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Содержится материал, освещающий основы конструирования космических разгонных блоков и космических аппаратов различного назначения. Рассмотрены вопросы, предшествующие изучению конкретных видов конструкции такие, как требования, предъявляемые к конструкции космических аппаратов, выбор материала, нагрузки, действующие на аппарат, виды испытаний и т.д. Материал представляет собой расширенный конспект лекций, читаемых в МАИ и предназначен для студентов, специализирующихся в области разработки, производства и эксплуатации космических аппаратов.
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 Введение

      При разработке конструкции КА, как и при разработке конструкции любого другого летательного аппарата или другой технической системы, достигается две основные задачи: образуется реальный облик, разрабатываемого аппарата и появляется возможность его конструктивно-технологического формирования, т.е. отрабатывается конструкторская документация и проводится технологическая подготовка для запуска аппарата в производство. При применении последовательного метода разработки аппарата, а именно такой применяется на сегодняшнее время во всех странах, производящих КА, конструкторская разработка стоит сразу после проведения проектных проработок. Именно конструкторская проработка должна ответить на самые важные вопросы при создании КА. Прежде всего, она должна подтвердить правильность выбранной конструктивно-силовой схемы и возможность создания данного аппарата с заложенными при проектировании массовыми характеристиками при обеспечении прочности и жёсткости.

        Разработанная рабочая документация является основополагающей для разработки технологии изготовления деталей, узлов, всего аппарата в целом и организации производственного процесса.    

       В процессе прохождения курса конструкции предполагается, что слушатели прошли и усвоили такие курсы, как прочность, материаловедение, строительную механику, метрологию, аэродинамику, технологию производства летательных аппаратов и другие дисциплины и могут успешно применять их при решении задач, которые возникают при разработке конструкции летательных аппаратов.

      При освоении курса конструкции летательных аппаратов слушатель должен получить навыки конструирования типовых элементов конструкции и практическое применение знаний по использованию ЕСКД при разработке конструкторской документации. Для получения знаний в области конструирования предусматривается 

прослушивание цикла лекций по этой дисциплине, проведение лабораторных работ по изучению реальной конструкции аппаратов и
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выполнение самостоятельно курсового проекта по разработке конкретной конструкции отсека или агрегата летательного аппарата.

1. Требования, предъявляемые к конструкции КА

Каждый раз перед началом разработки конструкции летательного аппарата определяют ряд требований, которым должна удовлетворять разрабатываемая конструкция. Эти требования обычно конкретизируются и являются как бы граничными условиями решаемой задачи. В противном случае поиск приемлемого решения был бы настолько широк, что принять конкретный вариант конструкции было бы очень сложно. Кроме этого, обычно в требованиях оговаривают какие-либо специальные условия производства и эксплуатации, которые оказывают влияние на разрабатываемую конструкцию летательного аппарата. В учебной постановке рассмотрим некоторые требования, предъявляемые к разрабатываемой конструкции летательного аппарата, характерные для большинства аппаратов этого класса. Все требования важны, и установить приоритет одного над другим не возможно.

· Требование прочности

Все силовые элементы и узлы должны иметь достаточную прочность, т.е. выдерживать все виды нагрузок в соответствии с требованиями норм прочности, которые предусматривают различные случаи нагружения агрегатов или отсеков аппарата на всех этапах эксплуатации.

Необходимо учитывать особенности характера действия нагрузок. Известно, что обеспечение статической прочности не является достаточной гарантией надежности конструкции. В эксплуатации на аппарат действуют знакопеременные нагрузки, что обуславливает необходимость учитывать влияние работы элементов на усталость. Необходимо стремиться к тому, чтобы конструкция наиболее полно отвечала требованиям равнопрочности, т.е. чтобы

 напряжения в силовых элементах были одинаковыми. Необходимо учитывать, что для всех аппаратов этого класса большое значение 
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имеет обеспечение необходимой прочности при минимальной массе

конструкции. Это достигается совершенством расчётов и высоким качеством разработки конструкции.

· Требование жёсткости

При разработке конструкции необходимо обеспечить наивысшую жёсткость без увеличения общей массы, что позволило бы обеспечить сохранение заданной формы агрегатов и отсеков, не допустит чрезмерных деформаций конструкции в полёте (прогибов и углов крутки, которые могут привести к возникновению опасных вибраций конструкции) и остаточных деформаций. Недостаточная жёсткость конструкции может привести к её преждевременному разрушению. Недостаточная жёсткость конструкции космического аппарата не позволяет организовать надлежащего управления, что приводит к преждевременному прекращению полётной программы.

· Требование обеспечения наименьшей массы конструкции

При выбранных параметрах летательного аппарата необходимо рационально определить конструктивно-силовую схему, причём следует стремиться к эффективному использованию усиленных элементов конструкции. Как известно, одним из важных критериев совершенства конструкции является минимум массы. Делая конструкцию равнопрочной, можно существенно уменьшить её массу. Другими путями снижения массы являются применение новых более прочных конструкционных материалов, уменьшение количества не силовых элементов, увеличение  функций, выполняемых одним силовым элементом при различных случаях нагружения. Снижение  массы конструкции может быть достигнуто путём  совмещения функций технологических и эксплуатационных разъёмов. Кроме этого, необходимо совершенствование методов прочностных расчётов и улучшение управление аппаратом с целью обеспечения расчётной траектории движения. Кроме этого, необходимо совершенствовать технологию изготовления конструкции. 
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· Эксплуатационные требования

Эти требования удовлетворяются целым комплексам качеств конструкции. К ним относятся такие, как:

1. надёжность, т.е. способность летательного аппарата выполнять поставленные перед ним задачи с сохранением своих лётных и эксплуатационных показателей в заданных пределах в течение заданного промежутка времени. Надёжность обеспечивается прочностью и жёсткостью конструкции.  Кроме проведения соответствующих расчётов для определения надёжности конструкции, проводят всесторонние испытания конструкции с целью подтверждения расчётной величины надёжности;

2. в процессе разработки конструкции важно предусмотреть хороший доступ к элементам конструкции, требующим текущий ремонт или проведения регламентных работ. Возможность хранения аппарата при различных атмосферных осадках на различных этапах эксплуатации;

3. обеспечение удобного обслуживания систем заправки топливных ёмкостей. Необходимо обеспечить полную безопасность работ и не допускать пролива топлива на аппарат и на заправочную команду. Для этого необходимо в конструкции предусмотреть удобство доступа к заправочным горловинами т.д.
· Производственно-технологические требования

Конструкция должна быть рассчитана на возможность применения наиболее прогрессивных и экономичных технологических 
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процессов при заданном объёме производства. Так, при серии в два аппарата в год , изготовление детали методом фрезерования из плиты технологично, а при серии тысячи аппаратов в год будет не технологично уже из-за больших отходов металла.

Под технологичностью конструкции летательного аппарата и его агрегатов понимают комплекс её свойств, позволяющих при сохранении заданных эксплуатационных показателей, изготавливать рассматриваемую конструкцию с минимальными производственными затратами и в наиболее короткие сроки. Сокращению сроков производства летательного аппаратов во  многом способствует надлежащая конструкторская проработка, направленная на разработку более простых и менее металлоёмких конструкций.  

Можно отметить ряд основных мероприятий, повышающих технологичность конструкции  аппаратов.

· Возможно более широкое применение в конструкции стандартизованных, нормализованных и унифицированных конструктивных элементов.

В конструкции летательных аппаратов к ним относятся: нормализованные крепёжные элементы (болты, винты, гайки, заклёпки, шайбы и т.д.); арматура пневмогидросистемы (редуктора, различные клапана, элементы соединения трубопроводов и т.д.);  элементы электрооборудования (электроклапана, электроразъёмы, трансформаторы и т.д.). Широкое применение в конструкции летательных аппаратов стандартизованных и нормализованных  элементов является одним из важнейших условий ускорения и удешевления производства летательных аппаратов. Эффект достигается за счёт отсутствия разработки технической документации и проведения испытаний конструкции на работоспособность и надёжность.
· Уменьшение количества и номенклатуры отдельных деталей, из которых собираются узлы, панели и секции отдельных агрегатов летательного аппарата.

· Выбор рациональных технологических допусков  классов чистоты обрабатываемых поверхностей на 

основании  строго  обоснованных  технических  соображений.
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Завышение точности изготовления конструкции влечёт за собой применение более точного оборудования и контрольного инструмента, что повышает стоимость изготовления, и исполнителей более высокой квалификации, что также увеличивает стоимость производства. Кроме этого, следует стремиться к сокращению количества  обрабатываемых на заготовка поверхностей. Это снижает трудоёмкость и энергозатраты в производстве конструкции летательных аппаратов.

· Выбор рациональной технологии для заготовок должен  производится с учётом экономичности изготовления из них деталей и предъявляемых к ним требованиям по прочности, массе, форме и размерам.

          Важное значение при этом имеет выбор материала заготовки с точки зрения его механической обрабатываемости, сварки, возможности обработки его давлением.

Наряду с этим необходимо стремиться к максимальному приближению

формы заготовки к форме изготавливаемой детали.

           Рассмотрим некоторые основные современные технологичные способы получения заготовок.

Прокат один из наиболее экономичных и производительных методов получения заготовок и полуфабрикатов, особенно в виде специальных профилей.

Штамповка широко применяется как экономичный и производительный метод изготовления деталей. В процессе получения заготовки происходит упрочнение материала, что нередко удаётся использовать в работе конструкции и за счёт этого снизить массу детали.

Литьё часто является единственно возможным способом изготовления сложных деталей и панелей. Особенно большой эффект достигается при применении литья в кокиль. На таких деталях и

 заготовках количество механически обрабатываемых поверхностей и припуски на их обработку сводятся к минимуму. Основной недостаток таких деталей состоит в том, что литейные материалы обладают очень низкими механическими характеристиками.

Прессование – один из наиболее распространённых методов изготовления профилей и панелей. Профили из алюминиевых сплавов широко применяются в авиационной и ракетно-космической технике.
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· Выбор рационального способа обработки заготовки, который должен быть направлен на то, чтобы возможно больше сократить механически обрабатываемую поверхность без значительного удорожания производства. При этом необходимо иметь в виду, что производство космических аппаратов связано с очень малыми сериями, исчисляемыми иногда единицами.

· Выбор рационального способа соединения элементов конструкции, который должен упростить сборку узлов и повысить производительность сборочных операций. Необходимо стремиться к уменьшению технологических разъёмов и обеспечению хорошего доступа к элементам крепления, что повышает качество сборки и надёжность конструкции в целом.

2.Материалы, применяемые в конструкции космических аппаратах

В конструкции космических аппаратов находят применение самые разнообразные материалы. В конструкции любого аппарата можно встретить элементы, выполненные из сплавов стали, алюминиевых сплавов, титана, композиционных материалов, тканые материалы, резиновые и т.д. От правильного выбора материала во многом зависит обеспечение прочности, работоспособности и приемлемые массовые характеристики. Поскольку рассмотрению

 подлежат основные конструктивные элементы, то это несколько сужает диапазон рассматриваемых материалов. И прежде чем приступить к рассмотрению физико-механических характеристик материалов, находящих наибольшее применение в ракетно-космической технике, сформулируем ряд основных требований, которым должны удовлетворять материалы. При этом необходимо отметить, что для материала, выбираемому для каждого  вида элементов конструкции, могут быть свои, специфические требования, о которых будет сказано в соответствующем разделе.

