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Демонстрируется эффективность и простота применения метода идентификации краевых условий при 
нахождении приближенного решения в задаче устойчивости отсека крыла. На реальных примерах пока-
зана хорошая сходимость получаемых решений и важность правильного учета действительных краевых 
условий. 

* * * 
Продемонстровано ефективність і легкість застосування методу ідентифікації крайових умов при знахо-
дженні наближеного розв’язку в задачі стійкості відсіку крила. На реальних прикладах показано добру 
збіжність отриманих розв’язків і важливість правильного врахування крайових умов. 

* * * 
Efficiency and simplicity of application of method of boundary conditions identification at finding of approx-
imate solution in the problem of wing section buckling. Good convergence of found solutions and importance of 
proper taking into consideration of real boundary conditions were shown on real examples. 

 
Авиация и космонавтика являются той областью 

человеческой деятельности, в которой ошибка мо-

жет привести к катастрофе. В этой области с науч-

но-технической точки зрения наиболее остро стоит 

проблема устойчивости, которая еще весьма далека 

от разрешения. Метод идентификации краевых ус-

ловий [1,2,3], разработанный авторами, призван 

способствовать рациональному решению сущест-

вующей общемировой проблемы. 

Идея метода изложена в работе [3], где для рас-

смотренных задач получены точные решения. Одна-

ко наибольший интерес представляют задачи, не 

допускающие точных решений. Таковыми являются 

все задачи устойчивости несущих элементов аэро-

космической техники. 

Целью данной работы является: 

– методическое проведение метода идентифика-

ции краевых условий в том случае, когда не удается 

как точно идентифицировать краевые условия, так и 

точно решить собственно задачу устойчивости для 

элемента системы; 

– исследовать сходимость приближенных реше-

ний к точному; 

– выполнить анализ влияния параметров систе-

мы, являющейся одномерным аналогом отсека кры-

ла, на ее устойчивость для установления ведущих 

параметров. 

Упрощенная модель отсека крыла представляет 

собой бесконечную периодическую стержневую 

систему, изображенную на рис.1. Панели и нервюры 

рассматриваются как широкие стойки (горизонталь-

ные – это панели, вертикальные – нервюры). Верх-

ние панели сжаты силой P , нижние растянуты си-

лой kP . 

 
Рис.1. Упрощенная модель отсека крыла 

Задача в такой постановке была решена в работе 

[1]. Было показано, что в силу периодичности для 

исследования устойчивости всей системы достаточ-

но рассмотреть один отсек (рис.2). Кроме того, с 

помощью предложенного в работах [1–3] метода, 

устойчивость всего отсека (рис.2) можно свести к 
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устойчивости только нервюры, что описывается 

краевой задачей (параметр устойчивости входит в 

краевые условия): 
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В [2] показано, что для задач, допускающих точ-

ный анализ, метод приводит к точному решению. 

Для данной задачи – это наименьший положитель-

ный корень трансцендентного уравнения 

   022 2   cthctg . (3) 

 
Рис. 2. Представительный элемент системы 

Предположим, что получить решение в замкну-

том виде невозможно. Для нахождения приближен-

ного решения воспользуемся методом Ритца. Вос-

станавливая из краевой задачи (1) функционал энер-

гии, получим 
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Решение будем искать в виде 
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где )X(x  – базисные функции. 

Главные граничные условия будут удовлетворе-

ны, если в качестве базисных функций принять 

)
2

sin( xn  или   nPx21 , где nP  – полиномы Лежанд-

ра. 

Условие минимума потенциальной энергии при-

водит к системе линейных алгебраических уравне-

ний относительно коэффициентов nW . В коэффици-

енты этой системы критическая сила P  входит 

трансцендентным образом. Удерживая в ряду (5) N 
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здесь 
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Критическая сила P  находится из условия ра-

венства нулю определителя системы (6): 

0det R .   (7) 

Заметим, что если в качестве базисных функций 

выбрать   nPx21  и взять не менее двух членов 

суммы (5), то после раскрытия определителя полу-

чим трансцендентное уравнение (3). Это объясняет-

ся тем, что точным решением для функции прогиба 

стойки является полином третьей степени (см.[3]). 

Основное достоинство (имеются и другие) дан-

ного метода очевидно: решается только задача ус-

тойчивости нервюры, а ее взаимодействие с сосед-

ними элементами учитывается путем идентифика-

ции краевых условий для рассматриваемого элемен-

та системы. В том случае, когда удается точно уста-

новить краевые условия, получается точное решение 

задачи для всей системы (в задаче (1) краевые усло-

вия точные). 

Как отмечалось выше, критический параметр 

входит в уравнение (7) трансцендентным образом. 

Это обстоятельство может быть расценено как не-

достаток метода, поскольку не удается получить 

обобщенную задачу на собственные значения для 
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матриц. Однако этот недостаток – лишь кажущийся 

в силу следующих причин: 

– известен интервал  21, PPA  , которому при-

надлежит решение уравнения (7); 

– могут быть использованы эффективные чис-

ленные методы отыскания корней уравнения (7) 

(метод половинного деления на практике дает ре-

шение с точностью до 0.1% за 6–10 итераций); 

– вычисление определителя требует меньшего 

числа операций, чем решение обобщенной задачи на 

собственные значения; 

– отпадают ограничения на такие свойства мат-

рицы R , как симметричность и положительная 

определенность; 

– во многих случаях интервал A  можно сузить. 

В рассматриваемой задаче можно принять 









 2

1
2

2
1

2

,
4 l

D
l
DA  . 

Если сама стойка нагружена силой Pkc , то в 

функционале энергии (4) добавится слагаемое 
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а границы интервала A , в котором находится иско-

мое решение, определяются как 
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В приведенном выше решении были использова-

ны точные значения коэффициентов жесткости iC  

(2), полученные в работе [3]. Если предположить 

невозможность точного определения этих коэффи-

циентов (например, стойка переменной жесткости), 

то их приближенное значение можно найти, вос-

пользовавшись методом Ритца. Рассмотрим стержни 

1, 2 как один с жесткостью 1D . Функционал энергии 

для него имеет вид 

   














2
1

1

0

2
1

0

2
2
1 2

2
1

x
wMdxwPdxw

l
D

l
Э , (8) 

где M  – единичный момент, действующий в уз-

ле крепления нервюры. 

Решение ищется в виде (3), где в качестве базис-

ной системы выбирается система 

))12cos(()X( xnx  , полная в энергетической 

норме оператора, выводимого из функционала (8) 
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Минимизируя функционал энергии (8) по коэф-

фициентам nW , придем к бесконечной системе ли-

нейных алгебраических уравнений относительно 

nW . Удерживая в ряде (5) N членов и решая систему 

N уравнений, можно определить такие приближен-

ные значения коэффициентов жесткости, как 
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В частном случае при constD 1  имеем: 
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Ряд в равенстве (9) суммируется и имеет значе-

ние коэффициента 1C  в формуле (2), что и следова-

ло ожидать. Аналогично определяется значение 

коэффициента 2C : 
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Ниже приводятся некоторые численные резуль-

таты. На рис.3 показана зависимость относительной 

погрешности определения критической силы 

P
PPN

P


 %100  от N , где NP  – приближенное 

значение критической силы при удержании N  чле-
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нов ряда в (5), а P  – точное значение из (3). Можно 

видеть, что при количестве членов ряда, большем 

десяти, погрешность определения критической силы 

не превышает 2%. Для расчета брались точные зна-

чения коэффициентов iC  (2). 
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Рис.3. Сходимость приближенного значения 

 критической силы 

Аналогичный график для коэффициента 1C  (9), 

изображенный на рис. 4, также показывает хорошую 

сходимость приближенных значений коэффициента 

жесткости к точному. 
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Рис. 4. Сходимость коэффициентов жесткости 

Рассмотрим систему с жесткостями DDi   для 

5...1i , нагруженную силами 2

2

4l
DP 

 , 1k , 

2

2

4l
Hkc   (стержни нагружены соответствующими 

эйлеровыми критическими силами для случая шар-

нирного соединения элементов). Полученные реаль-

ные критические силы в 1,6 раза больше эйлеровых. 

Аналогично для жесткой заделки узлов ( 2

2

l
DP 

 , 

1k , 2

2

4l
Hkc  ) реальная критическая сила меньше 

в 2,5 раза. Таким образом, при подмене реальных 

граничных условий критическая сила занижается в 

1,6 раза или завышается в 2,5 раза! 

В качестве параметрических исследований при-

водится зависимость относительной критической 

силы (
D

lP 2

24


  , 1k , 0ck ) от относительных 

жесткостей нижней панели   и нервюры   (рис.5), 

а также зависимость относительной критической 

силы ( 1 , 0ck ) от относительной жесткости 

нижней панели   и коэффициента k  (рис.6). 

 
Рис.5. Зависимость критической нагрузки 

 от жесткости нервюры 
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Рис.6. Зависимость критической нагрузки  

от жесткости нижней панели 
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Как видно из рис. 5, влияние изгибной жесткости 

нервюры на критическую нагрузку весьма значи-

тельно во всем диапазоне изменения параметра  . 

При неограниченном возрастании параметра   

кривые асимптотически приближаются к 4  вне 

зависимости от жесткости нижней панели. 

Влияние последней на устойчивость хотя и ме-

нее значительно, но также существенно (рис.6) и 

имеет примерно такой же порядок, как и влияние 

растягивающего усилия в нижней панели (параметр 

k ). 

Попытка учета влияния жесткости нервюр на ус-

тойчивость панели была предпринята в работе [4], 

которая, несомненно, ошибочна, поскольку: 

– совершенно не учтено влияние нижней панели; 

– жесткости нервюр определяются принципи-

ально неверно. 

Следствием ошибочности работы [4] является 

неверный вывод авторов о возможности использо-

вания расчетной модели верхней панели в виде не-

разрезной шарнирно опертой на жесткие опоры 

пластины. Авторы работы [4] позаимствовали не-

верные зависимости для жесткостей нервюры из 

статьи [5], в которой есть ссылка на еще более ран-

нюю работу*. 

 

Заключение 
 

Метод идентификации краевых условий является 

эффективным и простым средством решения задач 

упругой устойчивости сложных конструкций, не 

допускающих точный анализ. Применение метода 

позволило свести задачу устойчивости сложной 

конструкции к одному элементу, тем самым сделать 

более качественное ее исследование. 

                                                        
* Белоус А.А., Гришин В.В. Устойчивость и опти-
мальные параметры многопролетных панелей крыла 
большого удлинения // Современные проблемы 
строительной механики и прочности летательных 
аппаратов. Тезисы докладов МАИ на всесоюзной 
конференции.– М.: Изд.МАИ, 1983. 
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УДК 629.7.018.74 
 

КРИТЕРИИ ВЫБОРА ТИПА СИЛОВОЙ УСТАНОВКИ СВЕРХЛЕГКОГО 
БЕСПИЛОТНОГО ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА 

 
Д.Ю. Силин 

Национальный аэрокосмический университет им Н.Е. Жуковского «ХАИ» 
 

Разработана методика выбора типа силовой установки сверхлегкого беспилотного летательного ап-
парата по критерию минимума взлетной массы. 

* * * 
Розроблено методику вибору типу силової установки надлегкого безпілотного літального апарату за 
критерієм мінімуму злітної маси. 

* * * 
It has been developed the method of choice of micro aerial vehicle power plant type according to minimum 
take-off weight criterion. 
 

В настоящее время одним из приоритетных 

направлений развития беспилотной авиации являет-

ся создание легких и сверхлегких беспилотных ле-

тательных аппаратов (СБЛА). К этому классу отно-

сят аппараты с габаритными размерами менее одно-

го метра. Считается, что мобильный, простой в экс-

плуатации и малозаметный СБЛА может быть чрез-

вычайно эффективным при решении широкого кру-

га народнохозяйственных задач [1]. 

Целью данной работы является разработка 

методики выбора типа силовой установки СБЛА. 

Проектирование силовой установки является одним 

из важнейших вопросов общего проектирования 

СБЛА, однако в существующих методиках проек-

тирвоания СБЛА данному вопросу уделяется недос-

таточно внимания [1, 2, 3]. 

Анализ тактико-технических требований и 

области применения СБЛА [1] позволяет выявить 

следующие критерии выбора типа силовой установ-

ки: 

- закон движения выходного звена силовой ус-

тановки. Данный критерий выражает степень вза-

имного соответствия двигателя и движителя, т.е. 

необходимость установки промежуточной транс-

миссии. Например, вращательное движение вала 

электродвигателя полностью соответствует враща-

тельному движению воздушного винта, однако для 

привода машущего крыла, которое должно носить 

довольно сложный закон машуще-вращательно-

поступательного движения, необходим промежу-

точный редуктор; 

- акустическая заметность силовой установки. 

Ограничение шумности силовой установки является 

определяющим, если применение СБЛА должно 

носить скрытный характер. Сравнительный анализ 

шумности силовых установок различного типа не-

обходимо проводить по выражению для дистанции 

акустического контакта [4]; 

- возможность многократного запуска в полете 

и регулирования тяги, обеспечиваемая при необхо-

димости силовой установкой; 

- простота обслуживания и запуска. Высокая 

мобильность, как концептуальная характеристика 

СБЛА, может накладывать ограничения на время 

подготовки (в том числе и запуска двигателя) СБЛА 

к полету; 

- суммарная масса силовой установки и энер-

гоносителя. При заданных скорости и дальности 

полета данный критёерий выражает степень соот-

ветствия типа силовой установки данному полетно-

му заданию. 

Наиболее вероятным в ближайшем буду-

щем представляется применение в силовых установ-

ках СБЛА двигателя внутреннего сгорания (ДВС) и 

электродвигателя. На этапе формирования облика 

СБЛА, когда основные параметры аппарата еще не 

определены, сравнительный анализ суммарных масс 

силовой установки и энергоносителя различных ти-

 Д.Ю. Силин 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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пов можно провести, определяя взлетную массу 

СБЛА в первом приближении [5]: 

 . .1
0

.1

АКБ
п н упр п н

к с у e

m m m
m

m m m
 


  

, (1) 

где 1
0m  — взлетная масса СБЛА в первом прибли-

жении;  

 .п нm  — масса полезной нагрузки; 

 упрm  — масса системы управления. Для СБЛА 

учет массы системы управления удобнее проводить 

в явном виде, поскольку для малогабаритных лета-

тельных аппаратов (СБЛА и летающих моделей) 

массу системы управления целесообразно опреде-

лять не по нагрузкам на рулевые поверхности, а ис-

ходя из финансовых соображений. По статистике 

[6], для СБЛА с электрической силовой установкой 

можно принять 321 10эл
упрm кг  , для СБЛА с 

двигателем внутреннего сгорания необходим до-

полнительный сервопривод для управления часто-

той вращения пропеллера, поэтому 
327 10двс

упрm кг  ; 

 .
АКБ
п нm  — масса аккумулятора для питания по-

лезной нагрузки и системы управления. Учет массы 

этого аккумулятора (либо части ходового аккумуля-

тора СБЛА с электрической силовой установкой) 

также удобнее проводить в явном виде, поскольку 

его параметры можно сразу определить по продол-

жительности полета и потребляемой мощности по-

лезной нагрузки и системы управления; 

 кm  — относительная масса конструкции, для 

сравнительного анализа силовых установок можно 

принять по статистике 15,0кm  [2, 6]; 

 .с уm  — относительная масса силовой установ-

ки; 

 em  — относительная масса энергоносителя 

силовой установки (топлива или аккумуляторной 

батареи). Суммарная масса бортового аккумулятора 

СБЛА с электрической силовой установкой: 

0 .
АКБ

АКБ e п нm m m m   . 

Располагаемая энергоемкость аккумулятор-

ной батареи прямо пропорциональна ее массе и силе 

разрядного тока: 

АКБеiАКБ mСkE  , 

где ik  — определяемый опытным путем коэффици-

ент разрядного тока. Приводимая в справочниках 

емкость аккумуляторных батарей соответствует то-

ку, который полностью разряжает батарею за 

10 часов, при увеличении разрядного тока емкость 

батареи снижается [7]; 

еС  — удельная энергоемкость аккумуля-

торной батареи; 

АКБm  — масса аккумуляторной батареи. 

Существует множество методик определе-

ния емкости аккумуляторной батареи в зависимости 

от величины разрядного тока. Для задачи сравни-

тельного анализа силовых установок различного 

типа коэффициент разрядного тока можно опреде-

лить, используя следующую зависимость [7]: 

 )lg5.01(2
10

рT
T aEE 
 , (2) 

где TE  — располагаемая энергоемкость аккумуля-

торной батареи при pT -часовом разряде; 

 10E  — располагаемая энергоемкость аккуму-

ляторной батареи при 10-часовом разряде; 

 a  — постоянная, определяемая опытным пу-

тем. 

Из выражения (2) коэффициент разрядного 

тока 

)lg5.01(2

10

рTT
i a

E
E

k 
 . 

Потребную емкость аккумулятора для пи-

тания бортовых систем можно найти из выражения 

для работы электрического тока [8]: 

.
1.

.

n

АКБ прив jАКБ
jАКБ п н

п н
i e i e

U I
Em t
k C k C

 


, (3) 
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где АКБU  — выходное напряжение аккумулятора, 

 jпривI .  -— среднее за полет значение тока, по-

требляемого j -м потребителем, приведенное к на-

пряжению батареи; 

 n  — число потребителей; 

 t  — время полета. 

Для горизонтального полета потребная 

энергоемкость силовой установки определяется из 

условия равенства силы тяги полному сопротивле-

нию СБЛА [9]: 

 

0

0 1

потр

потр
су

m gP
K

m gЕ L
K 

 


, (4) 

где потрP  — потребная тяга, 

 K  — аэродинамическое качество СБЛА при 

горизонтальном полете; 

 L  — дальность полета; 

 су
 — суммарный КПД силовой установки. 

Для коллекторных электродвигателей с воздушным 

винтом без редуктора можно принять 4,0су , для 

двигателей с полым ротором — 45,0су  [2]. 

