чего, охладителя и для вывода термопар, приваренных
к поверхности пористого вкладыша лидирующей
кромки.

Этот и другие пилоны успешно прошли предвари"
тельные огневые испытания при температуре набега"
ющего сверхзвукового потока до 2000 К. В качестве
охладителя использовали метан и водород.

Выводы

1. Созданы экспериментальные камеры сгорания
ЖРД с транспирационным охлаждением на основе
пористых сетчатых материалов.

2. Проведены экспериментальные исследования
теплообмена в этих камерах методом огневых испыта"
ний на натурных компонентах. Получены экспери"
ментальные зависимости температуры пористой стен"
ки камеры от расхода охладителя в условиях экспери"
ментов.

3. Предложена концепция транспирационного
охлаждения лидирующей кромки топливного пилона
ГПВРД, созданы экспериментальные образцы пило"
нов, реализующих эту концепцию, проведены огне"
вые испытания этих пилонов.
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Рис. 7. Топливный пилон ГПВРД с транспирационным охлаждением
лидирующей кромки
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