К наиболее часто применяемым материалам в конструкций космических аппаратов можно отнести следующие требования:
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· материалы должны обладать высокими физико –

механическими характеристиками как в условиях обычных температур, так и при высоких и низких температурах при малой удельной массе. Сохранение этих свойств в широком диапазоне рабочих температур является важным эксплуатационным фактором. При быстром падении характеристик возникает необходимость компенсировать прочности либо увеличением площади сечения конструкции, либо введением теплозащитных покрытий, замедляющих прогрев несущей конструкции аппарата. Как в первом, так и во втором случае это приводит к увеличению массы конструкции, что является крайне не желательным;

· материалы должны обладать высокими 

технологическими свойствами. Обработка заготовок должна производится с возможно меньшими трудозатратами, менее энергоёмкими способами производства и с применением уже существующим технологическими процессами в ракетно-космической промышленности. Однако последнее не должно быть тормозом на пути развития технического прогресса;

· материалы должны обладать возможно более простой

защитой от коррозии и стойкостью при работе в условиях работы конструкции длительное время в космическом пространстве. Материалы не должны терять свои свойства под воздействием различных излучений в космосе и быть стойкими к испарению в глубоком вакууме;

· материалы должны быть хорошо освоены 

промышленностью и иметь достаточно низкую стоимость.

 2.1.Анализ выгодности применения материалов 

При выборе материала не всегда легко определить его массовую выгодность для разрабатываемой конструкции аппарата. Повышение массового качества силовых конструкций за счёт оптимизации их параметров и рационального выбора материалов –  одна из актуальных современных
проблем, от успешного решения которых существенно зависят технические характеристики аппарата, особенно в авиационной и ракетно-космической технике.
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Одним из способов выбора материалов и оптимизации параметров типовых элементов силовых конструкций был высказан К.Д.Юрьевым. 


При традиционном способе оценки массового качества материала принято считать значения «удельной прочности» 
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Удельная прочность при растяжении и сжатии определяется из уравнения
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 – площадь поперечного сечения.

Масса детали постоянного сечения определяется по следующему выражению
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где  l – длина стержня;

             ( – плотность материала.

Тогда из этих двух выражений получим следующую зависимость


[image: image10.wmf]s

g

×

×

=

l

N

m






(2.3)

Очевидно, что чем больше отношение (/(, тем меньше масса детали.

Это соотношение называется коэффициентом удельной прочности или коэффициентом массового качества материала» –
[image: image11.wmf]мкм

К

, который
 зависит только от физических характеристик материала ((, (в, (0,2, ( в, 

 ( 0,2, 
[image: image12.wmf],

E



 EMBED Equation.3  [image: image13.wmf]G

).
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Его можно ввести в формулу для расчета нагрузки или деформации детали.

Тогда можем получить следующие зависимости:

– для случаев, связанных с необходимостью обеспечить минимум массы при заданной нагрузке:
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)

;

1

мкм

1

n

g

K

A

H

×

×

=





    (2.4)

–для случаев, связанных с необходимостью обеспечить минимум массы при ограничении деформации:


[image: image15.wmf](
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   (2.5)

где: 
[image: image16.wmf]H

 – нагрузка;


[image: image17.wmf]f

 – деформация при нагружении конструкции;


[image: image18.wmf]g

 – характеристика массы (абсолютная масса единицы длины, поверхности, объема и т.д.)


[image: image19.wmf]A

, 
[image: image20.wmf]n

 – постоянные для данного расчетного случая величины, полученные после преобразования исходных расчетных формул.

В дальнейшем будем использовать следующие обозначения для наиболее часто встречающихся расчетных случаев:


[image: image21.wmf]N

 – сила;


[image: image22.wmf]T

 – погонная сила;


[image: image23.wmf]p

 – давление;


[image: image24.wmf]M

 – изгибающий или крутящий момент;


[image: image25.wmf]f

– деформация;


[image: image26.wmf]g

 – масса, (
[image: image27.wmf]g

×

=

S

g

 – масса единицы поверхности, 
[image: image28.wmf]g

×

=

F

g

 – погонная масса);


[image: image29.wmf]F

– площадь сечения;


[image: image30.wmf]I

– момент инерции;


[image: image31.wmf]W

– момент сопротивления;


[image: image32.wmf]R
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,

,

d

 – линейные размеры;

( – плотность материала;

 
[image: image33.wmf]E


– модуль упругости;
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[image: image34.wmf]G

 – модуль сдвига;

     
[image: image35.wmf]s

, ( –  напряжения;

      
[image: image36.wmf]b

s

, (0,2, ( в, ( 0,2, –
[image: image37.wmf]временное сопротивление и предел текучести при растяжении и сдвиге.

Рассмотрим ряд случаев нагружения элементов конструкции и соответствующие выражения  коэффициентов массового совершенства конструкции
[image: image38.wmf]мкм

К

.
1. Сжатие при отсутствии потери устойчивости и растяжении (Рис 2.1).
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Рис.2.1 Схема элемента, подвергающегося растяжению или сжатию

Формула для расчета нагрузки и массы:
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(2.6)






            

 (2.7)

Преобразованная формула (введен параметр массы g):

[image: image1.wmf]g
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                               (2.8)

                   (2.9)

2.Общая потеря устойчивости сжатых стержней (Рис.2.2).
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[image: image41.png]



Рис.2.2 Схема элемента, подверженного сжатию
Формула для расчета нагрузки и массы:
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(2.10)
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(2.11)

Преобразованная формула (введен параметр массы g):
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(2.13)

[image: image44.wmf]
3. Сжатие гладких цилиндрических оболочек при местной потере устойчивости (Рис. 2.3): 


[image: image45.png]SO )~




Рис.2.3 Схема элемента цилиндрической формы, подверженного сжатию

Формула для расчета нагрузки и массы:

Преобразованная формула (введен параметр массы g):

14
(2.14)
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(2.15)

4. Работающие на внешнее давление гладкие сферические оболочки при местной потере устойчивости (Рис.2.4): 


[image: image47.png]



Рис.2.4 Схема элемента, нагруженного внешним давлением

Формула для расчета нагрузки и массы:
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(2.16)







            (2.17)

Преобразованная формула (введен параметр массы g):
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   (2.20) 

 






   (2.21)


5. Работающие на внешнее давление гладкие цилиндрические оболочки при местной потере устойчивости (Рис.2.5)


[image: image51.png]



Рис.2.5 Схема элемента подверженного нагружению внешним давлением
Формула для расчета нагрузки и массы:
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(2.22)







         
  (2.23)

Преобразованная формула (введен параметр массы g):


[image: image53.wmf].

;

5

2

мкм

5

,

2

5

,

2

g

g

E

K

E

g

A

p

=

×

=





           (2.24)   








(2.25)

16

 









6. Местная потеря устойчивости при сжатии пластин Рис(.2.6):


[image: image54.png]



Рис.2.6Схема элемента, нагруженного сжимающими силами
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Формула для расчета нагрузки и массы:
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(2.27)

Преобразованная формула (введен параметр массы g):
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(2.29)


7.Местная потеря устойчивости пластины при сдвиг (Рис.2.7):


[image: image57.png]



Рис.2.7Схема элемента, нагруженного сдвигающими силами
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Формула для расчета нагрузки и массы:
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            (2.31)
Преобразованная формула (введен параметр массы g):
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(2.32)


[image: image60.wmf].

3

1

мкм

g

Е

К

=







(2.33)
Сравнение различных материалов по их стоимости производится с помощью следующего выражения:
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(2.34)

где 
[image: image62.wmf]a

–стоимость 1 кг материала;


     
[image: image63.wmf]m

–масса элемента конструкции.

Выгодность материала по стоимости определяется с учётом соответствующей удельной прочности, например 
[image: image64.wmf]а

в

g

s

 .

Используя выражение для Кмкм можно провести анализ применяемости материалов и выбрать наиболее предпочтительный для изготовления конструкции. Удельные значения некоторых металлов и сплавов приведены в Табл.2. 1.

18

	Таблица 2.1

Удельная прочность металлов и их сплавов
	Рекомен-дации
	Титан
	Титан
	Магние-вый сплав
	Магние-вый сплав

	
	Алюми-ниевые сплавы
	15,8(105
	9,3(105
	9,2(104
	3,04(105

	
	Магние-вые сплавы
	16,7(105
	10,6(105
	105, (104
	3,64(105

	
	Нержаве-ющая сталь
	17,0(105
	11,1(105
	7,18(104
	1,84(105

	
	Легиро-ванная сталь
	20,4(105
	12,8(105
	8,1(104
	1,8(105

	
	Титан
	22,6(105
	14,4(105
	8,1(104
	2,38(105

	
	Нагружение 

Кмкм
	при растяжении

(В/( см
	при сдвиге

(В/( см
	при изгибе

3((2в/(
кг–1/3 см5/3
	при продольном

изгибе (E/( кг–1/2 см2


19

2.6 Некоторые виды материалов, применяемых в конструкции космических аппаратов

В ракетно – космической технике нашли применение достаточно ограниченное количество материалов. Это объясняется тем, что эти материалы хорошо освоены производством, имеют хорошо отработанную технологию обработки и имеют соответствующий сертификат качества на применение материала в конструкции космических аппаратов. Рассмотрим основные материалы, их физико-механические характеристики и основные области применения. 

Начнём с рассмотрения алюминиевых сплавов, находящих наибольшее применение в конструкции космических аппаратах.

 Столь широкое применение объясняется малыми величинами плотности и удовлетворительными физико-механическими характеристиками. Они находят применение как в герметичных, так и в негерметичных отсеках. Ниже, в Табл.2.2 приведены физико-механические характеристики алюминиевых сплавов для конструкции не герметичных конструкций. К ним относятся несущие корпуса, элементы крепления приборов, различные обтекатели и гаргроты.

	Таблица 2. 2

Алюминиевые сплавы

	Марка

материала
	(,

кг/см3
	
[image: image65.wmf]Е

,

ГПа
	
[image: image66.wmf]в

s

,МПа

	
	
	
	+20оС
	+100 оС
	+200 оС
	+300 оС

	Д16Т
	2,85
	72
	450
	
	
	

	В95Т1
	2,85
	72
	570
	440
	380
	-

	АК4-2
	2,85
	73
	440
	390
	330
	160


Из материала Д16Т изготавливают листы, плиты, различные профили. Материал обладает достаточной пластичностью. Из него обычно делают обшивки отсеков и другие элементы конструкции. Это объясняется тем, что  после гибки в конструкции практически не наблюдается остаточных деформаций.
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Материал В95Т1, и ему подобные, находит применение в конструкции при значительных нагрузках, но имеет меньшую пластичность по сравнению с предыдущим материалом и из него выполняют отдельные силовые элементы (лонжероны, стрингеры, кронштейны и т.д.). Выпускается в виде профилей, катаных плит, листов и т.д.

Из материала АК4-2 и ему подобных изготавливают кронштейны для восприятия сосредоточенных нагрузок. Заготовку подвергают ковке с целью получения надлежащей прочности материала по всем направлениям.

Материалы этого типа требуют обязательной защиты от коррозии. Обычно детали из этих материалов подвергают химической обработке (анодному оксидированию), а после этого грунтуют в два слоя и окрашивают.

Герметичные ёмкости изготавливают из алюминиевых сплавов, имеющих более низкие физико-механические характеристики, но они обладают хорошей свариваемостью. Это свойство крайне важно, так как позволяет получить конструкцию с заданной степенью герметичности. В Табл.2.3 приведены механические характеристики основных алюминиевых сплавов. 