Приравняв выражения для потребной и рас-

полагаемой энергоемкости и разделив обе части ра-

венства на 0m , получим выражение для относитель-

ной массы аккумуляторной батареи: 

 
есу

e СK
Lgm


 . (5) 

Мощность электродвигателя пропорцио-

нальна его массе [10]: 

. . .эл дв э уд эл двN C m , 

где удэC .  — удельная мощность электродвига-

теля. Для коллекторных электродвигателей посто-

янного тока можно принять кгВтC удэ /250.  , для 

электродвигателей с полым ротором 

кгВтC удэ /800...500.   [11]; 

.эл двm  — масса электродвигателя. 

Аналогично (4) мощность, потребная для 

горизонтального полета: 

0
гор потр гор гор

m gN Р V V
K

  , 

относительная масса силовой установки с электро-

двигателем: 

 .
.

эл дв
э уд

Vgm
C K

 . (6) 

Относительную массу топлива для силовой 

установки с двигателем внутреннего сгорания опре-

деляют по известному выражению для дальности 

полета [5, (4.43)]: 

)
1

1ln(
mp

гор

mС
KV

L


 , 

где pС  — удельный расход топлива при горизон-

тальном полете. 

После очевидных преобразований относи-

тельная масса топлива 

 LзС
горKV

m em 1 . (7) 

Аналогично выражению (6) относительная 

масса силовой установки с двигателем внутреннего 

сгорания 

 
KC

Vgm
N

двс  , (8) 

где NC  — удельная мощность двигателя. 

Подставив (3), (5), (6) и (7), (8) в формулу 

(1), получим выражения для взлетной массы СБЛА с 

электрической силовой установкой и двигателем 

внутреннего сгорания: 
3

1 . .
0

.

21 10

0,85 ( )

АКБ
п н п н

ЭЛ

e су э уд

m mm g L V
K C C
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3
1 . .
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27 10

0,15
гор

з

АКБ
п н п н

ДВС KV
С L
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m mm
Vge

C K
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. (10) 

Полученные выражения (9) и (10) предпола-

гают непрерывное изменение массы энергоносителя 

и двигателя в зависимости от параметров полета, 
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что возможно лишь в случае, когда двигатели и ак-

кумуляторы специально изготавливаются с задан-

ными параметрами. При использовании серийно 

производимых компонентов их массу необходимо 

определять по справочным данным, например [11]. 

В этом случае для сравнительной оценки силовых 

установок различных типов целесообразно исполь-

зовать полученные из (9) и (10) выражения для 

взлетной массы СБЛА во втором приближении: 

 2 2 2 3
0 . . .1.18 21 10АКБ

ЭЛ п н c у е п нm m m m m       , 

 2 2 2 3
0 . . .1.18 27 10АКБ

ДВС п н c у т п нm m m m m       , 

где  2
0ЭЛm , 2

0 ДВСm  — взлетная масса СБЛА во 

втором приближении, 

 2 1
. 0эл эл двm m m  , 1

0
2 mmm двсдвс   — масса 

электродвигателя и ДВС второго приближения, 

 1
0

2 mmm ee  , 1
0

2 mmm тт   — масса ходового 

аккумулятора и топлива второго приближения. 

 

Заключение 
 

В данной работе определены критерии вы-

бора типа силовой установки сверхлегкого беспи-

лотного летательного аппарата — закон движения 

выходного звена, акустическая заметность, простота 

эксплуатации, возможность многократного запуска 

в полете и суммарная масса силовой установки 

энергоносителя. 

Получены выражения взлетной массы 

СБЛА в двух приближениях для двух типов силовой 

установки — электрической и с двигателем внут-

реннего сгорания. 
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УДК 658.512.4.011.56: 621.9.06 + 621.9.02 

АВТОМАТИЗАЦИЯ ТЕХНОЛОГИЧЕСКОЙ ПОДГОТОВКИ ПРОИЗВОДСТВА 
ДЕТАЛЕЙ, ПОЛУЧАЕМЫХ МЕХАНООБРАБОТКОЙ НА СТАНКАХ С ЧПУ,  

С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ CAD/CAM СИСТЕМ 
 

В.Е. Зайцев, канд. техн. наук, В.В. Воронько 
 

Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского «ХАИ» 
 

Автоматизация технологической подготовки производства на сегодняшний день является сле-
дующим этапом, ведущим к уменьшению длительности производственного цикла изготовления изде-
лия. Она позволит обеспечить жизнеспособность предприятия в условиях современной прогресси-
рующей рыночной экономики. 

* * * 
Автоматизація технологічної підготовки виробництва на сьогоднішній день є наступним етапом, 

який веде до зменшення тривалості виробничого циклу виготовлення виробу. Вона дозволить забез-
печити життєздатність підприємства в умовах сучасної прогресуючої ринкової економіки. 

* * * 
Automation of technological preparation of manufacture for today is the following stage conducting to 

reduction of duration of a production cycle of manufacturing of a product. It will allow to provide viability of 
the enterprise in conditions of modern progressing market economy. 

 
На современном этапе развития машинострое-

ния большинство предприятий авиационно-косми-

ческого профиля развивают тенденцию применения 

CAD/CAM систем с выходом на станки с ЧПУ. 

Анализ последних исследований в области ав-

томатизации технологической подготовки произ-

водства (ТПП) и инженерных компьютерных 

средств [1–3], используемых на предприятиях в на-

стоящее время и называемых САПР или системы 

CAD/CAM/CAE, успешно решающих большинство 

частных задач ТПП, показывает, что они не учиты-

вают всего комплекса проблем технологической 

подготовки самолетостроительного производства. 

В частности, на сегодняшний день необходимо 

разрабатывать новые методики автоматизации ТПП 

механообработки (ТПП МО) с учетом объема про-

изводственной партии и сроков выпуска изделия, 

что позволит сократить сроки ТПП, так как старые 

методики не учитывают возможности единого ин-

формационного пространства и поэтому являются 

морально и функционально устаревшими. 

Целью данной работы является создание мето-

дики автоматизации ТПП МО, которая будет учиты-

вать объем производственной партии и сроки вы-

пуска изделия. 

При ТПП МО изделия в условиях единого ин-

формационного пространства технолог должен вла-

деть следующей информацией: 

- полным комплектом конструкторской до-

кументации (3D- модель изделия); 

- объемом выпуска изделия; 

- предполагаемым сроком выпуска изделия; 

- базой данных существующих технологи-

ческих процессов (ТП); 

- базой данных металлорежущего оборудо-

вания, используемого на предприятии-изготовителе 

изделия; 

- базой данных металлорежущего инстру-

мента; 

- базой данных оснастки и приспособлений, 

используемых при МО; 

- базой данных заготовок; 

- базой данных управляющих программ 

(УП) для станков с ЧПУ; 

- другой вспомогательной нормативной и 

технологической информацией в виде баз данных 

или программного обеспечения (например, нормы 

времени, расхода материала, режимы резания и т.д.). 

Но кроме этого существует необходимость ус-

тановления прямой связи между технологом и отде-
 В.Е. Зайцев, В.В. Воронько 

                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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лом (бюро) планирования подготовки производства 

(ОППП или БППП) в целях рационального и наибо-

лее эффективного использования станочного парка 

и средств его оснащения, а если таковых связей нет, 

то технологу необходимо иметь график загрузки 

металлорежущего оборудования как цеха, так и все-

го завода в целом. 

С учетом всего сказанного выше разрабатыва-

ется методика ТПП МО для деталей-аналогов и ти-

повых ТП,  которая показана в виде блок-схемы 

(рис. 1). 

 Полный комплект конструкторской 
документации (3D- модель изделия) 

Классификатор деталей, используемый 
на заводе-производителе 

Деталь-аналог Типовой ТП 

Анализ и доработка 
маршрутной технологии 

 
 

Анализ и доработка ТП 

Подбор 
оборудования с 
учетом плана 

загрузки 

Выбор или 
проектирование 

заготовки 

Выбор или 
проектирование 

приспособления и 
оснастки 

Выбор или 
проектирование 

инструмента 

Выбор или 
проектирование  
УП на станок с 

ЧПУ 

 
Комплект технологической 

документации 

Отдел (бюро) планирования 
подготовки производства – 

для изменения загрузки 
оборудования 

Исполнитель 

Общая база данных ТП МО 

База данных 
заготовок 

База данных 
приспособлений и 

оснастки 

База данных 
инструмента 

База данных УП 
для станков с 

ЧПУ 

Срок выпуска 
партии деталей 

Объем 
производственной 

партии 

Область влияния объема 
производственной партии  

Рис. 1. Блок-схема ТПП МО деталей аналогов и типовых техпроцессов 
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В соответствии с предлагаемой методикой соз-

дается программный продукт, предназначенный для 

автоматизации ТПП МО, в котором на данный мо-

мент разработаны следующие модули: ДЕТАЛИ, 

СТАНКИ, ИНСТРУМЕНТ. 

Модуль ДЕТАЛИ, в который включена база 

данных ТП деталей, получаемых механообработкой, 

позволяет осуществлять классификацию деталей по 

классификатору, используемому на предприятии-

производителе, а также позволяет осуществлять по-

иск деталей-аналогов и типовых ТП [2]. 

Модуль СТАНКИ, в который включена база 

данных металлорежущего оборудования и план-

график его загрузки, позволяет осуществлять под-

бор станков из условия характерных размеров заго-

товки и необходимой точности обработки 

(рис. 2) [2]. Данный модуль позволяет отследить 

фактическую загрузку металлорежущего оборудо-

вания. 

 
Рис. 2. Окно диалога поиска металлорежущего обо-

рудования 

Алгоритм работы модуля СТАНКИ на примере 

токарной группы станков показан на рис. 3. 

Пример результатов работы модуля СТАНКИ 

для токарной группы показан на рис. 4. 

Модуль ИНСТРУМЕНТ, включающий в себя 

базу данных металлорежущего инструмента, позво-

ляет проводить выбор инструмента по классифика-

тору, используемому на предприятии-производителе 

[2]. 

 Начало 

i=1,  k=0 

)()( maxmin iddid 
)()( maxmin ii    

)(iz   

Формирование списка 
станков, удовлетворяющих 

заданным условиям 

k=k+1 

i=N 

k=0 

Рекомендации: 
1) поиск необходи-
мого оборудования на 
предприятии-подряд-
чике в единой системе 
информационного 
пространства ("вирту-
альное предприятие"); 
2) закупка необходи-
мого оборудования. Подмодуль 

проверки по плану 
загрузки 

оборудования 

Конец 

i=i+1 

да 

нет 

да нет 

 Список 
станков 
удовлетворяющих 
условиям 
 Срок выпуска 
партии деталей. 
 Объем 
выпускаемой 

да 

нет 

Характерные размеры заготовки 
d-диаметр,  -длина. 
Необходимая точность обработки  
( -допуск на биение). 
База данных металлорежущего обору-
дования токарной группы предприятия 
(N – общее количество станков). 

 
Рис. 3. Алгоритм работы модуля СТАНКИ  
на примере оборудования токарной группы 
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Рис. 4. Окно результатов работы 

 модуля СТАНКИ 
 

Заключение 

Цель ТПП – обеспечение серийного изготовле-

ния изделия в требуемых количествах, высокого 

качества и в заданные сроки при наименьших затра-

тах физических и материальных ресурсов. В процес-

се ТПП нового изделия применяют все современные 

достижения науки и технологии.  

Опыт развития автоматизированных систем по-

казывает, что экономичная автоматизация может 

быть только комплексной автоматизацией. Одной из 

главных задач комплексной автоматизации является 

задача уменьшения длительности производственно-

го цикла изготовления изделия. Этого можно до-

биться переходом от последовательного метода вы-

полнения этапов к параллельному (рис. 5).  
Многолетний опыт показывает, что для свое-

временного и качественного выполнения всего ком-

плекса работ по ТПП нового изделия необходимы 

эффективные принципы организации этих работ. 

Основными являются: 

1. Совмещение работ. 

2. Типизация технологических процессов. 

3. Преемственность технологического осна-

щения. 

4. Последовательность оснащения производ-

ства. 

 
ВРЕМЯ ЦИКЛА ТПП 

ВРЕМЯ ВЫПОЛНЕНИЯ 
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Рис. 5. Совмещенное проектирование при ТПП: 
1 – отработка детали на технологичность; 
2– разработка технологического процесса; 
3 – проектирование технологической осна-
стки; 4 – изготовление технологической ос-
настки; 5 – разработка документации по 
технике безопасности; 6 – проектирование 
процессов технического контроля; 7 – ре-
конструкция существующих или создание 
новых производственных площадей 
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УДК 621.7.044 
ОСОБЕННОСТИ ПРИМЕНЕНИЯ  

ПОСЛЕДОВАТЕЛЬНОГО ЛОКАЛЬНОГО НАГРУЖЕНИЯ ПРИ ЛИСТОВОЙ 
ЭЛЕКТРОГИДРАВЛИЧЕСКОЙ ШТАМПОВКЕ 

 

И.В. Сапрыкин 

Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского «ХАИ» 
 

Сформулированы цели и поставлены задачи исследования по совершенствованию электрогидравличе-
ской листовой штамповки с применением последовательного локального нагружения как средства со-
кращения ресурсопотребления за счет согласования располагаемого поля нагружения с потребным. 

* * * 
Сформульовано цілі та поставлено задачі дослідження з удосконалювання електрогідравлічного лис-
тового штампування із застосуванням послідовного локального навантаження як засобу скорочення 
ресурсовикористання за рахунок узгодження наявного поля навантаження з потрібним. 

* * * 
The purposes are formulated and research problems on perfection of electrohydraulic sheet punching with 
application consecutive local stressing – as means of reduction of a resources consumption are put due to 
the coordination of an available field stressing with required. 

 
Современный этап развития промышленности 

характеризуется расширением номенклатуры листо-

вых деталей, усложнением их форм, ростом габа-

ритных размеров, применением новых материалов 

со специальными свойствами, быстрой сменяемо-

стью продукции и ростом требований к ее качеству. 

В машинах, летательных аппаратах и приборах 

доля деталей, получаемых методами листовой штам-

повки, постоянно увеличивается и достигает 

70…90%. Детали из листовых материалов обычно 

группируют в зависимости от поставленных задач 

классификации по общности конструктивно-

геометрических, технологических и конструктивно-

технологических признаков, точностных требований, 

физико-химических и технологических свойств при-

меняемых материалов и др. [1,2]. 

Целью данной работы является анализ сущест-

вующих методов листовой штамповки, выбор рацио-

нального направления получения деталей, характери-

зуемых наличием локальных зон с большими коэф-

фициентами вытяжки с максимальным использова-

нием пластических свойств материала, формулировка 

задач для дальнейших исследований. 

Классификация деталей по конструктивно-

геометрическим признакам позволяет наиболее 

полно определить технологические задачи совер-

шенствования существующих и разработки принци-

пиально новых способов изготовления деталей из 

листовых материалов. В качестве примера рассмот-

рим классификацию деталей типа днищ по конст-

руктивно-геометрическим признакам. 

Исходя из допущения, что любая листоштампо-

ванная деталь может быть представлена одним из 

двух элементов типа "стенка" или "борт" или их соче-

танием, была получена принципиальная структурная 

схема классификации деталей типа днищ [2]. 

По конструктивно-технологическим признакам 

днища могут быть классифицированы следующим 

образом: 

1. По габаритным размерам: мало-, средне- и 

крупногабаритные. 

2. По относительной толщине стенки (0/Dд)100: 

особо толстостенные (0/Dд)10010, 

толстостенные (0/Dд)100=(10…5), 

среднестенные (0/Dд)100=(5…1,5), 

тонкостенные (0/Dд)100=(1,5…0,15), 

особо тонкостенные (0/Dд)1000,15. 
3. По варианту исполнения: цельноштампован-

ные и штампосварные. 

4. По точностным параметрам: особоточные, по-

вышенной точности, нормальной точности, пони-

женной точности. 

 И.В. Сапрыкин 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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Наиболее распространенными среди существую-

щих традиционных способов изготовления таких дета-

лей являются: формовка, вытяжка, местная вытяжка, 

обжим, обтяжка, ротационная обработка давлением. 

Основные недостатки изготовления данными спосо-

бами деталей типа днищ – высокая стоимость прессо-

вого оборудования и оснастки (наличие двух жестких 

формообразующих элементов: "пуансон" и "матрица"), 

невысокое качество получаемых деталей, разнотол-

щинность, значительная упругая отдача штампуемого 

материала. 

В целях сокращения затрат на производство про-

дукции основные требования к промышленности 

сформулированы следующим образом: снижение 

энерго- и ресурсопотребления, сокращение времени 

технологической подготовки производства (ТПП), 

экологическая чистота и улучшение условий труда. 

Это и послужило толчком к поиску возможностей 

исключения применения дорогостоящих крупных 

тяжелых прессов и сложных штампов, деформирова-

ния малопластичных металлов и сплавов, получения 

деталей с высокой точностью размеров. 

В соответствии с данными потребностями были 

разработаны способы листовой штамповки, основан-

ные на использовании только одного из пары жест-

ких инструментов. Роль второго инструмента в этом 

случае выполняют эластичная, газовая, жидкая среды 

или электромагнитное поле. Особые возможности 

этих методов раскрываются при использовании им-

пульсных источников энергии, бризантных взрывча-

тых веществ (БВВ), сжатого газа и горючих газовых 

смесей, высоковольтного подводного электрического 

разряда и импульсного магнитного поля. Эти методы 

обработки получили название высокоэнергетических, 

импульсных или высокоскоростных. При этом име-

ются в виду большие мощности, развиваемые источ-

ником энергии, кратковременный характер приложе-

ния нагрузки к деформируемой заготовке и высокие 

скорости ее деформирования. 

Основными преимуществами импульсных мето-

дов листовой штамповки по сравнению с традицион-

ными методами являются: исключение применения 

дорогостоящих крупных тяжелых прессов и сложных 

штампов, возможность деформирования малопла-

стичных металлов и сплавов, получение деталей с 

высокой точностью размеров вследствие уменьшения 

упругой отдачи и др. 

Следует, однако, заметить, что импульсные ме-

тоды штамповки во многом не заменяют традицион-

ные процессы обработки давлением, а расширяют 

технологические возможности листовой штамповки и 

других процессов за счет ряда преимуществ и, в це-

лом, позволяют сократить себестоимость деталей. 

В самом общем виде рекомендации по выбору 

схемы штамповки можно свести к следующим: 

1. Детали коробчатой формы штампуются по 

схемам в “матрицу” и ”на обжим” в зависимости от 

соотношения размеров и материалов. 

2. Днища, к которым не предъявляют особых 

требований по уточнениям, из пластичных материа-

лов штампуются в матрицу с перемещением фланца. 

3. Окантовки и фланцы штампуются в несколь-

ко проходов. При этом калибровкой проводят вы-

резку дна. 

4. Жесткости и рифты штампуются по двум схе-

мам и в несколько проходов, чаще по одной матрице 

с использованием разных технологических приемов. 

5. Полупатрубки рекомендуется штамповать по 

схеме в матрицу с последовательным подрезанием 

днища по переходам. 

При импульсной штамповке энергия, подводимая 

передающей средой, воспринимается провисающими 

под матрицей участками заготовки. При этом для 

повышения КПД необходимо стремиться к тому, 

чтобы площади заготовки, в исходном положении 

опирающиеся на матрицу, были как можно меньше. 

С другой стороны, формообразование радиусов со-

пряжения, выполняемых по схеме обтяжки, значи-

тельно проще. Если площадь участков детали с мест-

ными локальными элементами превышает площадь 
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плоских или криволинейных участков, штамповку 

целесообразно осуществлять на обжим, и наоборот. 

В связи с этим на стадии проектирования техно-

логического процесса необходимо разрабатывать 

мероприятия по рациональному использованию пла-

стических свойств материала в целях предупрежде-

ния преждевременного исчерпывания ресурса пла-

стичности и изыскания путей получения деталей без 

утонения стенки или с утонением, но равнотолщин-

ных по всей длине образующей. 

Многочисленные работы В.К. Борисевича, 

М.Е. Тараненко [3,4] и других авторов значительно 

расширили познания в области импульсного нагру-

жения и определили пути, по которым шло и в бли-

жайшее время пойдет развитие импульсной штам-

повки. 

Одним из вопросов дальнейшего совершенство-

вания импульсных технологий является разработка 

процессов с оптимальным использованием пластиче-

ских свойств материала. 

В настоящее время основная масса теоретических 

и экспериментальных исследований по вытяжке раз-

личного типа деталей направлена на расширение тех-

нологических возможностей штамповки. В этом на-

правлении перспективной является разработка техно-

логических процессов с целенаправленным управле-

нием напряженно-деформированного состояния мате-

риала заготовки в процессе импульсного нагружения. 

Такие процессы позволяют более рационально 

использовать пластические свойства материала, в 

результате чего улучшаются эксплуатационные и 

прочностные свойства деталей, повышается ресурс 

изделия в целом. 

Одну из групп исследований в этом направлении 

составляют такие способы, как уменьшение сопротив-

ления деформированию фланца путем его оптимально-

го нагрева, местное охлаждение центральной части 

заготовки и др. Но эти способы чрезвычайно трудно 

реализовать в условиях импульсного нагружения. Дру-

гую группу мероприятий, направленных на уменьше-

ние разнотолщинности, составляют способы управле-

ния напряженно-деформированным состоянием мате-

риала в процессе высокоскоростного нагружения. 

По методике, предложенной в работах В.К. Бори-

севича, М.Е. Тараненко [3], с помощью оптимального 

выбора массы заряда или системы зарядов и их рас-

положения можно добиться наилучшего соответствия 

потребных энергетических параметров располагае-

мым. Потребным энергетическим параметром явля-

ется энергия, которую необходимо подвести к заго-

товке для получения детали соответствующей конфи-

гурации. Под располагаемым энергетическим пара-

метром понимают энергию, которая подводится в 

действительности к заготовке в результате взрыва 

заряда или системы зарядов. Рассчитав, в каком месте 

и какой величины необходимо приложить потребную 

импульсную нагрузку, и обеспечив соответствие рас-

полагаемого поля нагружения потребному, можно 

получить деталь заданной формы с заданным полем 

распределения деформаций. 

Таким образом, очевидно, что при импульсной 

штамповке листовых крупногабаритных деталей дей-

ствующую нагрузку необходимо прикладывать непо-

средственно в тех зонах, в которых происходит пла-

стическая деформация. Так, например, при штампов-

ке деталей с плоским днищем импульсную нагрузку 

надо прикладывать в местах сочленения элементов 

типа «стенка» и «борт», оставляя плоское дно нена-

груженным. 

Проблемным вопросом является недостаточ-

ность теоретических и экспериментальных исследо-

ваний в этих направлениях, в силу чего технологи-

ческие процессы, реализующие эти способы, не на-

шли должного места в практике листоштамповочно-

го производства, поскольку отработка таких техно-

логических процессов импульсной штамповки до 

сих пор сопряжена с большими материальными и 

временными затратами. Большое количество дета-

лей идет в брак вследствие преждевременного ло-

кального исчерпывания пластических свойств мате-
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риала, и поэтому без разработки и внедрения специ-

альных мероприятий трудно добиться заметного 

прогресса в технологии импульсной штамповки. 

Наиболее применимым методом для реализации 

такого подхода к получению потребного поля нагру-

жения является электрогидравлическая штамповка, 

которая позволяет проводить многоимпульсную по-

следовательную локальную обработку. 

Отсутствие метода расчета последовательного ло-

кального импульсного нагружения листовых заготовок 

позволяет сформулировать цели дальнейших исследо-

ваний следующим образом – разработка технологиче-

ских процессов листовой электрогидравлической 

штамповки методом последовательного локального 

нагружения. Исследования и выбор рациональных 

параметров, определяющих силовые режимы электро-

гидравлической штамповки, предлагается осуществить 

методами математического моделирования нагруже-

ния и формообразования листовой детали. 

При разработке технологического процесса фор-

мообразований заготовки под действием последова-

тельных локальных импульсных нагрузок, получае-

мых электрогидравлической штамповкой, необходи-

мо учитывать специфические особенности этого про-

цесса, состоящие в следующем: 

 волновой характер передачи энергии и распро-

странении напряжений и деформаций в заготовке; 

 высокая скорость деформирования заготовки, 

составляющая 50…100 м/с, что во много раз превы-

шает скорость пластического течения на обычных 

прессах; 

 действие инерционных сил заготовки; 

 изменение физико-механических свойств мате-

риала заготовки в процессе нагружения и передаю-

щей среды – воды; 

– взаимное влияние друг на друга серии последо-

вательных локальных нагружений. 

Необходимо учитывать также значительное 

влияние на процесс деформации и передачи энергии 

при ЭГШ таких характеристик заготовки, как плот-

ность материала, толщины и формы заготовки. 

В результате исследований должны быть получе-

ны рекомендации по определению следующих тех-

нологических параметров, определяющих силовые 

режимы электрогидравлической штамповки последо-

вательными локальными нагружениями: 

 запасаемая энергия ГИТ ЕЗАП, кДж; 

 напряжение U, кВ; 

 емкость батареи конденсаторов С, мкФ; 

– место приложения импульса нагрузки; 

– момент приложения импульсной нагрузки; 

 расстояние от канала разряда до заготовки r, мм; 

 усилие прижима РПР, кН (тс). 

Заключение 

Приведенный анализ указывает на существую-

щую необходимость и перспективность дальнейшего 

развития метода последовательного локального на-

гружения, как метода управления процессом нагру-

жения при электрогидравлической штамповке, что 

позволит существенно снизить энерго- и ресурсопот-

ребление, улучшить качество получаемых изделий за 

счет оптимального использования пластических 

свойств материала. 
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УДК 621.8.04 

ТЕМПЕРАТУРНЫЕ НАПРЯЖЕНИЯ В МНОГОСЛОЙНЫХ И ОДНОСЛОЙНЫХ 
ПОКРЫТИЯХ И РАБОТОСПОСОБНОСТЬ ДЕТАЛЕЙ И РЕЖУЩЕГО  

ИНСТРУМЕНТА 
Г.И. Костюк 1,д-р техн. наук,  Н.Л. Белов 2 

1 Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского "ХАИ", 
2 ПО Завод им. Малишева 

Проведено исследование характера изменения напряженного состояния при переходе от одного слоя 
покрытия к другому в динамическом и стационарном режимах работы деталей и режущего инстру-
мента (РИ), выбраны сочетания слоев покрытий, работающих эффективно в условиях динамического, 
стационарного и смешанного действия температурных напряжений. 

* * * 
Проведено дослідження характеру впливу напруженого стану при переході від одного шару покриття 
до другого у динамічному та стаціонарному режимах роботи деталей та ріжучого інструменту, вибра-
но сполучення шарів покриттів, працюючих ефективно в умовах динамічної, статичної та змішаної дії 
напружень 

* * * 
The research of the stressed state variation nature during a transition from one layer coating to another in dy-
namic and stationary modes of cutting tool (CT) and of detals operation is carried out and combinations of 
layers working efficiently in conditions of the dynamic, stationary and combined action of thermal stresses 
are selected. 
 

1. ПОСТАНОВКА ПРОБЛЕМЫ 

В ряде работ [1-4] показана возможность рас-

чета температурных напряжений в переходной 

зоне покрытия – основной материал детали или 

режущего инструмента (РИ), что позволяет опре-

делить характер действий (сжимающие или растя-

гивающие), величину напряжений и характер их 

распределения по глубине покрытия и детали, что 

важно для оценки износостойкости  и ресурса 

детали и стойкости режущего инструмента. Все 

эти работы позволяют оценить напряженное со-

стояние детали с учетом основных нагрузок, дей-

ствующих на деталь и РИ, а также температурных 

напряжений, а в дальнейшем с учетом их супер-

позиций оценить напряженное состояние детали 

или РИ. Все это позволяет, в конечном счете,  оп-

ределить влияние покрытий на работоспособность 

детали или РИ, но есть трудности при определе-

нии напряженного состояния многослойных по-

крытий, их возможности и совместимость с точки 

зрения величины скачка напряжений в переход-

ном слое и знака напряжений на поверхности детали 

(желательно иметь сжимающие напряжения). 

Изложенное выше позволяет утверждать, что рабо-

та, посвященная исследованию температурных напря-

жений в однослойных и многослойных покрытиях и в 

переходных слоях, важна для решения вопроса о ре-

сурсе детали и стойкости РИ, т.е. эта задача актуальна 

и своевременна. 

Работы по изучению напряженного состояния 

многослойных и однослойных покрытий выполня-

лись при реализации проекта "Разработка теоретиче-

ских основ создания интегрированной ионно-

плазменной обработки деталей аэрокосмической тех-

ники", а также других программ ГКНТ, Министерства 

образования Украины, Министерства науки и техно-

логии, Министерства образования и науки. К ним 

относятся такие проекты: 

 Повышение надежности и эксплуатационных 

свойств деталей машин путем формирования поверх-

ностных слоев с помощью комбинированных техно-

логий. 

 Технологические пути повышения эксплуата-

ционных характеристик деталей машин путем созда-

 Г.И. Костюк, Н.Л. Белов 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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ния поверхностных слоев с заданными свойствами 

и др. 

Все это подтверждает актуальность предлагае-

мого исследования.  

2. ВВЕДЕНИЕ 

Проведено исследование характера изменения 

напряженного состояния при переходе от одного 

слоя покрытия к другому в динамическом и ста-

ционарном режимах работы деталей и режущего 

инструмента (РИ), выбраны сочетания слоев по-

крытий, работающих эффективно в условиях дина-

мического, стационарного и смешанного действия 

температурных напряжений, для чего рассмотрены 

следующие вопросы:  

1. Характер изменения напряженного состояния 

в зоне «покрытие - инструментальный материал», 

и в зоне перехода от одного покрытия к другому в 

нестационарном режиме резания (работа непро-

гретого инструмента или детали с нестационарны-

ми  температурными полями, работа многолезвий-

ного инструмента). 

2. Характер изменения напряженного состояния 

в тех же зонах в условиях, близких к стационарно-

му резанию (минимальные градиенты температур в 

теле инструмента). 

3. На основе этих исследований выявили прин-

ципы выбора многослойных и однослойных по-

крытий для режущего инструмента и провели экс-

периментальную проверку этих принципов. 

3. РЕЗУЛЬТАТЬІ ИССЛЕДОВАНИЯ 

Для изучения влияния теплофизики и термо-

механики на стойкость режущего инструмента с 

однослойным и многослойным покрытием рас-

смотрим следующие вопросы: 

1. Характер изменения напряженного со-

стояния в зоне покрытия - инструментальный ма-

териал, и в зоне перехода от одного покрытия к 

другому в нестационарном режиме резания (рабо-

та непрогретого инструмента с нестационарными 

тепловыми полями или работа многолезвийного ин-

струмента). 

2. Характер изменения напряженного состояния 

в тех же зонах в режиме, близком к условиям стацио-

нарного резания (минимальные градиенты темпера-

тур в теле инструмента). 

3. На основе этих исследований определим 

принципы выбора многослойных и однослойных по-

крытий на детали и режущий инструмент и провели 

экспериментальную проверку этих принципов. 

Для того, чтобы определить изменение напряже-

ний по величине и знаку, были проведены расчеты 

величин отношений напряжения в первом покрытии к 

напряжению во втором покрытии и определен знак 

напряжения на первом покрытии по рассмотренной 

ранее модели [5]. Систематизированные результаты 

расчетов представлены в табл. 1. 

Из таблицы видно, что можно выбрать много-

слойное покрытие таким образом, что величины тем-

пературных напряжений при переходе от одного по-

крытия к другому будут незначительно отличаться по 

величине (не будет высоких градиентов напряжений), 

а также выбрать знак напряжений в соответствии с 

условиями работы инструмента. 

Анализ результатов, представленных в табл. 1 

показывает: 

- для получения работоспособного при динамиче-

ских нагрузках инструмента с многослойными по-

крытиями необходимо выбрать сочетание: первое - 

второе покрытия, для которых на первое покрытие 

действуют сжимающие напряжения, что снизит веро-

ятность появления усталостных трещин в покрытии; 

- отличие напряжений по величине при переходе 

от первого покрытия ко второму не должно превы-

шать 30%, что позволит избежать значительных по 

величине динамических температурных напряжений 

в переходной зоне от одного типа покрытия к друго-

му, что, в свою очередь, снизит вероятность отслаи-

вания одного покрытия по отношению ко второму; 



Технологія літакобудування 

Таблица 1 
 

Изменение динамических температурных напряжений при переходе от первого покрытия ко второму  
№ 

Первое 
покры-

тие до  20% от  20 до  30%  
1 TiC WC        -Al203      1 
2 ZrC Nb2C Cr23C6 Cr7C3 Cr3C2 VN    TaC Ta2N     6 
3 HfC VC Nb2C TaN -Al203     TiC      3 
4 VC HfC Nb2C Ta2N TaN Si2N2    -Al203      3 
5 Nb2C HfC VC Ta2N TaN Si2N2    -Al203      2 
6 NbC ZrC Cr23C6 Cr7C3 Cr3C2     VC TiN Ta2N Si2N2   4 
7 TaC ZrC Cr23C6 Mo2C TiN     NbC Cr7C3 Cr3C2 VN V2N Cr2N 4 

8 Ta2C W2C ZrN от NbN0.6 
до NbN1.0 

CrN HfN    Mo2C V2N NbN Cr2N   5 

9 Cr23C6 ZrC NbC TaC Cr7C3 Cr3C2 VN   нет      1 
10 Cr7C3 ZrC Cr23C6 Cr3C2 VN     VC TiN Ta2N Si2N2   2 
11 Cr3C2 ZrC Nb2C Cr23C6 Cr7C3 VN    VC TiN Ta2N Si2N2   1 
12 Mo2C ZrC TaC Cr23C6 TiN NbN    NbC Cr7C3 Cr3C2 VN V2N Cr2N 8 

13 W2C Ta2C ZrN от NbN0.9 
до NbN1.0 

CrN HfN    Mo2C V2N NbN CrN   3 

14 WC TiC        BN NbC Cr2C3 Cr3C2 VN  1 
15 TiN ZrC TaC Cr23C6 Mo2C           3 

16 ZrN Ta2C W2C TiN V2N Cr2N CrN HfN от NbN0.9 
до NbN1.0 

нет      4 

17 VN ZrC NbC Cr23C6 Cr7C3 Cr3C2    VC TiN Si2N2 Ta2N   4 
18 V2N ZrC TaC Cr23C6 Mo2C Cr2N    NbC Cr7C3 Cr3C2 VN   9 

19 от NbN0.9 
до NbN1.0 

Ta2C W2C TiN ZrN V2N Cr2N CrN HfN Mo2C      4 

20 NbN ZrN TaC Cr23C6 Mo2C TiN V2N Cr2N  NbC Cr7C3 Cr3C2 VN   1 
21 Ta2N VC Nb2C NbC Cr7C3 VN Si2N2   HfN Cr3C2 TaN    8 
22 TaN HfN VC Nb2C -Al203     TiC      4 
23 Cr2N ZrC TaC Cr23C6 Mo2C TiN NbN   NbC Cr7C3 Cr3C2 VN V2N  3 

24 CrN Ta2C W2C TiN ZrN V2N от NbN0.9 
до NbN1.0 

Cr2N NbN Mo2C      8 

25 Si2N2 NbC VC Nb2N VN Ta2N TaN   NbC Cr7C3 -Al203 Cr2N   10 

26 HfN Ta2C W2C ZrN от NbN0.9 
до NbN1.0 

CrN    Mo2C V2N NbN    5 

27 BN Нет ни одного        нет      нет 
28 -Al203 TiC HfC TaN            4 

* Для стали все �, кроме WC ⊕  
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- такими принципами необходимо пользоваться 

для второго и третьего (третьего и четвертого и 

т.д.) слоя и для последующих слоев; 

- этой таблицей следует пользоваться, когда 

условия работы инструмента можно назвать пре-

рывистыми, когда время резания одним инстру-

ментом невелико и он не нагревается на значи-

тельную глубину, или для работы многолезвийно-

го инструмента, для каждого лезвия которого реа-

лизуется прерывистый режим работы. 