	Таблица 2. 3

Материалы, применяемые в конструкции герметичных ёмкостей

	Марка

материала
	(,

кг/см3
	
[image: image67.wmf]Е

,

ГПа
	
[image: image68.wmf]2

,

0

/

s

s

в

 , МПа

	
	
	
	293 К
	176 К
	77 К
	20 К

	АМГ-6
	2,64
	71
	340/

170
	360/

180
	440/

200
	530/

210

	
	
	
	293 К
	176 К
	20 К
	

	1201
	2,64
	72
	440/

350
	550/

400
	650/

420
	


Из этих материалов изготавливают листы, профили, поковки (массой до 2500 кг), проволоки и т.д.

Для защиты от коррозии детали, работающие в особо агрессивных средах, подвергают химической обработке. 
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Из сталей наибольшее распространение в ракетно – космической промышленности находят высокопрочные стали типа 30ХГСА Из этой стали делают элементы крепежа и силовые несущие детали. Из нержавеющей стали Х18Н10Т изготавливают элементы конструкции пневмогидросистем. Ввысокопрочные стали типа ВНС применяют при изготовлении силовых элементов конструкции. В Табл.2.4 приведены механические характеристики основных сталей.

	Таблица 2. 4

Стали

	Марка

материала
	(,

кг/см3
	
[image: image69.wmf]Е

,

ГПа
	
[image: image70.wmf]в

s

, МПа

	
	
	
	+20оС
	+100 оС
	+200 оС
	+300 оС

	30 ХГСА
	7,85
	220
	1600
	1560
	1530
	1210

	30 ХГСНА
	7,85
	195
	1700
	
	
	1500

	Х18Н10Т
	7,9
	185
	930
	
	
	750

	ВНС
	7,85
	195
	1700
	1600
	1550
	1500


Полуфабрикатами сталей являются плиты, поковки (они имеют более высокие механические характеристики за счёт нагортовки материала), прутки, листы и т.д.

Для обеспечения коррозионной устойчивости детали из стали типа 30ХГСА покрывают кадмием и в некоторых случаях дополнительно окрашивают, а детали из нержавеющих сталей химически пассивируют.

Для конструкции корпусов космических кораблей, межпланетных космических аппаратов и им подобным используют магниевые сплавы. Это объясняется тем, что плотность этих материалов по сравнению с алюминиевыми сплавами почти в два раза меньше.  И, несмотря на то, что они имеют достаточно низкие механические характеристики,  применение этих материалов выгодно при рациональном конструировании аппарата.
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 Серьёзным недостатком магниевых сплавов является склонность  их к коррозии и, более того, они легко возгораются и горят с образованием большого количества тепла, что затрудняет их тушение, требуя специальных средств. Несмотря на это, материал достаточно хорошо освоен в производстве и из него выполняют герметичные ёмкости методом аргонодуговой сварки. Для предотвращения коррозии и возгорания детали из магниевых сплавов подвергают химической обработки с последующим покрытием грунтом в несколько слоёв и окраской.

Для примера в Табл. 2.5 приведены механические характеристики магниевого сплава.

	Таблица 2.5

Магниевые сплавы

	Марка

материала
	(,

кг/см3
	
[image: image71.wmf]Е

,

ГПа
	
[image: image72.wmf]в

s

, МПа

	
	
	
	+20оС
	+100 оС
	+200 оС
	+300 оС

	МА8
	1,8
	43
	200
	180
	140
	120

	
	
	
	
	
	
	


Как у алюминиевых сплавов, так и для магниевых сплавов характерно снижение прочности при нагревании. Это обстоятельство требует учёта при прочностных расчётах.

Кроме перечисленных материалов, в конструкции космических аппаратов находит применение различные титановые сплавы. В основном из них изготавливают силовые элементы. К ним относятся конструкция посадочных устройств межпланетных аппаратов, различные силовые кронштейны, иногда элементы крепежа и т.д. Такое применение обусловлено тем, что титановые сплавы обладают высокими механическими характеристиками и в то же время почти в 1,5 раза меньшей плотностью по сравнению со сталью. На поверхности деталей из титана образуется окисная плёнка, которая предотвращает проникновение коррозии дальше в глубину материала. По этому обычно проводят химическую обработку с целью создания защитной плёнки определённой толщины. Для особо нагруженных деталей применяют поковки. В процессе ковки структура материала
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выравнивается и материал упрочняется. Однако объём заготовки должен быть с минимальным припуском, чтобы обеспечить одинаковую структуру материала по всему сечению детали.

В Табл.2.6 приведены механические характеристики титанового сплава Вт-6 .

	Таблица 2.6

Титан

	Марка

материала
	(,

кг/см3
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	+20оС
	+100 оС
	+200 оС
	+300 оС

	Вт-6
	4,55
	113
	1000
	-
	720
	670


В конструкции космических аппаратов для размещения приборов в корпусе применяют приборные рамы, которые изготовляют методом литья из алюминиевых сплавов. Сплавы типа АЛ не пригодны для этой цели. Они имеют низкие механические характеристики и  недостаточные литейные  характеристики, что не позволяет получить детали, обладающие достаточной прочностью и массой. Эти недостатки в значительной мере компенсирует сплав с добавлением бериллия ВАЛ8. Этот сплав нашёл применение при изготовлении сложных по форме и достаточно прочных деталей космической техники.

Сплав ВАЛ8 обладает хорошими литейными свойствами и является одним из наиболее прочных сплавов, рекомендуемых для производства силовых и герметичных деталей с рабочими температурами до 250°С, получаемых методом точного литья в кокиль. Сплав ВАЛ8 хорошо обрабатывается резанием и сваривается аргоно-дуговой сваркой. Сварные соединения не склонны к коррозии под напряжением.

 Сплав имеет достаточно хорошие механические характеристики 
[image: image75.wmf]d
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 = 400 МПа, 
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= 340 МПа.

Кроме металлических материалов, в конструкции космических аппаратов находят применение композиционные материалы. Применение таких материалов требует иного подхода к разработке
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конструкции. Если при разработке конструкции из металла применяют материал с определёнными механическими характеристиками, то при разработке деталей из композиционных материалов одновременно разрабатывается и сам материал. Материал формируют из нитей, лент и тканого полотна. Все эти составляющие соединяют между собой специальными связующими, которые отверждают горячим или холодным способом. В качестве нитей применяют стекловолокно, углепластовое волокно, органическое волокно и нити из высокопрочных сталей или бороволкон. В качестве связующих применяют полиэфирные, эпоксидные, кремнийорганические и другие смолы. После отверждения материал имеет достаточно высокие механические свойства. Так, углепластик имеет плотность 1,5 кг/м³, предел прочности при растяжении 1,1 ГПа. Однако все композиты имеют ряд недостатков, которые сдерживают их широкое применение в промышленности. К ним необходимо отнести трудоёмкость производства и способность сохранять свои прочностные характеристики при нагреве до 100°С. Кроме того они на сегодня достаточно дороги в производстве. 

3.Нагрузки, действующие на космический аппарат (КА)
Конструкция космического аппарата, как и любого другого инженерного сооружения, может быть представлена в виде системы несущих (силовых) и ненесущих (не силовых)  элементов.

Несущими считаются те элементы, которые используются для восприятия силового воздействия со стороны окружающей среды и всякого рода грузов, размещаемых внутри корпуса КА (двигательных установок, различного оборудования, аппаратуры и коммерческого груза), а также для связи всех элементов конструкции в единую механическую систему (части, отсеки, блоки). Остальные элементы являются не силовыми. Обычно к последним относят и те элементы, которые (в рассматриваемом режиме нагружения КА) оказывают сравнительно небольшое влияние на несущую способность конструкции в целом.

Совокупность связанных между собой силовых элементов составляет несущую конструкцию. Упрощенная модель такой несущей конструкции описывается конструктивно-силовой схемой.
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 Вид последней зависит от компоновочной схемы КА и от характера внешнего воздействия со стороны окружающей среды. Принципы разработки конструктивно-силовой схемы всего аппарата и отдельных отсеков и агрегатов будут рассмотрены позже. 

Определение вида внешних нагрузок, действующих на КА в период его эксплуатации, целесообразно проводить исходя из характера их распределения по частям и элементам конструкции, а также из характера их изменения по времени. Именно эти факторы оказывают существенное влияние на напряженно-деформированное состояние частей конструкции и на значения соответствующих внутренних усилий, определяющих силовое воздействие частей конструкции между собой.

По характеру распределения все нагрузки могут быть разделены на поверхностные и массовые (объемные). Поверхностные нагрузки распределяются по поверхности элементов конструкции и характеризуются давлением или значением равнодействующей силы. Массовые нагрузки распределяются по объему элементов конструкции и пропорциональны плотности их материала. Значения массовых нагрузок обычно характеризуются величинами коэффициентов перегрузок 
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). Последние определяются ускорениями элементов конструкции и ускорениями КА как твердого тела, обусловленным действием на него внешних неуравновешенных поверхностных сил.

3.1 Статические ( квазистатические) нагрузки

Основным источником массовых (инерционных) нагрузок для отдельных элементов и даже частей конструкции является вибрация (общие или местные ускорения колебательного характера). Так как силовое воздействие со стороны окружающей среды на конструкцию представляет случайный процесс, то классификация внешних силовых факторов по характеру их изменения по времени 
[image: image81.wmf]t

 является условной и во многом зависит от рассматриваемого интервала времени. В связи с этим все внешние поверхностные нагрузки подразделяются на квазистатические (статические относительно медленно изменяющихся по времени) и на динамические, вызывающие упругие колебания 
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конструкции  космического аппарата.

Эффект динамического действия внешних поверхностных сил (проявляющийся в возбуждении упругих колебаний) зависит главным образом от динамических характеристик конструкции самого аппарата. Поэтому обычно в качестве критерия указанной классификации выбирается период (или частота) свободных упругих колебаний конструкции в целом или ее частей и элементов.

Если время изменения внешней поверхностной нагрузки велико по сравнению с рассматриваемым периодом свободных упругих колебаний (чаще всего низких тонов), то она относится к категории статических или квазистатических и наоборот.

За время существования КА подвергается самым разнообразным нагружениям, которые зависят от условий перемещения аппарата. В отличие от ракеты – носителя, для которого в основном удаётся выделить несколько, обычно пять случаев нагружения при ограничении перегрузок в остальных случаях, для космического аппарата необходимо рассмотреть все этапы эксплуатации. Первый этап – это межцеховая и цеховая транспортировка. На этом этапе КА испытывает перегрузки при такелажных работах при перегрузке цеховыми кранами, при транспортировке автопогрузчиками и электрокарами. Ограничить перегрузки очень малыми величинами нельзя из – за того, что это связано со скоростью проводимых операций и физическими возможностями средств передвижения, такими, как потребная мощность при такелажных работах. Второй этап – это транспортировка КА от завода-изготовителя до космодрома. Возможными средствами транспортировки могут быть автомобильный, железнодорожный, водный и авиационный. На этом этапе КА подвергается самым разнообразным перегрузкам практически по всем осям. На третьем этапе КА подвергается перегрузкам в момент работ в монтажно-испытательном корпусе. На четвёртом этапе КА подвергается нагрузкам на участке выведения на орбиту ИСЗ в составе головного блока (ГБ) ракеты – носителя. И на заключительном этапе – это нагрузки, возникающие во время самостоятельного полёта при выполнении целевой задачи.

Поскольку КА выводят на орбиту ИСЗ в составе головного блока ракеты-носителя, то с целью определения составляющих вектора 
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перегрузки и исследуют ускорение ракеты-носителя и относят его к ускорению силы тяжести. Направление действия этой перегрузки 
[image: image82.wmf]P

противоположно направленного полного ускорения.