Анализируя данные, приведенные в таблице, 

можно сделать вывод, что для относительно не-

большого количества покрытий есть возможность 

варьирования слоев покрытий. Так, для TiC, 

Cr23C6, Cr3C2, WC, NbN есть только одно покры-

тие, удовлетворяющее этим критериям; для BN 

нет покрытий, отвечающих этим критериям, тогда 

как для покрытий ZrO, NbC, Ta2C, Mo2C, ZrN, VN, 

TaN, CtN, Si2N2, HN, , Al2O3 есть боле четырех 

вариантов сочетаний. 

Причем динамические (нестационарные) тем-

пературные напряжения в зоне перехода от по-

крытия к основному материалу (быстрорежущая 

сталь Р5М6) в основном являются сжимающими 

(кроме WC), но они отличаются на величины, 

значительно большие 30% (более чем в 10 раз для 

TiC, WC, BN). 

По рассмотренной модели были проведены 

расчеты величин напряжений при переходе от 

первого покрытия (соприкасающегося с обраба-

тываемым материалом) ко второму. Для двадцати 

восьми типов покрытий в табл. 2 представлены 

обработанные и сгруппированные результаты 

расчетов отношений температурных напряжений 

в первом покрытии к напряжениям во втором или 

материале РИ. 

Анализ результатов, представленных в табл. 2, 

показывает, что число сочетаний покрытий, кото-

рые удовлетворяют отличию напряжений по аб-

солютной величине на 30%, значительно увели-

чилось для стационарных напряжений. Существенно 

также увеличилось число сочетаний покрытий, для 

которых в первом покрытии реализуются сжимающие 

напряжения. Величина стационарных напряжений 

значительного числа покрытий отличается на 30% и 

менее, а число покрытий, в которых  напряжения 

сжимающие, возросло значительно.  

Число покрытий, которые удачно сочетаются с 

основным материалом (быстрорежущая сталь Р6М5) - 

двадцать. Случай действия стационарных напряже-

ний более благоприятен для многослойных покрытий, 

да и для работы однослойного покрытия. 

Часто нельзя конкретно определить, в каком ре-

жиме будет работать режущий инструмент:  

- при действии стационарных температурных 

напряжений; 

- при действии нестационарных температурных 

напряжений. 

Тогда необходимо выбрать такие сочетания по-

крытий, которые будут удовлетворять требованиям, 

необходимым для двух режимов работы инструмента. 

Сравнив табл. 1 и 2, получим те сочетания,  которые 

будут работать в любом режиме, эти комбинации 

представлены в табл. 3.  

Число покрытий, для которых выполняются оба 

принципа, – 16, и они имеют более двух вариантов - 

семь (ZrC, Nb2C, Mo2C, W2C, ZrN, VN, Ta2N,). 

Видно, что для 12 покрытий не нашлось ни одно-

го покрытия, которое бы сочеталось достаточно 

удачно для работы в двух режимах. 

Наиболее удачными оказались покрытия из кар-

бида циркония, который удачно сочетается с четырь-

мя покрытиями (Nb2C, Cr3C3, VN, TaC), нитрида ва-

надия - тремя (Cr23C6, Cr7C3, Cr3C2), нитрида тантала - 

тремя (Cr7C3, Cr2C2, NbO). Ряд покрытий имеет по два 

и по одному удачному сочетанию.  
 

4. ВЫВОДЫ И ПЕРСПЕКТИВЫ 
ДАЛЬНЕЙШИХ ИССЛЕДОВАНИЙ 

 

Проведено исследование характера изменения  
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Таблица 2 
Изменение стационарных температурных напряжений при переходе от первого покрытия 

ко второму № 
Первое 
покры-

тие  10% 
1 TiC Nb2C Cr23C6 Cr7C3 Mo2C -Al203 Сталь      
2 ZrC HfC Nb2C W2C TiN Mo2N      
3 HfC ZrC W2C Mo2N        
4 VC V2C TaC MoC VN Ta2N -Al203 Сталь     
5 V2C VC TaC MoC ZrN VN Ta2N Cr2N    
6 Nb2N TiC Cr23C7 Cr7C3 -Al203 Сталь  Mo2C     
7 NbC ZrC HfC W2C TiN ZrN Mo2N     
8 TaC VC V2C Cr7C3 VN -Al203      
9 Ta2C HfN TaN W2N        
10 Cr23C6 TiC V2C Cr7C3 Mo2C -Al203 Сталь  NbC    
11 Cr7C3 TiC VC Nb2C TaC Cr23C6 VN -Al203    
12 Cr3C2 V2C от NbN0.9 до NbN1.0 Сталь         
13 Mo2C V2C NbC Cr23C6 Cr3C2 Сталь       
14 MoC VC V2C NbC Cr23C6 Cr7C3 W2C ZrN VN Ta2N Cr2N 
15 W2C ZrC HfC NbC MoC ZrN Ta2N Cr2N Mo2N   
16 WC нет          
17 TiN CrN HfC NbC Ta2C Mo2N      
18 ZrN VC V2C MoC W2C VN Ta2N Cr2N    
19 NbN W2N          
20 VN VC V2C TaC MoC Ta2N Cr2N     
21 V2N нет          

22 от NbN0.9 
до NbN1.0 

NbN BN         

23 NbN от NbN0.9 до NbN1.0 BN         
24 Ta2N VC V2C MoC W2C Zr2N VN Cr2N    
25 TaN нет          
26 Cr2N VC V2C MoC W2C Zr2N VN Ta2N    
27 CrN Si2N2          
28 Mo2N CrC HfC W2C TiN       
29 W2N Ta2C HfN Сталь         
30 W2N2 CrN          

31 BN от NbN0.9 
до NbN1.0 

NbN         

32 -Al203 TiC VC TaC Cr23C6 Cr7C3 VN Сталь     
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Таблица 2 (продолжение 1) 
 

Изменение стационарных температурных напряжений при переходе от первого покрытия ко 
второму № Первое покры-

тие 
от   10  до   20% 

1 TiC VC Cr2C3 VN       
2 ZrC V2C MoC ZrN Ta2N CrN     
3 HfC V2C Ta2C MoC ZrN Ta2N TaN Cr2N   
4 VC TiC Nb2C Cr23C6 Cr7C3 W2C ZrN    
5 V2C TiC NbC Cr23C6 Cr7C3 W2C Mo2N -Al203   
6 Nb2N VC TaC Cr2C3 VN      
7 NbC VC V2C Mo2C MoC VN Ta2N CrN   
8 TaC TiC Nb2C Cr23C6 Mo2C MoC ZrN TaN CrN Сталь  
9 Ta2C нет         
10 Cr23C6 VC TaC Cr3C2 VN      
11 Cr7C3 V2C Cr3C2 Mo2C MoC Сталь      
12 Cr3C2 TiC V2C NbC Cr23C6 NbN BN -Al203   
13 Mo2C Cr7C3 от NbN0.9 до NbN1.0 NbN BN -Al203     
14 MoC TiC TaC Mo2N Si2N2 -Al203     
15 W2C VC V2C TaC Cr7C3 Mo2N TiN VN   
16 WC нет         
17 TiN MoC W2C ZrN Cr2N W2N     
18 ZrN TiC NbC TaC Cr23C6 Mo2N Si2N2 -Al203   
19 NbN нет         
20  TiC Nb2C Cr23C6 Cr7C3  ZrN -Al203 Сталь   
21 V2N нет         
22 от NbN0.9 до NbN1.0 Cr3C2 Mo2C        
23 NbN Cr3C2 Mo2C        
24 Ta2N Cr3C2 Mo2C TiC NbC Cr23C6 Cr7C3 Mo2N Si2N2 -Al203 
25 TaN V2N         
26 Cr2N TiN NbC TaC Cr7C3 Mo2C Si2N2 BN -Al203 Mo2N 
27 CrN нет         
28 Mo2N VC V2C MoC ZrN VN Ta2N TaN Cr2N  
29 W2N Cr2N         
30 W2N2 нет         
31 BN нет         
32 -Al203 Cr3C2 Mo2C        
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Таблица 2 (продолжение 2) 

 
Изменение стационарных температурных напряжений при переходе от 

первого покрытия ко второму № 
Первое 
покры-

тие от   20  до   30% 
 

Число разре-
шенных сочета-

ний  

Сочетания  
с быстроре-
жущей ста-

лью 

1 TiC V2C MoC NbN TaN BN   5 - 
2 ZrC VC TaC Ta2C Cr7C3 VN   6 - 
3 HfC VC TaC HfN VN W2N   9 - 
4 VC ZrC HfC NbC Cr3C2 Mo2C Mo2N  12 I 
5 V2C ZrC HfC Nb2C Cr3C2 Mo2C TiN Сталь  13 III 
6 Nb2N V2C MoC от NbN0.9 до NbN1.0 NbN Ta2N BN  11 I 
7 NbC TaC Ta2C Cr7C3 TaN -Al203   5 - 
8 TaC Cr3C2 W2C от NbN0.9 до NbN1.0     14 II 
9 Ta2C ZrC HbC Mo2N     1 - 

10 Cr23C6 V2C MoC от NbN0.9 до NbN1.0 NbN Ta2N BN  4 I 
11 Cr7C3 W2C ZrNa от NbN0.9 до NbN1.0 NbN BN   7 II 
12 Cr3C2 Cr7C3 -Al203      4 I 
13 Mo2C нет       8 I 
14 MoC ZrN HfC Nb2C Cr3C2 Mo2C TiN Сталь  23 III 
15 W2C TiC Nb2C Ta2C Cr23C6 -Al203 Сталь   14 III 
16 WC нет       Нет Нет 
17 TiN VC V2C TaC HfN VN Ta2N  2 - 
18 ZrN ZrC HfC Nb2C Cr23C6 Mo2C TiN Сталь  9 III 
19 NbN ZrC HfC W2C TiN Mo2N   4 - 
20 VN ZrC HfC NbC Cr3C2 Mo2N   7 II 
21 V2N Cr2N       1 - 
22 от NbN0.9 

до NbN1.0 
Cr23C6 Сталь       4 III 

23 NbN Cr23C6 Сталь       3 III 
24 Ta2N ZrC HbC V2C Cr3C2 Mo2C TiN Сталь  16 III 
25 TaN нет       Нет - 
26 Cr2N ZrC HfC  Cr23C6 Mo2C TiN Сталь  3 III 
27 CrN нет       1 - 
28 Mo2N TaC Ta2C Cr7C3 -Al203    12  
29 W2N ZrC HfC TiN CrN Mo2N   7 I 
30 W2N2 нет       Нет  
31 BN N2C Cr3C2 Mo2C Сталь     5 III 
32 -Al203 V2C MoC ZrN от NbN0.9 до NbN1.0 Ta2N NbN Cr2N BN 9 I 



Технологія літакобудування 30 

Таблица 3 

№ 
Материал I 

покрытия 

Покрытия, сочетающиеся для нестационар-

ных и стационарных напряжений 

Число со-

четаний 

1 TiC нет    нет 

2 ZrC Hb2C Cr7C3 VN TaC 4 

3 HfC нет    Нет 

4 VC -Al203    1 

5 Nb2C V C -Al203   2 

6 NbC нет    Нет 

7 TaC TiN    1 

8 Ta2C нет    Нет 

9 Cr23C6 Cr7C3    1 

10 Cr7C3 Cr3C2    1 

11 Cr3C2 нет    Нет 

12 Mo2C Cr23C6 Cr3C2   2 

13 W2C Ta2C Mo2C   2 

14 WC нет    Нет 

15 TiN нет    Нет 

16 ZrN TiN V2C Cr2N  3 

17 HfN W2C    1 

18 VN Cr23C6 Cr7C3 Cr3C2  3 

19 V2N Cr2N    1 

20 
от NbN0.9 

до NbN1.0 
нет    Нет 

21 NbN Mo2C    1 

22 Ta2N Cr7C3 Cr3C2 NbC  3 

23 TaN нет    Нет 

24 Cr2N Cr23C6    1 

25 CrN нет    нет 

26 SI2N2 нет    нет 

27 BN нет    нет 

28 -Al203 TiC    TiC 

 

 



Технологія літакобудування 31 

напряженного состояния при переходе от одного 

слоя покрытия к другому в динамическом и ста-

ционарном режимах работы деталей и режущего 

инструмента (РИ), выбраны сочетания слоев по-

крытий, работающих эффективно в условиях ди-

намического, стационарного и смешанного дейст-

вия температурных напряжений, для чего рас-

смотрены следующие вопросы:  

1. Характер изменения напряженного со-

стояния в зоне «покрытие - инструментальный 

материал» и в зоне перехода от одного покрытия к 

другому в нестационарном режиме резания (рабо-

та непрогретого инструмента или детали с неста-

ционарными  температурными полями, или рабо-

та многолезвийного инструмента). 

2. Характер изменения напряженного со-

стояния в тех же зонах в условиях, близких к ста-

ционарному резанию (минимальные градиенты 

температур в теле инструмента). 

3. Принципы выбора многослойных и одно-

слойных покрытий для режущего инструмента и 

экспериментальная проверка принципов на основе 

этих исследований. 

В дальнейшем необходимо расширить гамму 

основных материалов деталей или материалов 

режущих инструментов, что даст возможность 

реализовать прогноз напряженного состояния для 

широкого круга основных материалов и материа-

лов режущих инструментов (быстрорежущих ста-

лей и твердых сплавов). 
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ТЕХНОЛОГИЧЕСКОЕ ОБЕСПЕЧЕНИЕ КАЧЕСТВА 
 ГАЗОДЕТОНАЦИОННОЙ ФУТЕРОВКИ БИСЛОЙНЫХ ТРУБ 

 
К.А. Никитенко, канд. техн. наук, В.К. Борисевич, д-р техн. наук 

Национальный  аэрокосмический  университет   им. Н.Е. Жуковского  «ХАИ» 
 

Рассмотрены параметры и методика оценки качества бислойных (биметаллических) труб. Приведе-
на методика выбора размеров трубчатых заготовок и их предельных отклонений по коэффициенту 
плакирования готовой биметаллической трубы. 

* * * 
Розглянуто параметри та методика оцінки якості бішарових (біметалевих) труб. Наведено методику 
вибору розмірів трубчатих заготовок та їх граничних відхилень за коефіцієнтом плакування готової 
біметалевої труби. 

* * * 
Quality parameters and methodic of bilayer (bimetal) tubes quality appraisal have been studied. The me-
thodic of dimensions choice and its maximum deviations for tube blanks upon the cladding factor of 
processed bimetal tube are presented. 

 
Введение. Перспективным является применение 

в авиационных конструкциях различного назначе-

ния и на космических аппаратах биметаллических 

(мультиметаллических) трубчатых элементов, пла-

кированных жаростойкой сталью, никелевыми 

сплавами и обладающих высокой удельной жестко-

стью и усталостной прочностью. Требования, 

предъявляемые к трубчатым биметаллическим изде-

лиям в авиационной промышленности, довольно 

высоки и имеют свою специфику. Полиметалличе-

ские трубы (трубопроводы) должны иметь высокую 

точность размеров, качество поверхности и мини-

мум сварных швов. Данные требования должны 

обеспечиваться технологией производства. 

Настоящая работа посвящена анализу техноло-

гических возможностей обеспечения требуемого 

качества производства длинномерных (с отношени-

ем длины к внешнему диаметру L/D>40) высоко-

точных биметаллических труб авиационного назна-

чения; в ней рассмотрены принципы выбора исход-

ных заготовок. 

Методика оценки качества труб. Основные 

требования к качеству биметаллических труб* в за-

                                                
* Биметаллические трубы состоят из основного и 
плакирующего слоев, сваренных на границе контак-
та. Готовые бислойные трубы, в отличие от биме-
таллических труб, имеют плотный контакт заданной 

висимости от их назначения, изложены в техниче-

ских условиях на эти трубы. Точность размеров 

бислойных заготовок для термодиффузионной свар-

ки должна быть не ниже, чем труб после термодиф-

фузионной сварки.  

Чтобы оценить точность размеров и качество 

бислойных труб, необходимо провести количест-

венную оценку по следующим показателям [1]: 

– точность размеров слоев после запрессовки 

(приведенные значения – для труб с наружным 

диаметром 30…100 мм): 

1) предельное отклонение по толщине плакирую-

щего слоя – 15% (цветной металл) или 30% 

(коррозионностойкая сталь) для удельной тол-

щины плакирующего слоя (отношение толщины 

плакирующего слоя к толщине стенки бислой-

ной трубы) 20…40%; 

2) предельное отклонение по суммарной толщине 

стенки – 10%; 

3) предельное отклонение по наружному диаметру 

– (0,25  0,40) мм или (0,6 1,0)%; 

– суммарная площадь контактной поверхности 

                                                                          
величины между слоями. Диффузионная связь слоев 
отсутствует. Бислойная заготовка – трубчатая пара, 
собранная с зазором между слоями и предназначен-
ная для процесса футеровки. 

 К.А. Никитенко, В.К. Борисевич 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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слоев в бислойной трубе – не менее 60…75%; 

– величина контактного давления между слоями в 

бислойной трубе – максимально допустимая для 

данного сочетания металлов слоев и размеров 

труб. 

Количественные значения показателей точности 

размеров слоев приведены для трубопроводов, при-

меняемых в авиационной промышленности. Два 

последних показателя обусловлены требованием к 

качеству сварки между слоями в биметаллической 

трубе. В применяемых на производстве технологиях 

данные показатели достигаются совместной пласти-

ческой деформацией слоев, что приводит к сниже-

нию точности их размеров в трубе. 

 Проблема получения бислойной заготовки за-

данной точности и качества явилась причиной поис-

ка новых способов. Разработанная технология газо-

детонационной футеровки длинномерных труб [2, 3] 

позволяет производить бислойные трубы, удовле-

творяющие приведенным выше требованиям. 

 Ранее [3] было рассмотрено влияние техноло-

гических параметров процесса футеровки и скоро-

сти удара в момент начала совместной деформации 

слоев на величину контактного давления в трубе. 

Необходимо установить критерий оптимальности 

технологического процесса. 

Выбор начального зазора. Величина исходно-

го зазора в собранной под футеровку паре должна 

быть выбрана такой, чтобы обеспечить, в первую 

очередь, возможность разгона плакирующей обо-

лочки до расчетной скорости [3], при которой ее 

остаточное пружинение близко к нулю. Данная ра-

диальная скорость оболочки в момент начала совме-

стной деформации слоев обеспечивает не только 

максимальное контактное давление запрессовки, но 

и получение площади контактной поверхности, дос-

таточной для последующей сварки слоев (рис. 1). 

Так как при прочих равных условиях скоростью 

соударения можно управлять также, изменяя вели-

чину давления футеровки, необходимо выработать 

критерий, по которому можно было определить, 

каким именно образом достичь оптимального разго-

на стенки плакирующей оболочки до необходимой 

(оптимальной) скорости. Таким критерием может 

служить требование применения минимального 

давления футеровки для запрессовки плакирующего 

слоя на заданную максимальную величину. Этот 

критерий обусловлен не только требованиями эко-

номии компонентов газовой смеси, но и стремлени-

ем ограничить пиковые давления в энергетическом 

узле установки. Уменьшение величины газового 

заряда позволяет существенно упростить конструк-

цию узлов герметизации установки, снизить шумо-

вой эффект детонации. 

Максимально возможный начальный зазор при 

минимальном начальном давлении газового заряда 

связан с определением максимально допустимых 

деформаций стенки плакирующей оболочки, при 

которых обеспечивается ее целостность. Значение 

критической деформации кр для оболочки 42  

0,75 мм из алюминиевого сплава АМг-2м было 

установлено из опыта. Разрушение стенки оболочки 

начиналось, когда ее радиальное смещение достига-

ло 4 мм. Критическая относительная деформация, 

определяемая зависимостью [4] 

кр
кр

кркр

ur
u

r
u




 ,                        (1) 

для указанной оболочки кр= 0,350. Здесь uкр – пре-

дельное перемещение стенки оболочки; r – радиус 

внутренней поверхности оболочки. Из равенства (1) 
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Рис. 1. Распределение контактного давления за-

прессовки Pkr и площади контактной поверхности 
Sk  вдоль  образующей  бислойной  трубы 
617,5 мм (сталь – сплав АМг-2М) 
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можно определить величину предельного начально-

го зазора пр = uкр: 





  24)2(

2 кркрпр
r

 .                            (2) 

Было установлено [2], что величина оптимального 

зазора, на котором стенка оболочки успевает дос-

тичь максимальной скорости при заданном давле-

нии футеровки, составляет 30…60% от ее макси-

мального перемещения до разрушения. Таким обра-

зом, за оптимальную деформацию оболочки опт, с 

погрешностью не более 4% (при u/r < 0,1), можно 

принять опт = (0,3…0,6)кр. Оптимальную величину 

зазора можно определить по формуле (2), заменив в 

ней кр на опт для произвольного радиуса оболочки. 

Заметим, что формула (2) не учитывает упрочнение 

металла в процессе деформирования. 

Выбор размеров заготовок. При отработке 

технологии газодетонационной футеровки  труб 

установлено, что номинальные размеры основного 

слоя не изменяются и находятся практически в та-

ком же поле допуска, как у исходной заготовки. 

Размеры трубчатой заготовки для основного слоя –  

внешний диаметр D1 и толщину стенки трубы h1 - 

можно задавать равными размерам готовой трубы.  

Задача состоит в подборе размеров сечения пла-

кирующей заготовки – внешнего диаметра D2 и 

толщины оболочки h2 (рис. 2). Эта задача должна 

рассматриваться с учетом размеров основного слоя 

и толщины необходимого плакирующего слоя h. 

При этом в расчете необходимо учитывать значения 

оптимального начального зазора между слоями. 

Из условия сохранения площади сечения плаки-

рующей оболочки и условия геометрической совме-

стности размеров сечений плакирующей и плаки-

руемой заготовок получим систему уравнений [4] 

     2 2 22
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     

,      (3)                     

которая дополняется выражением для оптимальной 

величины перемещения стенки оболочки 

  



  24)2(

2 кркропт ккru  ,                (4)                                                           

где 
2

2 22 


Dr ; к = 0,45 – поправочный коэффи-

циент на величину деформации [3]. 

В результате решения системы уравнений (3) 

совместно с уравнением (4) получим выражения для 

размеров плакирующей заготовки: 
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Трубчатую заготовку плакирующего слоя выби-

рают в соответствии со стандартами на сортамент 

выпускаемых труб. Размеры заготовки D2 и h2 - ори-

ентировочные. Окончательные  размеры диаметра 
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Рис. 2. Схема размеров 
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D2 расч и толщины стенки заготовки h2 расч принимаем 

в соответствии с сортаментом выпускаемых моно-

металлических труб по ГОСТу в диапазоне размеров 

заготовки плакирующего слоя D2 и h2, соответст-

вующем предельному изменению коэффициента k:  

k = 0,3 для D2 max  и h2 min; k = 0,6 для D2 min  и h2 max [3]. 

Толщину плакирующего слоя h = hрасч пересчитыва-

ем по зависимости (5) с учетом принятых размеров. 

По ГОСТам и техническим условиям регламен-

тируется не толщина плакирующего слоя, а коэф-

фициент плакирования и его предельные отклоне-

ния. Этот коэффициент выражает отношение пло-

щади поперечного сечения плакирующего слоя к 

общей площади поперечного сечения трубы. При 

производстве труб из бислойных заготовок при ус-

тановившемся процессе деформации слоев коэффи-

циент плакирования остается постоянным. Это дает 

возможность вести расчеты размеров заготовок сло-

ев по известным размерам готовых труб. Чтобы го-

товая труба удовлетворяла требованиям по толщине 

плакирующего слоя, надо коэффициент плакирова-

ния nг брать соответствующим критическим значе-

ниям плакирующего слоя tпл кр  tпл min + г, где tпл min 

– минимальная допустимая толщина плакирующего 

слоя, а г – возможное отклонение толщины плаки-

рующего слоя от номинального значения, которое 

характеризуется способом производства труб: г = 

=0,05…0,1 мм – при термодиффузионной сварке с 

последующим  холодным переделом;   г =   

=0,2…0,4 мм – при прокатке. 

Зная предъявляемые к готовым трубам требова-

ния по точности плакирующего слоя, определяем 

минимальные nmin и максимальные nmax коэффици-

енты плакирования 

nmin = nг - nг,       nmax = nmin +2nдоп  , 

где nг – отклонение коэффициента плакирования 

от оптимального значения nг, соответствующее ве-

личине возможных отклонений толщины плаки-

рующего слоя от номинального значения в зависи-

мости от способа получения биметаллической тру-

бы; nдоп – отклонение коэффициента плакирования 

от номинального значения, соответствующее поло-

вине поля допуска на толщину плакирующего слоя. 

По ТУ 14-3-672 – 78 колебания номинального коэф-

фициента плакирования n, равного 0,23, составляют 

30%. 

Расчетное значение коэффициента плакирова-

ния nрасч, найденное для толщины плакирующего 

слоя hрасч, должно удовлетворять условию 

minmax nnn расч  .                    (7) 

Если это условие выполняется, расчетные размеры 

диаметра и толщины стенки заготовки плакирующе-

го слоя принимаются как окончательные. В против-

ном случае эти размеры уточняются. 

Точность размеров заготовки. Требования к 

точности размеров готовой биметаллической трубы 

известны уже на стадии проектирования технологи-

ческого процесса. Это позволяет рассчитать пре-

дельные отклонения размеров трубы-заготовки пла-

кирующего слоя по зависимостям для минимально-

го и максимального коэффициентов плакирования 

бислойной трубы-заготовки 
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где h, h1 – предельные отклонения толщины пла-

кирующего и основного слоев соответственно; Dp, 

D1 – предельные отклонения диаметра плакирую-

щего слоя и наружного диаметра бислойной трубы 

соответственно. 

 2номpp DD ,                               (10) 

где Dp ном – номинальный разделительный диаметр 

слоев в бислойной трубе;  – остаточное смещение 

внутренней поверхности основного слоя после фу-
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теровки, равное величине создаваемого натяга в 

бислойной трубе 


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где Рkr – контактное давление запрессовки, выби-

раемое максимально возможным для данного соче-

тания материалов слоев [2]; Е – модуль упругости 

материала основного слоя;  – коэффициент Пуас-

сона. 

Пользуясь формулой (8), методом последова-

тельных приближений задают предельные отклоне-

ния на толщину плакирующего и основного слоев 

заготовки. Кроме того, пользуясь выражением (9), 

задают верхние предельные отклонения плакирую-

щего слоя и нижние – основного слоя бислойной 

трубы. Предельные отклонения номинальных раз-

меров труб-заготовок слоев принимают равными 

соответствующим отклонениям размеров слоев в 

бислойной трубе. 

Некоторые замечания. При больших отклоне-

ниях от номинальных размеров и значительной 

овальности толстостенных заготовок основного слоя 

происходит неравномерная запрессовка плакирую-

щей оболочки. Во избежание этого необходима 

предварительная калибровка толстостенной трубы 

основного слоя. Точность размеров калиброванной 

трубы определяется точностью исходных размеров, 

свойствами материалов и другими факторами и 

обеспечивает отклонение по диаметру в пределах 

0,2…0,3 мм. 

Выбор термодиффузионного способа производ-

ства биметаллических труб позволяет снизить рас-

ход плакирующего металла путем обеспечения бо-

лее высокой точности размеров по сравнению с дру-

гими методами производства труб. 

 

Выводы 

1. Задача поиска технологии производства 

труб для авиации сводится к разработке процесса 

получения качественной бислойной заготовки с за-

данной точностью размеров слоев. 

2. Рассмотренный алгоритм выбора размеров 

и их предельных отклонений для исходных трубча-

тых заготовок слоев в технологическом процессе 

газодетонационной футеровки длинномерных труб 

позволяет получать бислойные трубы (заготовки), 

удовлетворяющие необходимым требованиям точ-

ности. Выбор начального зазора в бислойной паре 

по приведенным зависимостям позволяет снизить 

рабочее давление футеровки и добиться максималь-

ной площади контакта слоев. 

Литература 

1. Чепурко М.И. и др. Производство биметал-

лических труб и прутков. - М.: Металлургия, 1986. - 

240 с. 

2. Никитенко К.А., Борисевич В.К., Бакаев 

С.Н. Установка для производства длинномерных 

биметаллических труб МИРТ-1 // Удосконалення 

процесiв i обладнання обробки тиском у 

машинобудуваннi i металургii: Темат. зб. наук. 

праць. Краматорськ: ДДМА. – 2001. – С. 13-16. 

3. Никитенко К.А., Борисевич В.К. Техноло-

гия газодетонационной футеровки длинномерных 

бислойных труб // Вопросы проектирования и про-

изводства конструкций летательных аппаратов: Сб. 

науч. тр. – 2002. –Вып. 27(4). – С. 63-74. 

4. Производство биметаллических труб и 

трубных изделий с применением энергии взрыва/ 

Е.А. Близнюков, Н.П. Юрченко, А.В. Гусакова, Л.С. 

Амелина /Ин-т “Черметинформация”. - М., 1991. - 

55 с. 
 

Поступила в редакцию 24.03.03 
 
Рецензенты: д-р техн. наук, профессор Тараненко 
М.Е., Национальный аэрокосмический университет 
им. Н.Е. Жуковского «ХАИ», г. Харьков; канд. техн. 
наук, доцент Савченко Н.Ф., Харьковский Государс-
твенный экономический университет, г. Харьков. 



Технологія літакобудування 37

УДК 629.735.33.023.8.018.4 

 
ИССЛЕДОВАНИЕ ДОЛГОВЕЧНОСТИ ЗАКЛЕПОЧНЫХ СОЕДИНЕНИЙ 

АВИАЦИОННЫХ КОНСТРУКЦИЙ ИЗ УГЛЕПЛАСТИКА 
 

Ю.А. Воробьев, С.Г. Кушнаренко, канд. техн. наук 

Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского «ХАИ» 

 
Изложены результаты экспериментальных исследований долговечности заклепочных соединений 
образцов из углепластика, выполненных различными способами клепки; влияние на долговечность 
температуры саморазогрева образцов. 

* * * 
Викладено результати експериментальних досліджень довговічності заклепочних з'єднань зразків із 
вуглепластика, виконаних різними способами клепання; вплив на довговічність температури 
саморозігріву зразків. 

* * * 
The results of experimental researches of durability riveting of junctions are stated is exemplar from 
carboncomposite, executed by various clapmethods; influence to durability of temperature self-heat is 
exemplar are expounded. 

 

К наиболее важным требованиям, предъявляе-

мым к конструкциям современных летательных ап-

паратов, относят минимизацию массы, увеличение 

жесткости и прочности, эксплуатационного ресурса 

и надежности. Этому комплексу требований в пер-

вую очередь удовлетворяют конструкции, изготов-

ленные из полимерных композиционных материа-

лов (ПКМ). 

Из всех армирующих материалов углеродные 

волокна являются одним из наиболее перспектив-

ных для упрочнения полимерных матриц ввиду вы-

соких значений удельных прочности и жесткости. 

В настоящее время наиболее широко распро-

странены резьбовые, клеевые, заклепочные и шпи-

лечно-болтовые соединения конструкций из ПКМ. 

Основной особенностью процесса образования за-

клепочных соединений деталей из углепластиков 

(КМУ) считают возможность разрушения компози-

ции в процессе клепки. В силу малого относитель-

ного удлинения при разрушении, низкого порога 

ударопрочности допустимые деформации при клеп-

ке КМУ имеют предел, который в несколько раз 

меньше, чем у легких сплавов и сталей. В то же 

время для обеспечения необходимой жесткости со-

единения и равномерной загрузки всех силовых то-

чек натяг необходим. 

Для обеспечения прочности соединений в усло-

виях нагрева и электрохимической коррозии приме-

няют заклепки из коррозионностойкой стали или 

сплавов титана, что усложняет задачу ограничения 

деформаций и напряжений при клепке КМУ. 

До настоящего времени у специалистов нет 

единого мнения об оптимальных величинах ради-

альных натягов в заклепочных соединениях КМУ, 

обеспечивающих максимальные значения статиче-

ской прочности и усталостной долговечности. В [1] 

для таких конструкций установлен оптимальный 

натяг 3 %, в других работах [2, 3] эту величину счи-

тают критической и рекомендуют натяг 0,7…1,5 %. 

В зарубежных же изделиях заклепки типа Stahl-Hi-

Loks устанавливают с натягом 0,08…2,25 %, пред-

почитая минимальные значения [4]. 

В этой связи большой интерес представляет ис-

следование влияния натяга в соединении на его 

циклическую долговечность при различных спосо-

бах клепки. Были проведены усталостные испыта-

ния соединений КМУ заклепками ОСТ 1 34008–86 

диаметром d=3; 4 мм из титанового сплава ВТ16 с 

шайбой ОСТ 1 34503-86. Соединения выполняли 

импульсной (плоская обжимка, обжимка со сфери-

 Ю.А. Воробьев, С.Г. Кушнаренко 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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ческой лункой Rсф=d и Rсф=1,25d; поддержка с пло-

ской рабочей частью), многоударной и прессовой 

клепкой. Для сравнения были испытаны пластины 

из исходного материала и образцы с концентрато-

ром напряжений в виде отверстия диаметром do=d. 

Исследования проводили на образцах, изготов-

ленных из препрега СЕ 1003-255-40/1071024 фирмы 

SIGRI GmbH с одной из наиболее распространен-

ных в авиационных конструкциях схемой армиро-

вания   0/45/0 22  S. 

Из всего разнообразия образцов заклепочных 

соединений для исследования были выбраны: 

 Тип 1 – заполненное незагруженное отверстие; 

 Тип 2 – двухсрезное симметричное четырехряд-

ное соединение с одной заклепкой в ряду; 

 Тип 3 – односрезное несимметричное соединение 

с одной заклепкой. 

Отверстия в пакете выполняли в два перехода: 

сверлом 3,8 мм, затем разверткой 4,1 Н9. 

Исследования проводили на аттестованной ис-

пытательной машине с силовым цилиндром мод. 

SCHENK 100kN PM 100 Rn (рис. 1,а), управление и 

контроль параметров осуществляли со стойки 

управления мод. SCHENK MP 312 (рис.1,б). 

а б 

Рис. 1. Схема проведения эксперимента:  
а – испытательная машина; б – стойка управления 

 

Частота нагружения составляла 20 Гц для всех 

типов образцов, образцы Тип 1 дополнительно ис-

пытывали при частотах в 2,5…5 Гц. 

Из полученных результатов видно следующее: 

 Долговечность клепаных образцов выше долго-

вечности пластин с концентратором напряжений, но 

ниже долговечности пластин без концентратора. 

 На базовом числе циклов (1 млн. циклов) раз-

рушения в образцах происходят при следующих 

уровнях нагружения от Рстат: пластина с концентра-

тором – 75 %; пластина без концентратора и им-

пульсная клепка (обжимка со сферической лункой 

Rсф=d) – 80 %; прессовая клепка – 85 %; импульс-

ная клепка (плоская обжимка и со сферической 

лункой Rсф=1,25d) и многоударная клепка – 95 %. 

Однако для реальных конструкций и условий экс-

плуатации уровни усталостного нагружения, как 

правило, не превышают 60 % от статического пре-

дела прочности. Таким образом, полученные ре-

зультаты свидетельствуют о больших резервах со-

единений КМ при циклическом нагружении. 