Осевые и поперечные перегрузки центра масс ракеты-носителя определяют по соотношениям:
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где: 
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 – тяга;
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 – лобовое сопротивление;
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– сопротивление управляющего органа; 

        
[image: image99.wmf]Y

– подъемная сила;

        
[image: image100.wmf]y

R

 – подъемная сила управляющего органа
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 – масса ракеты-носителя.

Перегрузки КА, расположенного в головном блоке, будут отличаться от 
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 дополнительными слагаемыми, обусловленными  скоростями и ускорениями колебательного движения ракеты-носителя вокруг её центра масс.
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где
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– угловая скорость и угловое ускорение при повороте Р – Н вокруг центра масс соответственно;
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– расстояние от  центра масс Р–Н до расчетного сечения для изображенного КА на схеме (Рис.3.1).

Тогда нагрузки на ферму крепления аппарата к Р–Н будут определяться по следующим выражениям:
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Рис.3.1. Схема размещения КА на РН.
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Таким же образом определяют нагрузки на все элементы конструкции КА в процессе выведения его в составе Г.Б. на орбиту.
3.2.Нагружение конструкции при перевозке автомобильным транспортом.
Для перевозки сравнительно легких летательных аппаратов или отдельных блоков могут использоваться транспортные агрегаты автомобильного типа. Значения функций внешнего нагружения таких систем (транспортный агрегат – летательный аппарат) в основном зависят от дорожных и климатических условий. Соответствующие внешние воздействия со стороны дорожного полотна, проявляющиеся в вертикальном перемещении колес транспортного агрегата, носят явно выраженный случайный характер.

Среднеквадратические значения неровностей типовых дорожных покрытий (асфальтовое и цементно-бетонное) лежат в пределах 0,6-1,25 см. Для булыжного покрытия, находящегося в удовлетворительном состоянии, они примерно вдвое больше. Для гравийного и щебеночного точнее или для проселочной дороги они находятся в пределах 3-5 см. При плохом состоянии дорожного покрытия среднеквадратичные значения неровности 
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 могут быть намного большими (до 15-20 см). Нормирование корреляционных функций этого воздействия могут быть представлены в виде:
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 где V – скорость движения, а и b – коэффициенты, зависящие от состояния дороги и других факторов. Обычно они изменяются в пределах: а = 0,014 – 0,111 1/сек; b = 0,025 – 0,14 1/сек, а в поперечном направлении: а = 0,15 1/сек; b = 0,112  1/сек,

Значение соответствующей спектральной плотности будет определяться не только микропрофилем самой дороги, но и скоростью движения транспортного агрегата. Обычно с ростом последней спектральной плотности смещается в зону более высоких частот.
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В случае эксплуатации для элементов крепления летательного аппарата и для отдельных частей его конструкции большой практический интерес представляют переходные режимы движения транспортного агрегата. Уровни кинематического воздействия в этих режимах зависят не только от сил сцепления колес с покрытием, но и от многих случайных факторов, в том числе и от состояния материальной части (состояния поверхности шин колес, наличия зазоров в сопрягаемых частях конструкции транспортного агрегата и т.п.).

Обычно реакция системы транспортный агрегат - летательный аппарат на такого рода нестационарное кинематическое воздействие может быть оценена (с требуемой точностью) лишь экспериментальным путем.

Этот путь считается наилучшим и для оценки функций вибрационного нагружения при стационарном движении. При проведении таких испытаний выделяются характерные («наихудшие») режимы эксплуатации системы. Например, режим резкого торможения, торможение автомобиля до юза без выключения сцепления, трогание с места с «раскачкой», резкое отпускание педали сцепления, наезд на большие препятствия и т.п.

Пиковые значения поперечных перегрузок в подобных режимах могут достигать сравнительно больших величин. Так, при наличии отрыва колес от дорожного полотна и последующего соударения, они могут доходить до 3-4 и более. Обычно предельные уровни вибраций ограничиваются в процессе эксплуатации работоспособностью водителей, а точнее возможностью управления самим транспортом.
3.3Нагружение конструкции при транспортировании по железной дороге.
31

Оценка функций нагружения частей (элементов) конструкции летательного аппарата Нxij (t) для режима его транспортирования по железной дорогое основывается на исследовании реакции нелинейной системы вагон – летательный аппарат на внешнее случайное систематическое воздействие со стороны пути (при установившемся режиме движения) и со стороны смежных вагонов (при переходных режимах движения поезда).

При установившемся режиме движения поезда спектральная плотность реакции (например, перегрузки) в любой почке (х,у) системы может быть получена из выражения вида:
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где Sbk – спектральная плотность внешнего кинематического воздействия на k-ую колесную пару вагона, Gk(i(, x, xk, yk) – комплексная передаточная функция для точки (х,у) рассматриваемой системы от гармонического кинематического воздействия, приложенного к колесной паре (xk, yk), m – число колесных пар.

Значения этой передаточной функции (в ограниченном диапазоне частот) могут быть получены полуэмпирическим способом с использованием динамической модели системы в виде совокупности балок, соединенных между собой линейными и нелинейными связями, с включением упругости железнодорожного полотна.

Параметры внешнего воздействия на такую систему со стороны пути Sbk (() могут в принципе находиться и непосредственно, и косвенным путем. Наиболее рациональным в данном случае является второй способ, при котором функция внешнего воздействия Нn(t) определяется экспериментально по реакции конкретной системы вагон – летательный аппарат, для которой известны значения требуемой передаточной функции.

Обычно задачу расчленяют на две частные задачи. Одна из них связана с оценкой реакции системы вагон – летательный аппарат (в местах крепления корпуса ЛА к платформе вагона), т.е. с оценкой функции Hжj(t) на внешнее воздействие, характеризуемое функцией Нn(t). Вторая частная задача связана с оценкой
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 реакции частей и элементов конструкции ЛА Hжj(t) на полученную функцию «внешнего» нагружения Hжj(t).

Функция нестационарного нагружения конструкции ЛА при переходных режимах движения поезда (трогании с места и торможении при остановке) характеризуется сравнительно большими значениями продольных перегрузок, обусловленных соударением вагона с вагоном или с локомотивом.

Максимальные величины этих перегрузок обычно являются исходными для оценки потребных значений несущей способности и жесткости узлов крепления ЛА к платформе вагона (в продольном направлении), а также нормативных значений продольных усилий в сечениях его корпуса.

Значения указанных продольных перегрузок будут зависеть от относительной скорости движения вагонов и жесткости их буферов. Относительная скорость, в свою очередь, будет зависеть от ускорения локомотива и возможных величин зазоров между соответствующими буферами.

Наибольшие пиковые значения продольных перегрузок (на уровне рамы кузова вагона) в     поездах с жесткими буферами могут доходить до 4.

При установившемся движении поезда (с постоянной или медленно изменяющейся скоростью) режим внешнего нагружения конструкции 
[image: image122.wmf])
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 характеризуется в основном значениями поперечных (вертикальных) перегрузок в соответствующих опорных точках ЛА. Главным источником вибрации системы вагон – летательный аппарат являются удары колес о стыки рельс. Уровни вибраций от других факторов сравнительно невелики. 

3.4.Нагружения при транспортировке авиационным транспортом.
При транспортировке авиационным транспортом нужно выделить три этап: режим старта и остановка, движение  по взлётной полосе и набор высоты и снижение. Первые два режима характеризуются значительными продольными  перегрузками, которые обусловлены  форсированным режимом работы двигателей и
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 начале движения после снятия с тормозов и торможением в конце пробега по взлётно-посадочной полосе. Движение по взлётно-посадочной полосе во многом похожи на условия движения при перевозке автотранспортом и поэтому нагрузки на этом участке движения могут быть оценены по формулам, приведённым в разделе «Нагрузки при перевозке автотранспортом». При наборе высоты и снижении необходимо учесть воздействие скорости изменения внешнего давления при транспортировке в негерметичном грузовом отсеке самолёта. Необходимо нормировать скорость изменения так, чтобы конструкция не потеряла бы устойчивости.

3.5.Расчетный случай нагружения.

Тот случай, которому соответствует наибольшее потребное значение функции несущей способности по одному из предельных состояний для какой-либо части (или элемента) конструкции ЛА, называется расчетным случаем нагружения.

Очевидно, что знание расчетных случаев нагружения позволяет значительно упростить выбор и анализ конструктивно-силовых схем летательного аппарата в период проектирования и экспериментальных исследований в области прочности конструкций и процессе разработки проекта. Вообще говоря, теоретически количество расчетных случаев нагружения для любого летательного аппарата может быть равно произведению числа частей конструкции на число предельных состояний. Практически количество их обычно намного меньше. Одни и те же расчетные случаи нередко определяют потребную несущую способность нескольких частей (или многих элементов) конструкции. Но все же число расчетных случаев для ЛА может быть значительным, и поэтому при существующем разнообразии их конструктивно-силовых схем и условий эксплуатации не представляется возможным установить такие случаи нагружения, не привязываясь к конкретному аппарату или узкому классу этих аппаратов.

3.5.1.Расчетные случаи нагружения КА.

В качестве примера рассмотрим расчётные случаи нагружения мест крепления сферического бака кислорода космического разгонного блока типа блока «ДМ» к ферменной
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 конструкции (плоскость А-А проведена по узлам соединения отсеков) (см.рис.3.2.)
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Рис.3.2.Схема космического разгонного блока.


Рассмотрим следующие значения перегрузок, действующих на разгонный блок, в момент его эксплуатации за один жизненный цикл: 

Ι – момента отрыва КА в составе ГБ от стартового стола (nx=1,2 – 1,8; n(xyz ( 1,1 ц.м. РН)

ΙΙ-полёт в составе РН при достижении максимального скоростного напора 
[image: image124.wmf]max
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t=42c
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t=45c

M=1,15



t=48c

M=1,3


t=52c

M=1,5


t=58c

M=1,9

Среднее значение перегрузок составляет – nx~3,2, ny~±1,3.
ΙΙΙ – nxmax в конце работы I ступени РН (t = 112 с, М = 6, nxmax = 4-5)

35

ΙV - nxmaxотд (nx  - 3,6) момент отделения КА от РН

V – автономная работа блока на орбите 

включен ДУ nx ( 0,7; nzy ( 0,06

выключен ДУ nx ( 0,5; nzy ( 0,03

Транспортировка по ЖД: nx = ( 2,5; ny = 1,2; nz = 0,35

Танспортировка автотранспортом : nx = ( 1,2; ny = 1,1; nz = 0,07

Подъем и перенос краном: nx = ( 1,4; ny = 1,1; nz = 0,07

Подъем в вертикальное положение установщиком в составе РН:

Начало: nx = 1,1; ny = 1,3; nz = 0,11

Конец:   nx = 1,1; ny = 0,4; nz = 0,15

4.Динамические нагружения космических аппаратов.

Динамическое нагружение во многих случаях определяет потребную несущую способность элементов конструкции космического аппарата (КА). Это приводит к необходимости проведения динамических расчётов с целью определения нагрузок при быстро изменяющегося состояния КА.

Динамические режимы в конструкции могут возникать при наземной эксплуатации аппарата, предстартовой подготовке, включении и выключении как основного двигателя, так и двигателей управления, при возникновении автоколебательных режимов, при воздействии акустических нагрузок, срабатывании систем разделения, раскрытия парашютных систем и во многих других случаях.

Для удобства расчётов динамический характер нагружения учитывается введением коэффициента динамичности. Коэффициент динамичности учитывает во сколько внутренние силовые факторы, возникающие в силовом элементе при динамическом нагружении больше, чем при квазистатическом. Определение последнего значительно проще и именно с этого начинается анализ нагружения любого аппарата.