 По абсолютным величинам наиболее высокие на-

пряжения усталостного разрушения на базовом числе 

циклов имеют пластины без концентратора напряже-

ний – 838 Н/мм2. Для образцов, выполненных им-

пульсной клепкой плоской обжимкой, напряжения 

усталостного разрушения составляют 706 Н/мм2; для 

импульсной клепки обжимкой со сферической лункой 

Rсф= 1,25d – 697 Н/мм2 и Rсф=d – 550 Н/мм2; много-

ударной  клепки  -  608 Н/мм2; прессовой  клепки  -  

528 Н/мм2. Минимальные значения характерны для 

пластин с концентратором напряжений в виде отвер-

стия - 470 Н/мм2. 

На рис. 2 показаны экспериментальные значе-

ния и аппроксимирующие зависимости долговечно-

сти клепаных соединений от способа клепки и натя-

га в соединении lg N=f(). 

Для импульсной клепки и обобщенной зависи-

мости существуют оптимальные значения натягов, 

обеспечивающие максимальную долговечность со-

единений: для импульсной клепки опт=1,16 %; 

обобщенная кривая имеет  максимум при натяге 

опт=1,27 %. 
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Рис. 2. Зависимость циклической долговечности lgN  заклепочных соединений от натяга  и способа клепки 

 

Полученные результаты позволяют рекомендо-

вать импульсную клепку обжимкой со сферической 

лункой Rсф=1,4d в качестве клепки, обеспечивающей 

максимальную циклическую долговечность при каче-

ственном выполнении соединений. Увеличение натя-

гов при импульсной клепке обжимкой со сферической 

лункой Rсф=d до =2,5-2,8 % требует увеличения энер-

гии удара и сопровождается, как правило, поврежде-

нием композита, что приводит к снижению усталост-

ных характеристик соединений. Существенное сниже-

ние напряжений разрушения при циклическом нагру-

жении по сравнению со статикой для прессовой клеп-

ки объясняется наличием зазора под закладной голов-

кой заклепки и меньшими в сравнении с многоударной 

клепкой усилиями сжатия пакета. 

При проведении предварительных исследова-

ний было отмечено значительное увеличение тем-

пературы образца в процессе усталостного нагруже-

ния (явление саморазогрева), что по данным [5] яв-

ляется причиной резкого ухудшения прочностных и 

упругих характеристик материала соединяемых де-

талей. В целях установления параметров, опреде-

ляющих температуру саморазогрева t °C, на образцы 

в непосредственной близости к закладной головке 

заклепки наклеивали датчик Tastotherm. D700 NiCr-

NiAl (см. рис. 1,а); периодически проводили съем 

показаний прибора с фиксацией уровня и числа 

циклов нагружения вплоть до разрушения образца. 

После построения графика t°=f(N) определяли тем-

пературу при числе циклов N=0,9Nразр. Результаты 

эксперимента для образцов Тип 1 и Тип 2 при коэф-

фициенте асимметрии цикла R=0,1 показаны на 

рис. 3. 

Из графиков видно, что наиболее существенное 

влияние на температуру саморазогрева образца ока-

зывают следующие параметры: 

 Амплитуда напряжений: при увеличении ампли-

туды напряжений повышается температура образца. 

 Частота нагружения: для образцов Тип 1 при уве-

личении частоты нагружения с 5 до 20 Гц при оди-

наковом уровне нагружения температура возросла с 

43…53 °C до 78…103 °C, т.е. на 80…110 %. 

 Наличие принудительного охлаждения: примене-

ние вентилятора для непрерывного охлаждения 

приводит к снижению температуры на 65…77 % для 

обоих типов образцов. 

 Тип образца: при меньших значениях амплитуды 

напряжений образцы Тип 2 имеют большую темпе-

ратуру ввиду своих конструктивных особенностей. 

При этом рост температуры образца практи-

чески не зависит от значений верхнего напряжения 

(соответственно коэффициента асимметрии цикла):  
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             R=0,1     f=20 Гц
Тип 1               - без охлажнения;

- с охлаждением.
Тип 2               - без охлаждения;

- с охлаждением.
              

                           

                           
R=0,1     f=5 Гц

Тип 1               - без охлажнения

t=0,06   -28,29 +3361 2
а а

t=0,02   -9,22 +1391 2
а а

t=0,04   -20,16 +2478 2
а а

t=0,01   -5,87 +882 2
а а

t=0,001   -0,47 +90 2
а а

 

Рис. 3. Зависимость температуры саморазогрева образцов t от условий циклического нагружения f и a, на-
личия охлаждения для различных типов образцов 

 

графики t=f(a) носит линейный или близкий к ли-

нейному характер. 

В ходе экспериментов было установлено, что 

явление саморазогрева существенно снижает уста-

лостную прочность соединений КМУ (более чем в 

пять раз), ухудшает стабильность результатов (для 

охлаждаемых образцов Тип 1 коэффициент вариа-

ции числа циклов до разрушения составил 4,5 %, а 

для неохлаждаемых – 80,2 %). 
 

Заключение 
 

Проведенные исследования показывают, что 

заклепочные соединения КМУ обладают высокими 

усталостными характеристиками. На базовом числе 

циклов разрушение образцов происходит при уров-

не нагружения в 80…95 % от Рстат. Результаты экс-

периментов позволяют рекомендовать в качестве 

способа, обеспечивающего максимальную долго-

вечность заклепочных соединений конструкций из 

КМУ, импульсную клепку обжимкой со сфериче-

ской лункой Rсф=1,4d. Саморазогрев образцов в ре-

зультате циклического нагружения более чем в пять 

раз снижает долговечность заклепочных соединений 

КМУ, существенно ухудшая стабильность парамет-

ров соединений. 
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ИССЛЕДОВАНИЕ КАЧЕСТВА ЗАКЛЕПОЧНЫХ СОЕДИНЕНИЙ 
АВИАЦИОННЫХ КОНСТРУКЦИЙ ИЗ КМУ 

 
Ю.А. Воробьев 

Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского «ХАИ» 

 
Изложены результаты экспериментальных исследований величины и характера распределения ра-
диального натяга как основного критерия качества заклепочных соединений образцов из углепла-
стика, выполненных различными способами клепки. 

* * * 
Викладено результати експериментальних досліджень величини і характеру розподілу радіального 
натягу як основного критерію якості заклепувальних з'єднань зразків із вуглепластика, виконаних 
різними способами клепання. 

* * * 
The results of experimental researches of magnitude and character of distribution of a radial tightness are 
explained as basic criterion of quality of rivet joints is model from a carboncomposite executed by different 
methods of riveting. 

 

В соответствии с существующими особенно-

стями процесса клепки деталей из композиционных 

материалов к качеству заклепочных соединений из 

КМУ предъявляют следующие требования [1-5]: 

 расположение заклепок в швах, минимальные 

перемычки, прямолинейность швов, тип и ма-

териал заклепок и шайб должны соответство-

вать чертежам и техническим условиям; 

 закладные головки заклепок и шайбы под ЗГ 

должны прилегать всей поверхностью к мате-

риалу пакета; 

 после клепки зазоры между деталями в местах 

их постановки не допускаются; местные зазоры 

в пакетах между заклепками не должны пре-

вышать 0,1…0,15 мм в зависимости от толщи-

ны листа (однако не более 15 % заклепок шва); 

 на поверхности деталей из КМУ не допускают-

ся: врезание или вмятие ЗГ и шайб на глубину 

более 0,15 мм; зарубки, царапины и подсечки, 

нарушающие целостность композиции; удале-

ние царапин, зарубок, подсечек и других по-

вреждений с помощью зачистки наждачной бу-

магой, кроме мест, указанных в чертежах; 

 не разрешается клепать КМУ стальными и ти-

тановыми заклепками без специальной дора-

ботки и без шайб под ЗГ. Допускается выпол-

нять соединение без шайбы при наличии в па-

кете под ЗГ металлического листа толщиной не 

менее 1,5 мм, имеющего b не менее 690 Мпа; 

 радиальный натяг в соединении должен быть 

распределен равномерно по толщине пакета и 

иметь значение менее 0,8…1,2 % [2] для пре-

дотвращения разрушения связующего. 

В исследованиях был принят общепризнанный 

критерий ресурса и герметичности – величина ради-

ального натяга и характер его распределения, кото-

рые определяют качество заклепочных соединений. 

В связи с этим целью работы являлись сравни-

тельные исследования величины и характера рас-

пределения радиального натяга у заклепочных со-

единений КМУ, выполненных титановыми заклеп-

ками с шайбой с использованием пресса, пневмати-

ческих многоударного и импульсного молотков. 

Исследования проводили для заклепок диамет-

ром d=4 мм и d=3 мм с плоскоскругленной головкой 

из титанового сплава ВТ16 (ОСТ 1 34008-86) с шай-

бой под ЗГ из того же сплава (ОСТ 1 34503-86). 

Толщина пакета из КМУ составляла S=1,85d; 2d. 

 Ю.А. Воробьев 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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Подбор длин заклепок осуществляли по технологи-

ческим рекомендациям [3]. Форма ЗГ – плоская, а 

для импульсной клепки – плоская и полукруглая. 

Отверстия под заклепки выполняли в два пере-

хода: сверление с охлаждением водой на стационар-

ном сверлильном станке с частотой вращения 65 с-1 

и последующим развертыванием вручную до разме-

ра do=4,1Н9 или do=3,1Н9 соответственно. Для каж-

дого отверстия проводили контроль перпендику-

лярности его оси плоскости пакета, визуальный 

контроль отсутствия трещин по кромкам отверстий, 

отслоений и выкрашивания связующего на стенках 

отверстий. 

Клепку выполняли на прессе мод. КП-204М; 

многоударным молотком мод. КМП-25 (метод клеп-

ки – прямой, поддержка с плоской рабочей частью 

массой mп=3d, где d – диаметр заклепки, мм, mп – 

масса поддержки, кг [5]); пневмоимпульсным кле-

пальным молотком мод. МПИ-90М (поддержки с 

плоской рабочей частью и с лункой по форме за-

кладной головки заклепки массой mп=d; обжимки с 

плоской рабочей частью и со сферическими лунка-

ми Rсф=d, h=0,3d и Rсф=1,25d, h=0,22d при 

dmax=1,42d массой 0,14 кг). 

Радиальный натяг в соединении определяли по 

типовой методике. Перед клепкой индикаторным 

нутромером измеряли диаметр отверстия do в четы-

рех сечениях h/S=15; 35; 65 и 85 %, где h – расстоя-

ние от поверхности пакета со стороны закладной 

головки заклепки до измеряемого сечения (рис. 1). 

-1,0 0 1,0 2,0 3,0 [%]

- прессовая клепка;
- многоударная клепка;
- импульсная клепка (обжимка и поддержка с плоской рабочей частью);
- импульсная клепка (обжимка с плоской рабочей частью, поддержка с лункой по форме
  закладной головки заклепки массой = );
- импульсная клепка (обжимка со сферической лункой =  поддержка с плоской рабочей
  частью массой m =d);
- импульсная клепка (обжимка со сферической лункой R =1,25d, поддержка с плоской
  рабочей частью массой m =d);
- импульсная клепка (обжимка со сферической лункой R =1,25d, поддержка с лункой по
  форме закладной головки заклепки массой m =d)

m d
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Рис. 1. Графики распределения радиального натяга по толщине пакета для различных способов клепки:
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Величину радиального натяга  в каждом сече-

нии определяли по формуле 

 100%
d

ddΔ
o

oз 


 . (1) 

Высота и диаметр ЗГ заклепок в соответствии с 

технологическими рекомендациями [3] составляли 

соответственно для плоских ЗГ 

 hзг=(0,3750,025)d и Dзг=(10,05)d; (2) 

для полукруглых ЗГ 

 hзг=(0,4250,025)d и Dзг=(1,20,05)d. (3) 

По результатам измерений были построены 

графики распределения натяга по толщине пакета 

для различных способов клепки (см. рис. 1). 

Анализ графиков позволяет выявить следую-

щие закономерности: 

1. При прессовой клепке натяг реализуется на 

75 % толщины пакета в зоне ЗГ заклепки, со сторо-

ны закладной головки имеется зазор до –1,3 %. 

Многоударная клепка, наоборот, обеспечивает натяг 

до 2,7 % под закладной головкой при незначитель-

ной зазоре под ЗГ. Импульсная клепка в зависимо-

сти от схемы деформирования и параметров процес-

са способна обеспечить широкий диапазон зазоров-

натягов в соединении (рис. 2): обжимка с плоской 

рабочей частью, поддержка с лункой по форме за-

кладной головки заклепки – зазор до –0,83 %; об-

жимка со сферической лункой Rсф=d, h=0,3d, под-

держка с плоской рабочей частью – натяг до 3,37 %. 

Клепка с использованием поддержки, имеющей 

плоскую рабочую поверхность, при образовании 

полукруглых ЗГ за счет повышения энергии дефор-

мирования (примерно на 25 % для Rсф=d) сопровож-

дается значительной деформацией заклепки, что 

вызывает улучшение равномерности распределения 

натяга и его одновременное увеличение. Для Rсф.=d 

величина натяга превышает критическое для угле-

пластика значение [2, 6, 7], что является причиной 

растрескивания матрицы композита, снижения ста-

тической прочности и усталостной долговечности. 

Применение при импульсной клепке поддержки с 

лункой по форме закладной головки заклепки, огра-

ничивающей деформацию последней, снижает ве-

личину радиального натяга по всей толщине пакета. 

 

2. Наиболее равномерно по толщине пакета рас-

пределен натяг при импульсной клепке с использо-

ванием поддержки с плоской рабочей поверхно-

стью: при клепке плоской обжимкой диапазон изме-

нения натяга в измеряемой зоне пакета в среднем не 

превышает 0,30 %, при клепке обжимкой со сфери-

ческой лункой Rсф.=d – 0,53 %. Для остальных же 

способов клепки этот диапазон примерно одинаков 

и в среднем составляет: для импульсной клепки с 

использованием поддержки с лункой по форме за-

кладной головки заклепки – 1,11 и 0,66 % для пло-

ской обжимки и обжимки со сферической лункой 

Rсф=d соответственно; 1,31 % - для прессовой клеп-

ки и 1,09 – для клепки многоударным пневмомолот-

ком. 

3. Наиболее высокая стабильность параметров со-

единения характерна для импульсной клепки об-

жимкой со сферической лункой: среднеквадратич-

ное отклонение величины радиального натяга соста-

[%]


Рис. 2. Зависимость величины натяга в соединении от
кривизны сферической лунки в обжимке при импульс-
ной клепке (поддержка с плоской рабочей частью):
                       Результаты эксперимента:
         - импульсная клепка (обжимка с плоской рабочей
           частью);
         - импульсная клепка (обжимка со сферической
           лункой R =d);
         - импульсная клепка (обжимка со сферической
           лункой R =1,25d).
                        - Аппроксимирующая кривая
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вило s=0,36 % и s=0,21 % (или s/ср=12,68 % и 

s/ср=16,82 %, где ср – величина среднего натяга) 

для Rсф=d и Rсф=1,25d соответственно. При исполь-

зовании плоской обжимки s=0,12 % и s=0,19 % (или 

s/ср=21,56 % и s/ср=30,50 %) для поддержки с пло-

ской рабочей поверхностью и с лункой по форме 

закладной головки заклепки соответственно. Как 

видно, с увеличением радиуса сферической лунки 

стабильность параметров соединения падает. Для 

прессовой клепки s=0,14 % или s/ср=30,06 %. Наи-

больший разброс параметров выявлен для много-

ударной клепки: s=0,39 % или s/ср=60,19 %. 

 

Заключение 
 

На основе выявленных закономерностей можно 

сделать следующие выводы: 

1. Импульсная клепка в зависимости от схемы 

деформирования обеспечивает широкий диапазон 

величин радиальных натягов, способствует их ста-

бильности, равномерности распределения по тол-

щине пакета, предоставляет возможность управлять 

их величиной и характером распределения. 

2. Варьирование Rсф обжимки при использо-

вании плоской поддержки позволяет получить тре-

буемую величину натяга в соединении (см. рис. 2). 

При этом результаты эксперимента с достаточной 

точностью можно описать следующим полиномом: 

 7,0
R

d1,2
5

сф











 , (4) 

где  - значение радиального натяга, %. 

3. Из графика рис. 2 и формулы (4) видно, что 

рекомендуемые в качестве оптимальных величины 

радиальных натягов =0,8…1,2 % можно обеспе-

чить импульсной клепкой обжимкой со сферической 

лункой Rсф=(1,5…1,8)d с использованием поддерж-

ки с плоской рабочей частью. 
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Приведены результаты исследований  влияния технологических загрязнений на ресурс агрегатов 
авиационных двигателей, определения источников этих загрязнений и результаты термоимпульсной  
очистки поверхностей деталей. 

* * * 
Наведено результати досліджень впливу технологічних забруднень на ресурс агрегатів авіаційних 
двигунів, визначення джерел цих забруднень і результати термоімпульсної очистки поверхонь дета-
лей. 

* * * 
The outcomes of researches of influencing of technological contaminations on resource of aggregates of 
aero-engines, definition of sources of these contaminations and outcomes thermal-pulse of clearing of 
surfaces of parts are adduced. 
 

Создание и производство высокоресурсных, 

надежных в эксплуатации машин актуально для все-

го машиностроения, поскольку это рациональный 

путь экономии материальных и энергетических ре-

сурсов страны, снижения нагрузки на окружающую 

среду путем уменьшения объемов производства и 

вредных  выбросов, сопутствующих износу машин.  

Одним из наиболее эффективных мероприя-

тий по обеспечению высокого ресурса и надежности 

в эксплуатации  прецизионных пар трения является 

очистка поверхностей от технологических загрязне-

ний. Поэтому интерес к отделочно-очистным техно-

логиям в высокоразвитых в промышленном отноше-

нии странах не ослабевает несколько десятилетий 

[1,2,3]. За последние 10 лет количество применяе-

мых отделочно-очистных методов увеличилось  с 80 

до 110  и  на порядок больше моделей оборудования 

для  их реализации. Это свидетельствует как  о важ-

ности, так и о  сложности решения рассматриваемой  

проблемы. Однако известные технологии и обору-

дование не решают проблем отечественного маши-

ностроения и, в частности, авиационного агрегато-

строения.  

Основной причиной  неэффективности  ис-

пользования  узкоспециализированного оборудова-

ния и технологий, разработанных в странах Запад-

ной Европы, США, Японии и др. под структуру сво-

ей промышленности, где преобладают мелкие, спе-

циализированные фирмы,  объясняется следующим.  

Для обеспечения гарантированного качества изде-

лий необходимо очищать 100% деталей, входящих в 

автономный узел, что в условиях производства агре-

гатов летательных аппаратов приводит к использо-

ванию около 20 методов и соответствующего коли-

чества оборудования [1]. 

Но в СССР, а в последующем и в странах 

СНГ это направление техники не получило должно-

го развития. В рыночных условиях игнорировать 

проблему очистки поверхностей деталей машин и 

механизмов в Украине и странах СНГ без потери их 

конкурентной способности невозможно. Поэтому 

необходимы исследования и разработка новых тех-

нологий, работы по адаптации к структуре отечест-

венного машиностроения известных универсальных 

методов очистки, изучение природы образования  

ликвидов. 

Специфические условия эксплуатации лета-
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тельных аппаратов диктуют особые и жизненно не-

обходимые для аэрокосмической техники  требова-

ния к надежности  работы агрегатов.  Надежность  

прогнозируется в процессе обоснования схемных, 

конструктивных и технологических  решений;  

обеспечивается в производстве комплексом техно-

логических процессов при обработке, сборке, тех-

ническом контроле и испытаниях; реализуется и 

поддерживается в эксплуатации. Основные показа-

тели надежности  гидравлических и топливных аг-

регатов – долговечность, характеризуемая ресурсом, 

безотказность и сохраняемость. Такие показатели, 

как ресурс и безотказность, обеспечиваются в про-

изводстве, а проявляются в условиях эксплуатации. 

Топливные и гидравлические агрегаты летательных 

аппаратов имеют большое количество различных по 

конструкции и назначению золотниковых и плун-

жерных пар, работоспособность которых определяет 

надежность изделий. 

Необходимым условием безотказной  работы 

является высокая стабильность сил трения  в данных 

парах, для чего следует обеспечить качественную 

очистку и предохранение поверхностей и кромок 

деталей от технологических  загрязнений. Попадая в 

зазоры между рабочими поверхностями прецизион-

ных пар, твердые частицы вызывают  увеличение 

сил трения, задиры и заклинивание трущихся пар, 

интенсивный износ или заращивание зазоров. При-

чем, чем точнее механизм, тем он чувствительнее к 

этим  частицам. 

Гранулометрический анализ твердых частиц, 

обнаруженных в полостях и на поверхностях  дета-

лей агрегатов  летательных аппаратов, показал, что 

доминируют металлические детали и разброс их 

размеров составляет от сотых долей до 200 микрон. 

Наиболее массовые частицы (более 92%) имеют 

величину менее 5 мкм. Обеспечение промышленной 

чистоты авиационных агрегатов в производстве и в 

эксплуатации в значительной степени зависит от 

определения источников загрязнения.  

Из литературы [4] известно, что подавляющее 

количество загрязняющих частиц имеют размер ме-

нее 5 микрон. На рис. 1 показан график распреде-

ления частиц по размерам согласно ГОСТ 17216-

71(6-й класс чистоты). В то же время установлен 

факт постепенного увеличения концентрации час-

тиц в рабочих жидкостях в процессе  эксплуатации, 

не удерживаемых бортовыми фильтрами, на поря-

док и более. При этом статистика отказов показыва-

ет, что основная доля приходится на превышение 

норм по массовой концентрации, а не по размерам 

неотфильтрованных частиц [5]. Увеличение  кон-

центрации твердых частиц в два раза снижает нара-

ботку агрегатов в четыре раза. На рис. 2 показана 

зависимость наработки на отказ золотниковых агре-

гатов и гидронасосов от класса чистоты рабочих 

жидкостей.  

Источником увеличения концентрации час-

тиц в рабочих жидкостях являются продукты изно-

са. В отечественном  машиностроении явление из-

носа пар трения на начальной стадии эксплуатации 

получило определение “установившейся“, или “рав-

новесной“ шероховатости, которая не соответствует 

шероховатости, заданной в чертежах.  

Устранение неконтролируемого изменения 

микрорельефа поверхностей трущихся пар позволя-

ет в конечном итоге прогнозировать ресурс и на-

дежность изделий машиностроения. Работы по соз-

данию износостойкого микрорельефа ведутся во 

многих высокоразвитых в промышленном отноше-

нии странах. Например, в соответствии со стандар-

том DIN 4776, действующим в западноевропейских 

странах, контролируют, кроме параметров микро-

геометрии поверхности, форму профиля. Используя 

кривую Аббота–Файерстоуна [6], можно выделить 

следующие элементы  профиля шероховатости: ус-

редненную высоту выступов, быстроизнашиваю-

щуюся в начальный период эксплуатации; усред-

ненную глубину неровностей профиля поверхности, 

являющуюся основой профиля поверхности, дли-

тельное время находящейся в работе и оказывающей 

основное влияние на срок службы изделия; усред-

ненную глубину впадин, определяющих смазываю-

щую способность поверхности (рис. 3).  
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Рис.1. Количество частиц по размерам  Рис.2. Изменение наработки Т от класса чистоты 
жидкостей (1,2 – зависимости с учетом превышения  
норм по массовой концентрации<5мкм) 

 

 
Рис.3. Профилограмма (а) и кривая Аббота-Файерстоуна (б): Rpk - быстроизнашивающаяся часть профиля; 

Rk - соответствует профилю при длительной эксплуатации; Rvk - усредненная глубина впадин профиля, 
удерживающих смазку 

 
Определение характеристик профиля шероховато-

сти позволяет на стадии изготовления сформировать 

функционально необходимый микрорельеф поверх-

ностей  (получить износоустойчивый  профиль) и 

избежать их интенсивного износа в эксплуатации, а 

значит, и загрязнения гидравлических систем [6]. 

Управляемое формирование микрорельефа 

поверхностей  несомненно позволяет  уменьшить 

загрязнения систем продуктами износа при эксплуа-

тации изделий. Однако из производственного опыта 

известен и другой источник технологических за-

грязнений – металлические частицы после механи-

ческих видов обработки [1]. Этим обстоятельством 

продиктовано подробное изучение поверхностного 

слоя деталей в цельях выявления наличия частиц, 

поскольку результаты важны как при обеспечении 

промышленной чистоты, так и при  разработке тех-

нологии  изготовления  деталей. 

С учетом важности и ответственности, а так-

же высокой стоимости деталей эксперименты по 

очистке и исследованию состояния поверхностей 

проводили на специально разработанных образцах, 

шероховатость которых соответствует шероховато-

сти деталей выпускаемых изделий. Целью  данных 

экспериментальных исследований является опреде-

ление наличия микрочастиц и характера их связи с 

поверхностями образцов, изучение  поведения мате-

риала образцов при обработке, а также выявление 

закономерностей удаления частиц и микрозаусенцев 

с очищаемой поверхности.  Поскольку детали, под-

вергаемые очистке, и свойства их материалов весь-

ма разнообразны, то  для моделирования процессов 
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термоимпульсной очистки была разработана мето-

дика и план проведения экспериментов, свойства 

которых хотя и идеализированы, но соответствуют 

практической картине. Перенос результатов лабора-

торных экспериментов в практические знания помо-

гают в определении параметров процесса очистки 

при минимальных затратах. 

На основе расчетов выведены уравнения рег-

рессии, проведены проверки на адекватность линей-

ных моделей и на значимость коэффициентов  рег-

рессии. Все модели адекватны процессу, поэтому 

можно сделать вывод, что режимы выбраны пра-

вильно, эксперимент проводился при оптимальных 

условиях и не требует повторения серии опытов. 

Экспериментальные исследования техноло-

гического процесса термоимпульсной очистки  по-

верхностей образцов, имитирующих поверхности 

деталей авиационных агрегатов с шероховатостью 

от 27,0 до 0,02 мкм, позволили установить взаимо-

связь размеров ликвидов и величины шероховато-

сти; визуально определить наличие ликвидов и их 

характер сцепления с поверхностями образцов; вы-

явить влияние импульсного нагрева на изменение 

микроструктуры материала, микротвердости по-

верхностного слоя.  

На рис. 4 – 9 показаны типовые профило-

граммы и соответствующие им микрошлифы образ-

цов в исходном состоянии и после термоимпульсной 

очистки. На рис. 4,а; 6,а; 8,а изображены микро-

шлифы образцов с поверхностями 4-го, 6-го, 12-го 

классов шероховатости после механических видов 

обработки, отчетливо проявлены характерные мик-

роликвиды – в виде микрочастиц и в виде пленов. 

Плены наблюдаются при обработке деталей прити-

рами и мелкозернистыми абразивными кругами.  

Комплексные исследования поверхностей об-

разцов позволили установить влияние термоим-

пульсной обработки на степень их очистки от тех-

нологических загрязнений. Исследования микро-

шлифов показали наличие микрочастиц на поверх-

ностях всех образцов после механической обработ-

ки, а после термоимпульсной очистки микрочасти-

цы не наблюдались. Контроль качества очистки по-

верхностей с использованием микрошлифов дорого-

стоящий, трудоемкий, требует высокой квалифика-

ции исполнителей и малопригоден в условиях про-

изводства. Изменение шероховатости поверхностей 

образцов в процессе термоимпульсной очистки дает 

возможность качественной оценки удаления ликви-

дов с деталей по характеру изменения ее величины. 

     
   а       б 

Рис.4. ×220.  Ra=7 мкм. 
Поверхность в исходном состоянии и после термоимпульсной очистки 

 

              
   а       б 

Рис.5. Ra=7 мкм. Г.У.-20, В.У.-1000.  
Типовые профилограммы образцов до и после термоимпульсной очистки 
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Рис. 6. ×220. а - Ra=1,86…1,94 мкм;  б - Ra=1,12…1,28 мкм. 
Поверхность в исходном состоянии и после термоимпульсной очистки 

 

        
   а       б 

Рис. 7. а - Ra=1,86…1,94 мкм;  б - Ra =1,12…1,28 мкм. Г.У.-20, В.У.-2000 
Типовые  профилограммы образцов до и после термоимпульсной очистки. 

 

    
   а       б 

Рис. 8. ×320. Ra=0,04, 0,05 мкм.  
Поверхность в исходном состоянии и после термоимпульсной очистки 

 

   
   а       б 

Рис. 9. Ra=0,04, 0,05 мкм. Г.У.-20, В.У.-50000. 
 Соответственно типовые профилограммы образцов до и после темоимпульсной очистки. 

 
Установлено также, что длительность контак-

та обрабатываемых деталей с продуктами сгорания  

влияет на степень загрязнений поверхностей окси-

дами. Так, с уменьшением времени контакта по-

верхности более чистые, но при очистке кромок  

наблюдаются остатки ликвидов. Влияние давления 

горючей смеси на качество очистки хорошо согла-

суется с расчетными экспериментами и определяет-

ся величиной тепловой энергии, т. е. чем больше 

величина удаляемых частиц, тем выше необходимое 

давление смеси. На режимах    Рсм= 0,63 МПа   при   

τ = 0,006 с и τ = 0,05 с лучшие результаты прояви-

лись на образцах с шероховатостью 7–10-го классов, 

а на остальных образцах изменения по сравнению с 
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исходным состоянием весьма незначительны. На 

режимах Рсм =1,26 МПа при τ = 0,05 с и τ = 0,006 с 

результаты обработки проявились на всех образцах 

без исключения, при этом на поверхностях, обрабо-

танных чугунным притиром произошло удаление 

пленов (рис.8,а) и вскрылся микрорельеф, предше-

ствующий процессу притирки (рис.9,б). Более высо-

кое качество очистки наблюдалось при длительно-

сти контакта   продуктов   сгорания   с  образцами   

0, 006 с. Объяснение этого явления требует допол-

нительных исследований с регистрацией параметров 

газов в рабочей камере. 

Величина микрочастиц и микрозаусенцев, 

обнаруженных на микрошлифах, не превышала 5 

мкм ( см. рис. 4,а; 6,а; 8,а). Следует отметить, что на 

микрошлифах размеры ликвидов можно оценить 

только приблизительно. Сравнение микронеровно-

стей до и после термоимпульсной очистки (рис.4,б; 

6,б; 8,б) позволяет оценить величину загрязняющих 

частиц, попадающих в систему в процессе прира-

ботки агрегатов.  

 

Выводы 
 

1. Исследования образцов, имитирующих по-

верхности деталей агрегатов летательных аппаратов, 

выявили наличие сложной структуры микроликви-

дов в виде микрочастиц и пленов на их поверхно-

стях после механических видов обработки. 

2. Управляемое формирование микрорельефа 

поверхностей трения уменьшает загрязнение систем 

продуктами износа при эксплуатации. 

3. Наличие сложной структуры металличе-

ских частиц после механической обработки как ис-

точника технологических загрязнений требует более 

детального изучения поверхностного слоя деталей 

из различных материалов. 

4. Ресурс агрегатов зависит от массовой ха-

рактеристики загрязнений, включая частицы мень-

ше пяти микрон. 

5. Результаты исследований дают основание 

для  критического переосмысления установившихся 

представлений о выборе величины шероховатости 

поверхностей  и научно обосновано привести ее 

размеры в соответствие с функциональной необхо-

димостью. Введение термоимпульсной  очистки 

поверхностей после механической обработки дета-

лей позволяет понизить класс чистоты поверхно-

стей, улучшая тем самым условия смазки путем 

увеличения микрообъемов, удерживающих смазку, 

и значительно удешевляя стоимость  финишных 

операций. 
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Приводена разработанная в ОАО "АВТРАМАТ" методика проектирования современных поршней раз-
личного назначения, оптимизированная под производственную базу данного предприятия и рассчитан-
ная на использование вычислительной техники и современного программного обеспечения (программы 
трехмерного проектирования и расчета методом конечных элементов). 

* * * 
In article designing methods of modern pistons of deferent purpose, which was developed in joint-stock compa-
ny “AVTRAMAT”, adapted for manufacture capabilities of this enterprise and designed to apply computer and 
modern software (3D CAD CAE and FFE analysis) is described. 

* * * 
Наведено розроблену в ОАО “АВТРАМАТ” методику проектування сучасних поршнів різноманітного 
призначення, оптимізовану під виробничу базу цього підприємства, що розрахована на використання об-
числювальної техніки та сучасного програмного забезпечення (програма тривимірного проектування та 
розрахунку методом кінцевих елементів).  
 
Постановка проблемы и ее связь с научно-

практическими задачами. На ОАО «АВТРАМАТ» 
выпускается широкий спектр поршней для различ-
ных двигателей внутреннего сгорания и компрессо-
ров. До недавнего времени проектирование оснаст-
ки для производства поршня выполняли вручную по 
чертежам готового изделия (поршня), полученным 
от заказчика. После внедрения на предприятии со-
временной вычислительной техники изменилась 
идеология изготовления поршня. По существующе-
му чертежу  создавалась трехмерная твердотельная 
модель поршня и отливки, после чего переходили к 
проектированию оснастки. Но такой подход не под-
разумевает проведения собственно конструирова-
ния, а только лишь создания геометрической модели 
уже разработанного поршня. В настоящее время  
ОАО «АВТРАМАТ» приступает к производству 
поршней собственной разработки, что, в свою оче-
редь, требует разработки соответствующей методи-
ки, учитывающей особенности проектирования и 
расчета с применением вычислительной техники, 
проведения экспериментальных исследований, а 
также учитывающей особенности производства. 

Обзор публикаций и нерешенных проблем. 
Известные источники информации [1,2] не дают 
прямого ответа на вопрос о том, каким должна быть 

конструкция поршня. В ряде работ [3,4] обсуждена 
общая постановка задачи и приведены некоторые 
частные решения по вопросам проектирования не-
сущих поверхностей, но вопросы, связанные с оп-
тимизацией внешней и внутренней поверхностей, 
освещены недостаточно. 

Цель. Целью работы является систематизация и 
совершенствование методики получения тела, 
внешней и внутренней поверхностей поршня для 
последующего использования при проектировании 
поршней ДВС различного назначения  производства 
ОАО «АВТРАМАТ». 

Результаты исследований. Поставленная задача 
была решена и в результате разработана методика 
проектирования поршней, блок-схема которой пока-
зана на рисунке. 

Исходным пунктом в методике проектирования 
поршня является постановка задачи, подразуме-
вающая выдачу технического задания (ТЗ) на пор-
шень. В ТЗ оговаривается назначение поршня, усло-
вия работы, тип дополнительного охлаждения (если 
необходимо), материал, из которого он будет изго-
товлен, основные геометрические параметры. На 
основе этих и других данных, характеризующих 
двигатель в целом, проводится тепловой расчет дви-
гателя, в результате которого определяется давление 

 А.В. Белогуб, А.А. Зотов, Ю.А. Гусев 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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в цилиндре, необходимое для дальнейшего расчета 
поршня на прочность. Затем на основе ТЗ на пор-
шень, теплового расчета двигателя, литературных 
источников [1,2], экспериментальных данных и су-
ществующих аналогов формируются геометриче-
ские ограничения, накладываемые на проектируе-
мый поршень. Это – условный диаметр поршня, вы-
сота, диаметр и расположение отверстия под порш-
невой палец, количество, размеры и положение 
компрессионных и маслосъемных колец, тип и ос-
новные размеры камеры сгорания (КС), толщина 
донышка и другие параметры, согласно которым 
строится предварительная трехмерная модель от-
ливки, а затем и самого поршня. Большое влияние 
на формообразование внутренней части поршня 
оказывает последующая механическая обработка 
отливки, что подразумевает необходимость опреде-
ления установочных баз. Таким образом, еще на 
стадии проектирования отливки поршня учитывает-
ся технологический аспект его создания. 