Знание значения коэффициента динамичности позволяет достаточно просто оценивать динамические нагрузки по известным квазистатическим нагрузкам. Однако в общем случае
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оценка   коэффициента динамичности оказывается достаточно сложной задачей. Тем не менее в ряде случаев удаётся получить достаточно простые расчётные соотношения или использовать статистические данные аналогичных аппаратов. 

В частности, при расчёте ферменной конструкции крепления двигательной установки, коэффициент динамичности при запуске двигателя может быть оценен по следующему соотношению:
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(4.1.)


где Т-период собственных колебаний системы «двигатель-ферменный отсек».
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время выхода двигателя на режим номинальной тяги.

При выводе соотношения для 
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 предполагалось, что характер изменения тяги имеет следующий вид (см.рис.4.1.):


                                         P(t)
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 EMBED Equation.3 [image: image130.wmf]


Рис.4.1.Схема изменения тяг двигателя по времени.

Для оценки работоспособности элементов конструкции и приборов, устанавливаемых на корпусе космического аппарата, в том числе антенны, солнечные батареи, как в раскрытом, так и в сложенном виде, сам корпус апарата, при его расположении на ракете-носителе, при анализе динамического состояния применяется балочная расчётная схема, колебания которой вызваны движением опор.
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 При этом каждому тону колебаний балки можно поставить в соответствие эквивалентную одномассовую систему, имеющую собственную частоту колебаний, и приведённую массу, отвечающую к- му тону колебаний. При приближённых расчётах, как правило, ограничиваются рассмотрением первого тона колебаний. Нужно отметить, что для антенн КА в сложенном состоянии можно рассматривать её как балку на подвижном основании и при этом собственно для балки колебания будут поперечными, хотя они могут быть вызваны движениями опор, задаваемыми продольными колебаниями, соответствующими рассматриваемому сечению корпуса аппарата.

Рассмотрим случай подвески приборов, антенн и солнечных панелей на КА. При этом будем рассматривать случай смещения основания ( в первом случае это корпус ракеты-носителя, а во втором –корпус космического аппарата) .

1 схема (случай нагружения на активном участке выведения КА в составе с РН) (см.рис.4.2.): 

[image: image131.png]



Рис.4.2. Схема нагружения на участке выведения КА в составе с РН.

2 схема  (случай нагружения в орбитальном полёте) (см.рис.4.3.):

[image: image132.png]



Рис.4.3.Схема нагружения КА в орбитадьном полёте.
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Для рассматриваемых схем, расчётная модель примет вид:
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 -выражение  перемещений вдоль оси «y»,

где: 
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-собственная форма колебаний, соответствующая 
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тону колебаний.

В этом случае уравнение изгибающего момента можно записать в следующей форме:
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где:
E-модуль упругости материала;


Ix-момент инерции сечения балки;


Tk-cмещение сечения по времени.

Для определения смещения по времени Tk запишим уравнение движения балки в следующем виде:
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где:
[image: image138.wmf] 
[image: image139.wmf]k

n

0

k

k

)

(

h

j

s

M

dx

x

q

H

t

&

&

=

=

ò

,

     (4.5.)
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обобщённая сила, соответствующая  k-ому тону колебаний.
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коэффициент вовлечения k-ого тона колебаний;
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ускорение перемещения основания ;
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-логарифмический декремент затухания, который характеризует гашение колебаний в конструкции за счёт внутреннего трения, соударения в зазорах и других факторов;                        (4.9.)
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амплитуды колебаний i-ого цикла и последующего за ним.
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собственная частота колебаний k-ого тона;
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погонная масса рассматриваемого элемента .

Результаты расчётов для ряда тонов рассматриваемых схем приведены в табл. 4.1.:

Таблица 4.1.

Значния коэффициента вовлечения формы для первых

 тонов колебания.















	Коэффициент вовлечения формы
	η1
	η2
	η3
	η4

	1-ая схема
	1,273
	0
	0,423
	0

	2-ая схема
	0,783
	0,439
	0,254
	0,182


Как видно из таблицы, коэффициент вовлечения формы имеет наибольшую величину для первого тона колебаний. Его обычно принимают при определении нагрузок.

Применяя преобразования Лапласса к уравнению движения балки в направлении оси “у” получим выражение:
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отсюда величина передаточной функции примет вид:
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Тогда частотную характеристику можно записать в конечном виде, положив 
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 и произведя соответствующие преобразования, получим: 
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       (4.12.)


В свою очередь амплитудная характеристика может быть записана следующим образом
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При 
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соответствует резонансному состоянию колебаний конструкции т.е., когда собственная частота совпадает с вынужденной и достигает максимального значения.


Перемещение основания системы можно записать следующим образом:
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где: 
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амплитуда колебаний рассматриваемого корпуса.

Амплитуда смещения сечения k-ого тона записывается следующим образом:
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 Отсюда 
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Подставляя полученные значения в выражение для момента М, получим следующую зависимость:
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и по известной формуле получим напряжение в сечении

 балки      
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 Необходимо иметь в виду, что напряжение имеет знакопеременный характер и необходимо его сравнивать с допустимыми значениями напряжений для материала для циклических нагрузок.

 Число циклов нагружения может быть определено по следующему выражению:
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Здесь 
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время воздействия вибрационного нагружения.

При оценки динамического нагружения корпуса КА можно рассматривать его как консольную балку на подвижной опоре, соответствующей стыку аппарата с ракетой- носителем. Предполагая, что опора совершает гармоничные колебания, можно записать следующее выражение для амплитудного значения ускорения, соответствующего k-ому тону колебаний:
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амплитудное значение перегрузки в месте стыка КА с ракетой-носителем.


Ограничившись первым тоном колебаний и рассматривая точку приведения в центре масс КА ( для этого случая 
[image: image179.wmf]),
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 получим следующее выражение для перегрузки в направлении поперечной оси аппарата: 
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 В общем случае аппарат может иметь статическую перегрузку 
[image: image181.wmf]1
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, возникающую до начала динамического воздействия. Тогда суммарная перегрузка центра масс аппарата будет выражаться следующей зависимостью:
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5.Расчетный случай спускаемого аппарата

В общем случае на спускаемый аппарат на этапе спуска аппарата па поверхность планет, имеющих какую то атмосферу, действуют поверхностные и массовые силовые факторы.
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На рис.5.1. показана схема сил, действующих на спускаемый аппарат на поверхность планеты, имеющей газовую атмосферу.


Рис.5.1. Схема сил, действующих на спускаемый аппарат в атмосфере планеты.

Нижняя точка-центр масс. Верхняя точка (z) – центр давления.

В зависимости от типа СА и программы полета можно выделить следующие основные случаи нагружения.

1). Аппарат спускается на поверхность по баллистической траектории без скольжения. В этом случае на него действуют следующие силы:

R – аэродинамическая составляющая

R = Cx ρi V2i Sдн/2





(5.1.)
    G – масс аппарата = mgi
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Рис.5.2. Схема равновесного движения аппарата.
При соударении с поверхностью твердого типа сила соударения 

может быть определена:

Pmax = G(1+ ((1+2h/fст))  




(5.2.)
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(5.3.)

h – высота падения СА

fст – статический прогиб под действием веса СА

( - прогиб при приложении единицы веса СА

Поскольку движение в атмосфере считается спуском при равновесной скорости, то G = R (см.рис.5.2.), тогда получим, подставив соответствующие значения в  выражение для h.
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и сила соударения будет выглядеть следующим образом:
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2). В случае движения в безатмосферной среде, выражение силы соударения примет вид:
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(5.6.)

Vвх.пл – скорость входа
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3). Спуск при обнулении скорости движения СА на высоте hоб. c применением тормозных  двигателей. В этом случае можно записать следующее выражение:
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(5.7.)


Где:

Vоб – скорость на высоте hоб.

V – скорость соприкосновения с поверхностью.

Рд – суммарная тяга двигателей обнуления скорости cпуска (твёрдые или жидкостные). 

Из условий обеспечения заданной перегрузки торможения

 nx (для пилотируемого аппарата ~ 4).

Тяга двигателя должна превышать nxG
Рд ( nxG, тогда можно записать следующее равенство:

NxGhтор = (m(V2об – V2)/2  +  Ghтор



(5.8.)

Откуда можно получить : 
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(5.9.)


[image: image190.wmf]-
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высота (путь) торможения при работе тормозного двигателя.

Далее скорость СА будет увеличиваться от V до Vпр ( скорость соударения при посадке на поверхность) и путь свободного падения можно определить по следующей зависимости: 

h = (V2пр – V2)/2g





(5.10.)

В это время днище СА нагружает тягой двигателя:

 Рд = nxG.






(5.11.)

4). Сила удара при обнулении скорости спуска может быть определена по зависимости:
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(5.12.)

где: 
[image: image192.wmf]0
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-высота обнуления скорости спуска, или учтя вышесказанное:                                                           
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6.Расчетные нагрузки .

В процессе определения расчётных нагрузок для любого летательного аппарата приходится сталкиваться с рядом неопределённостей, возникающих в процессе эксплуатации, использования материалов, выпускаемых промышленностью, и проведение прочностных расчётов по методикам с определённой степенью достоверности. Наличие этих неопределённостей приводит к тому, что необходимо их учесть в расчётах на ранней стадии или путём введения величины нормированного отклонения от номинальной величины нагрузки или путём введения в расчёт вероятностного фактора разброса параметров физических величин, применяемых в разрабатываемой конструкции. 

При определении расчётных нагрузок на этапе проектной разработки конструкции целесообразно разделить все неопределённые факторы на те, которые возникают при эксплуатации аппарата, и на те, которые связаны с материалами, прочностным расчётом и технологическими условиями производства. 

Такое разделение правомочно, поскольку на каждом этапе разработки конструкции приходится целый ряд повторных расчётов и уточнений расчётных нагрузок по мере того, как происходит уточнение траекторных расчётов, массовых характеристик аппарата и условий его эксплуатации. Кроме этого происходит уточнение прочностных расчётов и производственных возможностей изготовления аппарата.

Для решения сформулированных задач на практике обычно вводят коэффициент безопасности. Он учитывает изменение нагрузок, возникающих при отклонении аппарата от номинальной траектории полёта или отклонении от условий передвижения его при наземной эксплуатации.

Обычно введение коэффициента безопасности записывается следующим образом:
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(6.1.)

В этом выражении:
[image: image195.wmf])
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 –коэффициент безопасности по 1 или 2 способу проведения расчётов.

При проведении прочностных расчётов по первому способу расчёт конструкции производят по действующим эксплуатационным нагрузкам, по которым определяют размеры сечений элемента конструкции таким образом, чтобы действующие напряжения в них были равны или несколько меньше допустимых, которые должны быть ниже разрушающих. В этом случае коэффициент безопасности записывают как показано выше:
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(6.2.)

При такой схеме расчёта конструкции введение коэффициента безопасности на допустимое напряжение предполагает в дальнейшем при проведении испытаний конструкции на прочности размещение тензодатчиков на каждом элементе конструкции и фиксацию показаний вплоть до полного разрушения.

Процесс достаточно трудоёмкий и не всегда приводит к определению общей потери несущей способности аппарата в целом.

При втором варианте проводят расчёт конструкции на некоторую расчётную нагрузку, которая определяется коэффициентом безопасности 
[image: image197.wmf]2
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В этом случае по разрушающим (расчётным) нагрузкам определяют размеры сечений элементов конструкции таким образом, чтобы напряжения в них были равны разрушающим. Это можно выразить следующим образом:
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(6.3.)

В общем случае, когда определены эксплуатационные нагрузки для номинальной траектории движения аппарата, их преднамеренно увеличивают в 
[image: image199.wmf]2

f

 раза с тем, чтобы компенсировать нагрузки, которые возникают из-за  отклонения от номинальной траектории.
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 Отклонения могут возникать из-за воздействия внешних факторов таких, как ветровые нагрузки, разброс тяговых характеристик двигателей, программные развороты и другие. Подобное увеличение нагрузок учитывает вводимый в расчёты коэффициент безопасности.

Последний вариант применения коэффициента безопасности принят в большинстве случаев разработки конструкции в авиационной и ракетно-космической технике по той причине, что результаты расчётов хорошо совпадают с результатами статических испытаний конструкции на прочность.


При разработке конструкции, эксплуатационные нагрузки в которых не должны вызывать остаточные деформации, т.е. в том случае, когда допустимые напряжения в её элементах не должны превышать предела пропорциональности материала, выражение коэффициента безопасности принимает следующий вид:
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где 
[image: image201.wmf]в
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 и 
[image: image202.wmf]р
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 – временное сопротивление материала и предел пропорциональности соответственно.

Поскольку введение коэффициента безопасности влечёт за собой увеличение массы конструкции (коэффициент безопасности всегда больше 1), то на практике при создании ракетно-космической техники  его нормируют.

Так, для пилотируемых аппаратов коэффициент безопасности должен быть равен 1,5, а для беспилотных аппаратов в пределе от1,1 до 1,2.

Назначение коэффициента безопасности может быть для всего аппарата одной величиной или он может иметь своё значение для каждого отсека отдельно. Обычно для менее сложных в конструктивном исполнении и менее ответственных конструкциях коэффициент безопасности назначается, возможно меньшой величины с тем, чтобы избежать необоснованного увеличения массы конструкции.

При разработке герметичных отсеков пилотируемых космических аппаратов для обеспечения надёжности конструкции, 
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при проведении опрессовки рабочее давление увеличивают 1,5 раза, т.е. используют максимальное значение  коэффициента безопасности.

В этом случае расчётное значение давления будет иметь следующий вид:




[image: image203.wmf]э

р

fP

P

=

,  




(6.5.)




где 
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1,5-коэффициент безопасности.

При этом 
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берут по номинальной величине, а значение давления при этой операции замеряют с помощью манометра второго класса точности и в этом случае значение расчётного давления для отсека может быть определено по следующей зависимости: 
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где +Δ верхнее значение показания манометра лежит в пределах 0,01-0,015 мПа.

В процессе дальнейшей разработки конструкции аппарата при переходе к детализации и разработке отдельных деталей  приходится учитывать характеристики материала, точность изготовления, технологические возможности производства и т.д. 

Обычно учитывают эти отклонения введением запаса прочности 
[image: image207.wmf])

(

h

.


Рассмотрим некоторые основные отклонения, которые необходимо учесть при разработке конструкции. Прежде всего необходимо учесть разброс параметров механических характеристик материала. Как известно, механическими характеристиками, определяющими  прочность являются 
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, Е. При определении марки материала для изготовления элементов конструкции выбирают материал с наиболее высокими механическими характеристиками по их номинальным значениям. Так для материала типа АмГ-6 это будет 
[image: image210.wmf]МПа

320

в

»

s

, 
[image: image211.wmf]МПа

160

2

,

0

»

s

. Однако кроме номинальных значений  механических характеристик каждый материал имеет отклонение как в большую сторону, так и в меньшую. Обычно величина отклонения зависит от партии выпускаемого материала, завода изготовителя и т.д.

При проведении расчёта на прочность конструкции целесообразно учитывать меньшие значения характеристик, что, 
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безусловно, влечёт увеличение массы конструкции.

 На практике на предприятиях отдел главного металлурга заказывает материал с определёнными характеристиками и осуществляет входной контроль с тем, чтобы иметь реальные значения механических характеристик и, по возможности, сузить интервал между максимальным и минимальным значениями.


При разработке рабочей документации в чертежах указывают потребные механические характеристики материала. Они ложатся в основу прочностных расчётов для оформления заказа на приобретение материала. Характеристики материала могут обозначаться на чертеже  двумя способами:

указывается 
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Такая запись не только определяет механические характеристики материала, но и предопределяет метод определения их.


В первом случае необходимо провести испытание эталонов материала на разрыв. Для этого заготовку соответствующем образом увеличивают на необходимую величину и проводят все термические обработки а после этого отрезают припуск на образцы.


Во втором, используют существующую связь между механической прочностью и твёрдостью материала.


Другой важный фактор, который требует учёта при разработке конструкции, является точность изготовления детали. Для примера рассмотрим брусок, нагруженный растягивающей нагрузкой (см.рис.6.1.).







  N



      





a±Δ1











          N




b±Δ2
Рис.6.1.Схема бруса, нагруженного растягивающими силами.

Нагрузка воспринимается площадью сечения бруска F, которая записывается для номинальных размеров как F=a·b, а с учётом 
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допусков на изготовление, запишется следующим образом:

Fmin=(a-Δ1)·(b-Δ2)


(6.7.)


Как видно из этого выражения, чем больше допуск на изготовление детали, тем меньше вероятностная площадь сечения детали. Поэтому стремятся применять как можно меньшие значения допуска на изготовление. Однако это желание противоречит условиям производства так, как требуется высокоточное оборудование и высокого класса производители. На практике назначают рациональные допуска на изготовление детали, а прочностной расчёт ведут по номинальным размерам, при этом разброс размеров учитывают введением запаса прочности,  учитывая то обстоятельство, что назначение очень большого значения запаса прочности влечёт за собой увеличение массы конструкции.   


В некоторых случаях при проведении прочностных расчётов приходится вводить запас прочности с тем, чтобы учесть неопределённость расчётной схемы. Такие сложности возникают обычно при проведение расчётов на устойчивость деталей нагруженных сжимающими силами. Даже сечение простого стержня, устойчивость которого определяют по формуле Эйлера, очень зависеть от условий заделки его концов. На практике бывает очень трудно обеспечить сходимость расчётной схемы с реальной конструкцией и, чтобы компенсировать эту неопределённость, приходится вводить запас прочности.

Из всего сказанного можно сделать вывод, что при разработке конструкции целесообразно задавать раздельно коэффициент безопасности и запас прочности с разделением областей их применения.

 Такой подход к разработке конструкции позволяет полней анализировать качество создаваемого летательного аппарата и обеспечивать минимальные значения его массы. 

7.Конструктивно-силовая схема ЛА.

На практике иногда применяется выражение конструктивно-компоновочная схема ЛА. Этим подчеркивается та особенность этого этапа разработки ЛА, что именно в этот момент достигается наибольшее удовлетворение компоновочным, эксплуатационным,
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 конструкторским и технологическим требованиям производства ЛА с заданными летными характеристиками. Эта разработка может проводится  проектантом-компоновщиком, если он достаточно компетентен в области конструкции. Наиболее рациональный способ разработки конструктивно-силовой схемы проводится компоновщиком при участии конструкторских подразделений.

Таким образом под конструктивно-компоновочной схемой ЛА понимают взаимное расположение отдельных отсеков и агрегатов, составляющих ЛА, отвечающий компоновочным и конструктивным требованиям.

На вид конструктивно-компоновочной схемы оказывают влияние:

1. тип полезного груза

2. тип и назначение ЛА
3. тип двигателя и применяемое топливо

4. тип системы управления

5. вид старта

6. количество и расположение разгонных блоков, выводящих полезную нагрузку на рабочую траекторию.

Конструктивно-компоновочная схема ЛА должна отражать новейшие достижения науки и техники, обеспечивать минимальные затраты на производство, учитывать возможность использования существующей испытательной и производственной базы.

Конструктивно-силовая схема оказывает значительное влияние на геометрические и массовые характеристики ЛА.

7.1.Конструктивно-силовая схема одноступенчатого ЛА с несущими баками:
Рассмотрим конструктивно-силовую схему гипотетического ЛА (см.рис.7.1.).

 В его состав входят следующие силовые элементы:

I – Силовой пояс полезного груза и обтекателя (воспринимает массово-инерционные и аэродинамические нагрузки).

II – Силовой пояс топливной емкости «Г» ( воспринимает нагрузки предыдущего пояса и массово-инерционные нагрузки приборов и конструкции отсека).
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III – Силовой пояс межбакового отсека ( воспринимает нагрузки предыдущего пояса и массово-инерционные нагрузки горючего и конструкции ёмкости).

IV – Силовой пояс топливной емкости «О» (воспринимает нагрузки предыдущего пояса и массово-инерционные нагрузки приборов и конструкции отсека).

V - Силовой пояс хвостового отсека и двигательной рамы (воспринимает
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Рис.7.1.Конструктивно-силовая схема гипотетического ЛА.

нагрузки предыдущего пояса и массово-инерционные нагрузки окислителя и конструкции ёмкости и воздействие силы тяги двигателя).

VI – Силовой пояс опорного кольца ЛА( воспринимает нагрузку всего аппарата в момент нахождения на стартовом устройстве).
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В данной конструктивно-силовой схеме использованы шесть силовых поясов, которые позволяют завязать силовую схему ЛА и наметить части (отсеки) конструкции ЛА, которые отвечают эксплуатационному назначению и соответствуют требованиям производства (изготовление отсеков в производственных подразделениях соответствующих виду конструкции).

Для целей транспортировки ЛА выбираются эти же силовые пояса. Это совмещение позволяет значительно снизить массовые характеристики ЛА.

7.2.Конструктивно-силовая схема КА типа «Союз»:
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Рис.7.2.Коструктивно-силовая схема КА.

В состав конструктивно-силовой схемы космического аппарата типа «Союз» (см.рис.7.2.) входят следующие силовые  элементы, расположенные в следующих  плоскостях:

I – I – воспринимает усилия при стыковки космических аппаратов и передает их распределенными на корпус орбитального отсека,

II – II – воспринимает нагрузки от орбитального отсека и 
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передает их «СА» одновременно воспринимает нагрузки от 

парашютной системы во время посадки и распределяет равномерно на корпус СА,

III – III – воспринимает нагрузки от приборов и оборудования, расположенного в СА и нагрузки при спуске в атмосфере и при приземлении,

IV – IV – воспринимает нагрузки ОО и СА и передает их распределенными на корпус приборного контейнера,

V – V – воспринимает нагрузки предыдущих отсеков и нагрузку от приборов в отсеке,

VI – VI – воспринимает нагрузки  предыдущих отсеков и нагрузку от баков и ДУ и нагрузку от ракеты-носителя.

7.3.Конструктивно-силовая схема разгонного блока

В конструктивно-силовой схеме использованы 2 силовых пояса I и II (см.рис.7.3.)

I – Пояс, на который действует нагрузка от ПГ, от самого разгонного блока (той части, которая работает в космическом пространстве).

II – Пояс стыковки с носителем: нагрузка действует от ПГ, космического блока и силовой проставки 2.

Идея конструкции составит в том, что космический блок, находясь внутри проставки 2 прикреплен к I на участие выведения, где напряжение максимально, находится в подвесном положении и все силовые элементы работают на растяжение, что позволяет снизить массу конструкции и улучшить летно-технические характеристики при работе в космическом пространстве, но ухудшает летно-технические характеристики носителя за счет появления проставки 2, нагруженной сжимающими усилиями. 

В состав силовых элементов входят следующие виды конструкции :

1. Коническая проставка, соединяющая блок с РН

2. Сбрасываемый переходной отсек.
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3. Конический кожух для крепления ферм 6 и 7. Такая 

схема позволяет повысить жёсткость конструкции блока.

4. Сферический бак «О2»

5. Торовый бак «Г» (керосин)

6. Внешняя ферма крепления торового бака


[image: image216.png]



Рис.7.3.Конструктивно-силовая схема РБ.

7.Внутренняя ферма крепления торового бака и ДУ

8.Ферма крепления сферического бака. 

8.Конструктивно-силовые схемы отсеков КА
Конструктивно-силовая схема отсека – это элементы конструкции, которые служат для восприятия действующих на отсек нагрузок. Нужно иметь ввиду, что чем короче путь передачи нагрузки, тем меньше масса конструкции. Различают две основные группы конструкции отсеков: герметичные ёмкости, предназначенные для размещения в них людей или топливных компонентов, негерметичные отсеки, так называемые каркасированные, различные панельные конструкции т.д. 
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8.1.Герметичные ёмкости, выполненные по «несущей» схеме.
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Рис.8.1.Конструктивно-силовая схема герметичной «несущей» ёмкости.

Такие конструкции воспринимают все вилы внешней нагрузки.

В герметичной несущей емкости (см.рис.8.1.) силовыми элементами конструкции являются: верхний и нижний силовые шпангоуты к которым прикладывается нагрузка от соседних отсеков. 

Кроме того они воспринимают нагрузку от внутреннего давления непосредственно и от днищ и обшивки.

При горячем разделении частей ЛА верхнее днище нагружено внутренним давлением и в момент разделения внешним давлением от струи работающего двигателя.

Обшивка воспринимает внутреннее  давление и продольные и поперечные нагрузки, которые передаются от силовых шпангоутов.

Нормальные шпангоуты повышают общую продольную устойчивость обшивки и кроме этого поддерживают внешнюю форму конструкции обшивки, заставляя ее работать по выбранной силовой схеме.
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Конструктивно-силовая схема топливной « несущей» емкости с совмещенным промежуточным днищем показана на рис 8.2. 

В этой схеме силовыми элементами, кроме перечисленных в предыдущей схеме, добавляется промежуточное днище.

Этот силовой элемент должен обладать высокой надежностью, особенно в схеме с самовоспламеняющимися компонентами. 

Кроме силовой роли в емкостях для криогенных компонентов, днище выполняет роль термомоста и защитной зоны, которая должна предотвратить взаимное проникновение паров компонентов.
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Рис.8.2. Конструктивно-силовая схема «несущей» герметичной ёмкости с совмещённым промежуточным днищем.
Обычно совмещенное днище выполняется двухслойное.

Форма топливных емкостей может быть разнообразной и только должна удовлетворять  требованиям компоновки аппарата.
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8.2.Конструктивно-силовая схема подвесной ёмкости.


Как правило, такие ёмкости выполняются сферической формы и реже в виде эллипсоида или чечевици. Это объясняется в основном технологическими условиями изготовления. На рис.8.3.показана конструктивно силовая схема сферической ёмкости. В этой схеме силовыми элементами конструкции являются: обшивка, силовой шпангоут или силовые кронштейны. Конструкция способна воспринимать все виды внешних нагрузок.
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Рис. 8.3. Конструктивно-силовая схема сферической ёмкости.

Конструкция с силовыми кронштейнами находит применение при действии незначительных внешних нагрузок, как правило это происходит при применении компонента с малой плотностью, как, на пример, водород.

8.3.Конструктивно-силовая схема торовой емкости
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Торовые конструкции считаются тяжёлыми. Их целесообразно применять в аппаратах, в которых во внутренней части размещают какие либо агрегаты, обычно это двигатели.
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Рис.8.4. Схема торовой ёмкости.

В этой схеме (см.рис.8.4.) силовыми элементами конструкции являются внешний и внутренний силовые шпангоуты и оболочка.

Шпангоуты служат для  восприятия внешних силовых факторов, а оболочка для восприятия внутренних силовых факторов.

Иногда выполняют торовые топливные емкости с цилиндрическими вставками (см.рис.8.5.).
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Рис.8.5. Схема торовой ёмкости с цилиндрическими вставками.

В этой схеме силовыми элементами конструкции являются 
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внешние силовые шпангоуты, внутренние силовые шпангоуты,

верхние и нижние днища, наружная и внутренняя обечайки и 

внутренние подкрепляющие шпангоуты.
8.4.Конструктивно-силовая схема топливной емкости с креплением двигательной установки к нижнему днищу.
В этой схеме (см.рис.8.6.) силовыми элементами конструкции являются: верхнее и нижнее днище, верхний и нижний силовые шпангоуты, утопленное днище для размещения камеры двигательной установки и силовой пояс крепления ДУ.

Задача силового пояса состоит в том, чтобы на днище передать усилие от ДУ  на днище равномерно- распределённым по контуру  шпангоута или какого либо другого силового элемента.
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Рис.8.6. Конструктивно-силовая схема герметичной ёмкости с размещением двигательной установки на днище.

8.5.Конструктивно-силовые схемы каркасированных отсеков.

Негерметичные отсеки выполненные из обшивки и подкреплённые внутренним или внешним силовым набором в виде стрингеров, шпангоутов или других силовых элементов, которые 
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способны воспринимать различные виды нагрузок.

По каркасированной схеме выполняются межбаковые, несущие отсеки космических аппаратов, обтекатели и т.д.

Возможны варианты выполнения корпуса аппарата  каркасированной конструкции при подвесной схеме размещения топливных емкостей.

В основном применяются три разновидности конструктивно-силовых схем таких отсеков.

8.5.1.Конструкция, состоящая из мощных лонжеронов и слабого набора стрингеров и шпангоутов (см.рис.8.7.).
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Рис. 8.7.Конструктивно-силовая схема лонжеронного отсека.

В лонжеронном отсеке обшивка тоньше, чем в стрингером, т.к. воспринимают только перерезывающую силу. Для повышения общей устойчивости и восприятия нагрузок от соседних отсеков ставят шпангоуты. Осевые нагрузки передаются через лонжероны, которые прочно соединены с шпангоутами.

8.5.2. Конструкция, состоящая из сравнительно тонкой обшивки, подкрепленной часто расположенными стрингерами и шпангоутами (см.рис.8.8).
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 Такая конструкция называется стрингерной (полумонокок). Как правило, такие отсеки имеют наименьшую массу, так как происходит более полное использование материала конструкции.

Кроме этого в такой конструкции больше свободный внутренний объём, чем в предыдущей схеме. Это объясняется тем, что строительная высота стрингерного набора меньше, чем у лонжеронного.
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Рис.8.8. Конструктивно-силовая схема стрингерного отсека.

Продольную нагрузку в такой конструкции в основном воспринимают  стрингеры и часть присоединённой обшивки. При необходимости повысить общую устойчивость конструкции при действии интенсивного изгибающего момента, устанавливают промежуточные шпангоуты.

8.5.3. Конструкция, представляющая собой сравнительно толстую однослойную или многослойную обшивку, подкрепленную только шпангоутами (см.рис.8.9)

.

  Такая конструкция отсека называется обшивочной. Все виды нагрузок воспринимает обшивка, а устанавливаемые шпангоуты призваны или распределить нагрузку на обшивку или повысить её
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 общую устойчивость. Как правило, такая конструкция применяется для приборных, межбаковых  и прочих отсеков, протяжённость которых достаточно небольшая, а плотность размещения приборов в них достаточно высокая.
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Рис.8.9. Конструктивно-силовая схема обшивочного отсека.

.В некоторых случаях в  конструкции одного аппарата могут применяться  различные виды конструкции отсеков и критерием  рациональности выбранного вида будет простота и дешевизна его производства и минимальная масса.

8.6.Конструктивно-силовая схема панельного корпуса аппарата.

Основными конструктивными элементами  аппарата являются  (см.рис.8.10.) (1) антенная систем, (2) корпус кубического типа, в 

котором размещаются
 различные системы, (3) панели солнечных батарей и (4) управляющая двигательная установка. 


Конструктивно-силовая схема корпуса аппарата состоит из верхнего и нижнего днища и четырёх стенок. Сосредоточенные нагрузки от антенной системы, солнечных панелей и двигательной установки передаются  в угловые узлы соединения панелей и равномерно распределяются по всей площади панели. В узлах производится крепление аппарата к ракете-носителю. Панели, как правило, выполняются в виде трёхслойных конструкций из композиционного материала.  
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Рис.8.10. Схема корпуса аппарата, выполненная панельного типа.

9.Испытания конструкции космического аппарата.


Конструкция космического аппарата во многом сложна и сам аппарат достаточно дорогостоящий инженерный объект, эффективность использования которого во многом определяется его надёжностью. Обеспечение надёжности в процессе создания космического аппарата заключается в выявлении и устранении допущенных при разработке причин, приводящих к отказам, а также в организации производства и эксплуатации аппарата, которые исключили  бы появление новых причин отказов. Таким образом, отказы в функционировании аппарата и его элементов связаны с ошибками конструкторских разработок, технологии производства и эксплуатации.
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Экспериментальная отработка полностью собранного аппарата в ходе лётно- конструкторских испытаний (ЛКИ) являются наиболее информативной операцией, но и наиболее дорогостоящей. Поэтому ЛКИ предшествуют наземные комплексные и автономные испытания отдельных узлов, агрегатов, отсеков аппарата. В результате экспериментальных исследований подтверждаются заданные характеристики и работоспособность отсеков и агрегатов. Экспериментальные исследования выполняются как на реальных объектах, так и на моделях. Это зависит от размеров аппарата и его частей. При моделировании размеров аппарата  и нагрузок, на него действующих,  важно  не исказить реальную схему аппарат- нагрузки, чтобы не получить ложных результатов,  ведущих в дальнейшем к отказам во время эксплуатации аппарата. 


Одним из важных наземных испытаний конструкции космического аппарата является проведение испытаний на прочность и жёсткость. Прочность и жёсткость конструкции проверяются статическими, динамическими и лётными испытаниями. Если в результате испытаний обнаружится  отступление от норм прочности и жёсткости, конструкцию дорабатывают 

Статические испытания космического аппарата и отдельных его частей проводят с целью:

· установления соответствия между расчётной  
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 и разрушающей 
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 нагрузками конструкции, т.е. проверки коэффициента безопасности. Необходимо выполнение следующего условия
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;

· проверки отсутствия остаточных деформаций при эксплуатационной нагрузке,  при  f=1,5 эксплуатационная нагрузка должна быть равна ~67% расчётной;

· выявления жёсткости конструкции путём замера общих и местных деформаций;

· установления действительного напряжённого состояния  в отдельных сечениях конструкции и её элементах для проверки правильности расчётов.

Испытаниям подвергаются как опытные, так и серийные аппарата и отдельные отсеки 
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и агрегаты с целью проверки не изменились ли характеристики в процессе производства при внесении изменений в документацию.

 Перед контрольным испытанием конструкцию предварительно нагружают нагрузкой, составляющей 30....40% от разрушающей. После этого нагрузку прикладывают этапами по 10...15% от разрушающей, доводя её до эксплуатационной с последующей  разгрузкой. При этом конструкция не должна иметь остаточных деформаций. Затем конструкцию доводят до разрушения, причём в процессе испытаний вплоть до величины нагрузки 
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  не должно быть местных нарушений прочности.

Динамические испытания проводят для конструктивных элементов с целью получения значений обобщённой жёсткости, уточнения значения коэффициентов демпфирования, проверки усталостной прочности и т.д. Динамические  испытания космического аппарата, как правило, бывают двух видов. К первому виду относятся испытания, проводимые для проверки прочности конструкции при динамическом приложении нагрузки, а также испытания , выявляющие область опасных резонансных  и самовозбуждающихся вибраций. К этому виду испытаний можно отнести  отработку спускаемых аппаратов при их соприкосновении с поверхностью, работа конструкции крепления двигательной установки разгонного блока, отработка элементов конструкции солнечных батарей на различных этапах их эксплуатации и т.д. Ко второму виду испытаний относится  определение форм и частот как собственных, так и вынужденных колебаний частей космического аппарата для последующего уточнения расчётов критических скоростей автоколебаний и устранения возможного резонанса.

Испытания на эксплуатационную надёжность проводят для проверки механизмов и систем  космического аппарата. Для этого, например, производят многократное раскрытие панелей солнечных батарей, раскрытие антенных устройств, Срабатывание различных систем посадки аппарата и т.д.

Кроме этого конструкция подвергается усталостному испытанию. Особенно важно проведение таких испытаний для конструкций ёмкостей, в которых размещаются компоненты топлива 
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типа кислород и водород. При этих испытаниях определяется число 

допустимых заправок ёмкостей , при которых конструкция будет сохранять работоспособноть и не наступит её разрушение.

По результатам  конструкторско – доводочным испытаниям вносят изменения  в конструкторскую документацию отсеков и аппарата в целом. Проводится необходимая корректировка в технологическом процессе, после чего приступают к изготовлению лётных образцов космических аппаратов.

Лётно –конструкторские испытания (ЛКИ) – завершающий этап создания космического аппарата, на котором окончательно устраняются выявленные недостатки на раннем периоде и уточняются лётно-технические характеристики. Анализ данных ЛКИ проводится по информации, поступающей системы телеметрии, расположенной на борту аппарата и на основании этого делается вывод о правильности принятых решений или выявляются слабые места.

При серийном производстве качество изготовляемой конструкции обеспечивается строгим соблюдением чертежа и технологического процесса. Прямой контроль не всегда возможен или он достаточно затруднителен. Поэтому для ответственных и сильно нагруженных отсеков и узлов в процессе их изготовления предусматривают контрольно-выборочные испытания. При контрольно-выборочных испытаниях  (КВИ) отдельные элементы конструкции доводятся до разрушения, что позволяет оценить запас прочности. Различают контрольно-выборочные испытания от партии, периодические и установочные. Испытания от партии подвергаются отдельные детали и сборки от одной до несколько штук из партии. Так при проведении КВИ корпусов твёрдотопливных двигателе, выполненных методом намоткой из композиционного материала, испытанию подвергают экземпляр, взятый из числа изготовленных одной сменой.

Испытанием от партии подвергаются отдельные детали и простые сборочные единицы от одной до нескольких экземпляров из партии.

9.1. Опрессовка и проверка на герметичность топливных емкостей и пилотируемых объемов аппаратов.
Для любой емкости, работающей при внутреннем давлении,
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 необходимо провести опрессовку для того, чтобы убедиться в прочности конструкции и безопасности рабочих с ней. Смысл опрессовки состоит в том, что изготовленную емкость подвергают нагружению давлением выше рабочего. Обычно опрессовку проводят водой с добавлением различных присадок, которые должны предотвратить коррозию элементов конструкции емкости. Нужно сразу оговориться, что емкости для водородного топлива опрессовываются другим методом, который позволил бы незначительно увеличить массу конструкции. Нельзя сказать, что при других случаях не надо к этому стремиться.

Рассмотрим общий принцип проведения опрессовки герметичных емкостей. На  рис. 9.1  показана схема опрессовки герметичной ёмкости с применением воды с хромпиком.

Рис.9.1.Схема опрессовки герметичной ёмкости водой .
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На этом рисунке приняты следующие обозначения:
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 - максимальное значение настройки давления на дренажно-предохранительный клапан.

H – уровень топлива в баке для расчетного случая нагружения, этому уровню соответствует осевая перегрузка nx.

h – уровень наполнения бака водой с противокоррозионными добавками.
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- плотность топлива 
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g

 - плотность воды

р1 – давление на нижнюю точку бака с учетом гидростолба

P2 – давление с учетом разброса высоты столба жидкости h и с учетом точности манометра

P3 – давление в баке на уровне h при проведении опрессовки

Pопр – давление, которое нужно подать в бак при проведении опрессовки.
Верхняя точка бака в полете может быть нагружена максимальным давлением 
[image: image234.wmf]max

ДПК

P

, после чего срабатывает дренажно-предохранительный клапан и стравливает за борт излишнее давление. 

Таким образом будем считать, что конструкция топливной емкости может быть нагружена этим давлением до уровня жидкости на время полета H, при этом ЛА испытывает перегрузку 
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. Обычно этот случай нагружения соответствует максимальному значению осевой перегрузки 
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. На этапе проектной разработки конструкции топливной емкости поперечной нагрузкой и динамической нагрузкой пренебрегают,  т.к. они составят небольшие доли от осевой нагрузки и будут учтены запасом прочности.

Гидростатический способ дает добавочное давление
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(9.1.)

Таким образом давление в нижней точке днища топливной емкости P1 определяется следующим выражением:


[image: image239.wmf]

 EMBED Equation.3  [image: image240.wmf]+

=

max

ДПК

1

P

P



 EMBED Equation.3  [image: image241.wmf]H

n

×

×

т

x

g




(9.2.)

Поскольку при опрессовки топливной емкости она заполняется водой с высотой столба h, то необходимо учесть
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 колебание высоты столба и разброс показания манометра. Эти разбросы учтем введением коэффициента запаса f1=1,05. Тогда давление Р2 можно записать
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(9.3.)

Для обеспечения давления Р2 на нижнем днище при опрессовки водой необходимо заполнить емкость на высоту столба h. В этом случае давление Р3 можно определить:
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(9.4.)

Или можно записать для давления опрессовки
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(9.10.)

Как видно из рисунка верхнее днище и большая часть обечайки топливной емкости подвергается значительному завышению нагрузок и значительному завышению массы конструкции, что крайне не желательно. Поэтому необходимо применять способы, которые позволяли бы уменьшить этот эффект, но сохраняли бы требуемую прочность конструкции. Самый простой способ состоит в том, чтобы проводить опрессовку топливной емкости частями (см.рис.9.2.). 


[image: image245]
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Рис.9.2.Схема опрессовки герметичной ёмкости с совмещённым днищем.

Опрессовка каждого из 4-х элементов проводится отдельно, с обязательной опрессовкой каждого замыкающего сварного шва, при этом давление опрессовки для водородного бака назначают в зависимости от давления срабатывания предохранительного клапана и коэффициента безопасности.

Pопр=f(
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Кроме этого способа для опрессовки топливных емкостей водородного топлива применяют метод, который совмещает опрессовку и проверку на герметичность. С этой целью на сварные швы или на внешнюю поверхность бака наносят специальный состав, а внутреннюю полость заполняют гелием под давлением опрессовки указанным выше. В случае протекания гелия через трещину нанесенный состав изменяет свой цвет, что свидетельствует о непроваре или имеющемся браке в целом листе оболочки топливного бака.

Кроме того преимущества, что совмещаются две технологические операции, проверка прочности проводится при температуре, близкой к рабочей, что значительно увеличивает достоверность полученных результатов.

Нужно отметить, что емкости для размещения космонавтов проходят опрессовку в бронекамерах, при этом Ропр=f(Рраб,






(9.12.)

 где f=1,5 – коэффициент безопасности. Выдержка дольше 10 минут, чтобы дефекты проявились. Опрессовку проводят газом, обычно гелием. 

Еще один из способов проведения опрессовки водородных топливных емкостей заключается в том, что емкость помещают в ванну с водой, чем исключают влияние столба жидкости, и проводят опрессовку. К недостатку этого способа следует отнести необходимость иметь очень большие сооружения для проведения испытаний.

Значительную сложность представляет собой проведение опрессовки топливных емкостей с совмещенным днищем.
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 В каждой части бака свое рабочее давление. В этом случае, если проводить опрессовку только верхней части бака, то совмещенное днище будет подвергнуто большим нагружениям, работать на устойчивость и разрушаться. Аналогично может  произойти разрушение и при опрессовки только нижнего бака. Поэтому проводят опрессовку либо двух частей сразу, либо подают в ту часть бака, которая не работает, соответствующее давление. Все топливные емкости диаметром 1 метр и шаробаллоны высокого давления проходят опрессовку в бронекамерах.

9.2.Герметичность емкостей.

В конструкции КА и РБ к герметичным емкостям в первую очередь относятся: 

· обитаемые отсеки КА и станций,

· различные топливные емкости,

· приборные контейнеры.

Кроме того, предъявляется требование герметичности и к элементам ПГС, а также систем жизнеобеспечения.

Герметичность – свойство изделия или его элементов, исключающее проникновение через них газообразных и/или жидких веществ. (ГОСТ)

Количественная мера герметичности зависит от многих обстоятельств: 

· вида компонентов топлива,

· времени нахождения ЛА в заправленном состоянии, 

· условий окружающей среды и т.д. 

Количественной мерой герметичности отсеков ЛА является степень герметичности – характеристика герметизированного изделия, определяемая суммарным расходом вещества через его течи. Под течью при этом понимается канал или пористый участок изделия (или его элемент), нарушающих их герметичность.

В общем виде негерметичность замкнутого объема характеризуется расходом контрольного газа, приведенном к определенному давлению в единицу времени (поток газа).
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(9.13.)

где Q – характеристика негерметичности,

V – объемное количество газа, проникающего через участок негерметичности(м3),

p– давление газа(Па),

t – время (с).

Как только мы укажем в чертеже величину Q, давление газа P, время выдержки t, мы сразу определяем способ определения негерметичности. Чем меньше Q, больше время t, тем ближе мы приближаемся к условиям космического пространства. 

Самый простой способ проверки негерметичности проводится с помощью гелевого течеискателя. В этом случае в емкость подается гелий под давлением, которое мы укажем в чертеже. Это давление 
[image: image249.wmf]max

экспл

исп

p

p

=

. В случае бака это настройка 
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, в случае орбитального отсека pатм. При этом p указываем время выдержки t. (Таким образом  исследуем сварные швы)

Емкости для обитаемых космических объектов проверяются в барокамере. В этом случае объект помещают в барокамеру, дают внутренний наддув с использованием гелия и начинают откачку воздуха из барокамеры. Откачку ведут до 10-8(10-9 Па и оставляют ориентировочно на сутки. По истечению этого времени замеряют давление в камере. Если оно не упало, то делают заключение о годности изделия. Если происходит вытекание в камеру, и давление начинает в ней расти, то это свидетельствует о негерметичности конструкции. Самое сложное – найти течь, если она есть. Такому же испытанию подвергаются топливные емкости.

Негерметичность определяют при температуре рабочего тела в герметичной ёмкости. емкости. Так при определении негерметичности емкости для кислорода проводят поиск места течи при заполнении ее жидким азотом, который близок по своим физическим свойствам, а потом проводят слив азота по определенным слоям с наполнением гелием.
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[image: image251]
Рис.9.3. Схема проверки герметичности ёмкости.


При проведении определения не герметичности ёмкости  в барокамере, в полость ёмкости подают гелий при рабочем давлении и проводят наблюдение по показанию давления в ней в течении определённого времени. Если падение давления в полости барокамеры не происходит или оно находится в допустимых пределах, то делают заключение о выполнении требуемой герметичности ёмкости. Как правило, при надлежащей конструкторской разработке изделия и соблюдении технологии изготовления космических аппаратов удаётся достичь требуемых степеней герметичности, позволяющих выполнить  полётную программу. 
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