Важным ограничивающим фактором при проек-
тировании является масса, поэтому большое внима-
ние уделяется оптимизации поршня по массе в це-
лях снижения последней с сохранением необходи-
мых прочностных свойств, а также обеспечения 
достаточной жесткости и хорошего теплоотвода от 
донца. 

Следующий этап после создания трехмерной гео-
метрической модели – создание модели для расчета 
методом конечных элементов (МКЭ). На этой модели 
выделяются специальные площадки для задания гра-
ничных условий при прочностном и тепловом расче-
тах. Для определения силы инерции, боковых сил и 
плеч, на которые они действуют, проводится дина-
мический расчет двигателя. Результатами этого рас-
чета являются параметры в цилиндре двигателя на 
режимах, при которых поршень испытывает наи-
большие напряжения и деформации. После этого соз-
даются модели силового и теплового нагружений 
поршня [3].  

Далее твердотельная модель разбивается на ко-
нечные элементы, после чего проводятся силовой и 
тепловой расчеты по МКЭ. В результате этих расче-

тов получают поля напряжений и деформаций соот-
ветственно от силового воздействия и температуры, 
а также поле распределения температур. 

Этап предварительного проектирования заканчи-
вается оценкой результатов расчетов, при этом оце-
ночным критерием являются критерий работоспо-
собности по прочности. При неудовлетворительном 
результате проводится коррекция трехмерной модели 
отливки и поршня с последующим уточнением массы 
поршня, проведением повторного динамического 
расчета, коррекции трехмерной модели для расчета 
по МКЭ, уточнением модели силового и теплового 
нагружений, повторного разбиения модели на конеч-
ные элементы, проведением силового и теплового 
расчетов. Таким образом, коррекция модели прово-
дится до тех пор, пока не будут выполнены все кри-
терии оценки.  

После принятия окончательного варианта моде-
ли формируется профиль поршня [4,5]. Параллельно 
этому проектируется и изготовляется литейная ос-
настка, а также оснастка для механической обработ-
ки. По окончании этого этапа изготавливается 
опытный образец.  

Следующий крупный этап – экспериментальные 
исследования и их анализ. Экспериментальные ис-
следования можно разделить на три основных типа - 
температурные, ресурсные и прочностные. 

При температурных исследованиях эксперимен-
тальным путем определяется температурное поле 
поршня. Для этого в характерных точках поршня 
внедряются термоиндикаторы ИМТК (измерители 
максимальной температуры, кристаллические), ко-
торые позволяют измерить максимальную темпера-
туру на поверхности поршня на работающем двига-
теле. Измерения проводятся на режиме максималь-
ной мощности, когда поршень испытывает наи-
большие термические нагрузки. Метод измерения 
максимальной температуры с помощью ИМТК ос-
нован  на отжиге дефектов, возникших в кристалле 
алмаза или карбида кремния под действием облуче-
ния, в результате чего параметры кристаллических 
решеток изменяются. По результатам эксперимен-
тальных данных проводится идентификация гра-
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ничных условий, которая заключается в нахождении 
условий теплообмена на поверхности поршня, обес-
печивающих расчетное температурное поле, значе-
ния температур которого в контрольных точках сов-
падают со значениями температур, полученных экс-
периментально. После уточнения граничных усло-
вий проводится повторный тепловой расчет с по-
следующей оценкой результатов. При необходимо-
сти в модель поршня вносятся изменения, и цикл 
повторяется, как было описано ранее. 

В ходе прочностных исследований проводится 
идентификация модели нагружения и определяется 
коэффициент коррекции. Для проведения этих ис-
следований на внутреннюю поверхность поршня 
наклеиваются тензорезисторы, а поршень монтиру-
ется на специальную установку, на которой имити-
руется нагружение поршня в цилиндре двигателя 
максимальным давлением цикла с учетом действия 
боковых сил. По результатам эксперимента прово-
дится идентификация модели нагружения и опреде-
ляется коэффициент коррекции  

Ресурсные испытания проводятся на моторном 
стенде с динамометром постоянного тока DS 926-4V 
по утвержденной программе в соответствии с рабо-
той [6]. Важнейшим оценочным параметром  при 
этих испытаниях является критерий работоспособ-
ности по износу. 

По окончании полного цикла эксперименталь-
ных исследований и их анализа проводится необхо-
димая коррекция модели поршня и литейной осна-
стки, а также остальные работы согласно приведен-
ной схеме (см. рисунок). При получении положи-
тельного результата в ходе экспериментальных ис-
следований поршень принимается к производству. 

Перспективы дальнейших исследований.  
Описанная методика не включает в себя вопросы, 
связанные с поведением слоя смазки в зазоре «юбка 
поршня - гильза», существенно влияющих на рабо-
тоспособность двигателя.  

Выводы. Разработанная методика позволяет 
спроектировать поршень любой сложности и подго-
товить его к производству  в кратчайшие сроки. Та-
кая возможность объясняется тем, что при проекти-

ровании используется современная вычислительная 
техника, программы прочностного расчета и тепло-
напряженного состояния, позволяющие на ранней 
стадии выявить «узкие» места и исправить модель 
поршня до создания опытного образца и проведения 
испытаний.  

Литература 
1. Автомобильные двигатели / Под ред. д-ра 

техн. наук И.С. Ховаха. - 2-е изд., перераб. и доп. – 
М.: Машиностроение,1977. -592 с. 

2. Двигатели внутреннего сгорания: Конструиро-
вание и расчет на прочность поршневых и комбини-
рованных двигателей: Учебник для студентов вту-
зов, обучающихся по специальности “Двигатели 
внутреннего сгорания” / Д.Н. Вырубов, С.И. Ефи-
мов, Н.А. Иващенко и др.; Под ред. А.С. Орлина, 
М.Г.Круглова. - Изд. перераб. и доп.-М.: Машино-
строение, 1984, -- 384 с. 

3. Исследование температурного поля поршня     
/ А.В. Белогуб, А.Г. Щербина, А.А. Зотов, Ю.А. Гу-
сев // Авиационно-космическая техника и техноло-
гия. – Харьков, 2002. Вып. 31 . – С. 120-123. 

4. Расчетно-экспериментальное формирование 
образующей поршня тепловозного дизеля / А.В. Бе-
логуб, А.Г. Щербина, А.А. Зотов // Авиационно-
космическая техника и технология. – Харьков, 2001. 
Вып. 26 . – С. 100-102.  

5. Белогуб А.В. Новые подходы к конструирова-
нию поршней //Авиационно-космическая техника и 
технология: Сб. науч. тр.- Харьков: ХАИ,2000. – 
Вып.19. Тепловые двигатели и энергоустановки.-
С.201-206. 

6. Двигатели автомобильные. Методы стендовых 
испытаний. ГОСТ 14846-81 (СТ СЭВ 765-77). Госу-
дарственный комитет СССР по стандартам. М. Из-
дание официальное. 

 
Поступила в редакцию 4.04.03 

 
Рецензент: д-р техн. наук, профессор Ведь 

В.Е., Национальный аэрокосмический университет 
им. Н.Е. Жуковского "ХАИ", г. Харьков. 
 



Двигуни аерокосмічних літальних апаратів 54

 

Трехмерная мо-
дель отливки и 

изделия 

Проектирование 
оснастки 

Деформации и на-
пряжения от тем-

пературы 

Силовой расчет 
МКЭ 

Геометрические 
ограничения 

Оценка ре-
зультатов 

Создание мо-
дели теплового 
нагружения 

Разбиение модели на конечные элементы 
 

Трехмерная мо-
дель для расчета 
по МКЭ 

Формирова-
ние профиля 

поршня 

Изготовление 
опытного образ-

ца 

Эксперименталь-
ные исследования 

и их анализ 

Создание мо-
дели силового 
нагружения 

Деформации и на-
пряжения от сило-
вого воздействия 

Тепловой расчет 
МКЭ 

Критерий 
работоспо-
собности по 

износу 

Критерий 
работоспо-
собности по 
прочности 

Коррекция 

Коррекция 

Технологический 
аспект 

Массовые огра-
ничения 

Тепловой расчет 
двигателя 

Динамический 
расчет двигателя 

Прочностные 

Ресурсные 

ТЗ на поршень 
(Постановка за-

дачи) 
 

Производство 

Идентифика-
ция граничных 

условий 

Идентификация 
модели нагруже-
ния, определения 

коэффициента 
коррекции 

Температурные 

Блок-схема 

Литературные 
источники, 

эксперимент, 
аналоги 

Литературные 
источники, 

эксперимент, 
аналоги 



Двигуни аерокосмічних літальних апаратів 55

УДК 629. 7.036.3 
 

МОДЕЛИРОВАНИЕ И АНАЛИЗ ДЕФЕКТОВ МАСЛОСИСТЕМЫ 
ПРИВОДНОЙ ГАЗОТУРБИННОЙ УСТАНОВКИ 

 
В.Т. Ширков 

 

ОАО “Мотор Сич” 
 

Приведены результаты разработки двухуровневой диагностической модели системы смазки газотур-
бинного двигателя, которая обеспечивает решение задач ее оперативного диагностирования. 

* * * 
Наведено результати розробки дворівневої діагностичної моделі системи мащення газотурбінного 
двигуна, яка забезпечує розв’язання задач її оперативного діагностування. 

* * * 
There are submitted results of development of a gas-turbine engine lubrication system two-level diagnostic 
model which allows to begin the solution of a run-time diagnosing problem.  
 

Предлагаемая работа направлена на решение 

проблемы обеспечения надежности нового поколе-

ния приводных газотурбинных установок (ГТУ), 

которая в значительной мере связана с нормальным 

функционированием их маслосистем (МС) и вне-

дрением автоматизированных систем диагностики 

их технического состояния. 

Анализ последних публикаций по данной про-

блеме [1] позволяет сделать вывод о том, что в них 

не рассматривается влияние отдельных дефектов на 

измеряемые параметры МС приводных ГТУ при 

различной степени их развития. Исключение со-

ставляет работа [2], в которой представлена модель 

дефектов МС и рассмотрено влияние засорения 

фильтра тонкой очистки на температуру масла на 

выходе из двигателя, но комплексный анализ влия-

ния дефектов МС на ее измеряемые параметры от-

сутствует. 

Целью данной работы является формирование 

методических основ решения задач диагностирова-

ния МС путем анализа связей контролируемых па-

раметров приводной ГТУ с дефектами МС. 

Объект исследования - МС приводной ГТУ на 

базе двигателя Д-336 в составе газоперекачивающе-

го агрегата (ГПА) - включает в себя следующие 

элементы: маслобак большой емкости, устанавли-

ваемый на ГПА, содержащий нагреватели для по-

догрева масла; блок охлаждения масла, устанавли-

ваемый также на ГПА и состоящий из пластинчато-

ребристых секций охлаждения и двух вентиляторов; 

маслоагрегат, являющийся частью двигателя, со-

стоящий из нагнетающего и четырех откачивающих 

насосов; фильтр тонкой очистки масла; измеритель 

температуры масла на входе в двигатель; воздухо-

отделитель; термостружкосигнализаторы и система 

суфлирования [4]. Контролируемыми параметрами 

МС являются: давление масла на входе в двигатель 

pм.вх, температура масла на выходе из двигателя tм.вых 

и маслоохладителя (МО) tм.вых.мо и давление суфли-

рования pсуф. Их изменение в процессе эксплуатации 

обусловлено влиянием режима и внешних воздейст-

вий, а также дефектов.  

Состав параметров, определяющих режим рабо-

ты МС, выбираи с учетом следующей особенности 

ее нагнетающего контура: за насосом установлен 

редукционный клапан, ограничивающий давление 

на входе в двигатель путем перепуска избыточного 

количества масла на вход насоса. Поэтому характе-

ристика маслосистемы, а следовательно, и ее мо-

дель, имеет два участка: на первом – давление за 

насосом pм.вх меньше граничного и определяется 

температурой tм.вх и частотой вращения ротора насо-

са nн (или частотой вращения ротора компрессора 

высокого давления n), на втором – давление посто-

янно и равно граничному pм.огр. Тогда модель нор-

 В.Т. Ширков 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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мального состояния для участков 1 и 2 

 )Х~(
норм.1

y~ и )Х~(
норм.2

y~  имеет следующий вид:  

;)нp~,нt
~,n~,вхt~f(норм.1y~   

.)нp~,нt
~,n~,огрp~,вхt~f(ном.2y~           (1) 

Нами была использована модель нормального 

состояния МС для і-го параметра на j-м участке [2], 

имеющая следующий вид: 

.нp~ij9C~н2t~ij8C~
нt

~
ij7C~2n~ij6C~n~ij5C~огр2p~ij4C~

мp~ij3C~вх2t~ij2C~вхt~ij1C~ij0C~)Х~(ijнy~







(2) 

Нормирование параметров модели выполняли по 

формуле  

базх
базхх

x~;
базy

базyy
y~





 , 

где базx  и базy  - значения параметров на базо-

вом режиме (для температур знаменатель имеет вид 

(tбаз + 273)). 

Из этого условия нормирования коэффициенты 

ij0С  в (2) равны нулю, а значения остальных коэф-

фициентов для указанных участков характеристики 

МС, полученные путем аппроксимации результатов 

расчета параметров МС с использованием теплогид-

равлической модели рабочего процесса [4], приве-

дены в работе [2].  

На рис.1 показан характер изменения tм.вых на 

втором участке характеристики МС при различных 

значениях настройки давления редукционного кла-

пана рогр и различных значениях температуры атмо-

сферного воздуха tн. 

Дефекты перечисленных выше основных эле-

ментов МС можно описать соответствующими па-

раметрами, значения которых отражают степень их 

развития:  

засорение фильтра – изменением коэффициента 

гидравлического сопротивления ф ;  

утечки масла на различных участках маслосис-

темы – соответствующим изменением расхода Q ;  

отказ работы редукционного клапана маслонасо-

са – параметром к.р ;  

нарушения в работе маслоохладителя (загрязне-

ние поверхности радиатора и выход из строя венти-

лятора) – изменением эффективной площади по-

верхности теплообмена F ;  

нарушения в работе коробки приводов и под-

шипников опор – параметрами ΔΘКП и ΔΘШ(Р);  

разрушение и износ контактных уплотнений, ог-

раничивающих масляные полости опор, – изменени-

ем  зазора ртку.щL . 

Влияние дефектов на параметры МС с учетом 

модели нормального состояния (1) может быть 

представлено как 

),D~(y~Δ)X~(норм.y~y~                        (3) 

 
а 

 
б 

Рис.1. Изменение tм.вых при различных значениях 
настройки давления редукционного клапана: 

а – атм5,2pогр  , б – атм5,3pогр   
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где  выхмосуфвхвхвых t,p,Q,p,ty   - контро-

лируемые параметры;  

y (Х)норм
  - параметры нормального состояния;  

D~  - параметры дефектов. 

Нормирование параметров дефектов D~  прово-

дили аналогично приведенному выше нормирова-

нию x~  и y~ . Исключение составил параметр засо-

рения фильтра, который определяли по следующей 

формуле: 
баз.фmax.ф

баз.фф
ф 


 . 

Моделирование дефектов МС, выполненное с 

использованием математической модели рабочего 

процесса МС [4] и ее программной реализации [5], 

подтвердило линейный характер их влияния на па-

раметры маслосистемы. Это позволяет представить 

входящую в (3) модель дефектов в следующем виде: 

;р.тндΔΘ1.22hр.твдΔΘ1.21hш.кндΔΘ1.20hл.твдΔL1.19hвал.твдΔα1.118h

ш.стΔΘ1.17hш.кндΔΘ1.16hкпΔΘ1.11hмоΔF1.10hцвостΔQ1.8hцвотвдΔQ1.7h

цвокндΔQ1.6hстннΔQ1.5hтвдннΔQ1.4hкндннΔQ1.3hннмбΔQ1.2hфΔξ1.1hвыхΔt







 

      ;ннΔΘ193hр.кΔΘ183hфΔξ31hвхм.Δp                                                                                            (4) 

;цвостΔQ4.8hцвотвдΔQ4.7h
цвокндΔQ4.6hстннΔQ4.5hтвдннΔQ4.4hкндннΔQ4.3hннмбΔQ4.2hфΔξ4.1hQΔ




 

;суфΔS5.17hправый.квд л.ΔL5.16h
квд.л. левыйΔL5.15hл.квдΔL5.14hртку.квд щ.ΔL5.13hртку.кнд щ.ΔL5.12hсуфp




 

Δt h Δξ h ΔQ h ΔQ h ΔQ h ΔQвых.мо 6.1 ф 6.3 нн кнд 6.4 нн твд 6.5 нн ст 6.6 кнд цво
h ΔQ h ΔQ h ΔQ h ΔF h ΔΘ h ΔΘ .6.7 твд цво 6.8 ст цво 6.9 м 6.10 мо 6.11 кп 6.17 ш.стдв о

        
       

 

Значения коэффициентов модели (4) представле-

ны в работе [2], малозначимые дефекты при этом не 

включены. 

Подставив (2) и (4) в (3), получим полную диагно-

стическую модель МС, которая имеет следующий вид:  

– для первого участка МС: 

;р.тндΔΘ1.22hр.твдΔΘ1.21h
ш.кндΔΘ1.20hл.твдΔL1.19hвал.твдΔα1.118hш.стΔΘ1.17hш.кндΔΘ1.16hΔΘ1.11h 

ΔF1.10hцвостΔQ1.8hцвотвдΔQ1.7hцвокндΔQ1.6h стннΔQ1.5hтвдннΔQ1.4h
кндннΔQ1.3hннмбΔQ1.2hфΔξ1.1ht~549,02n~105,0n~046,0вх2t~88,90вхt~107,0выхt~

кп

мо

н







 

 

;цвостΔQ4.8hцвотвдΔQ4.7hцвокндΔQ4.6hстннΔQ4.5hтвдннΔQ4.4h
кндннΔQ4.3hннмбΔQ4.2hфΔξ4.1hр.кΔΘ183hфΔξ31hn~102,0вх2t~9,283вхt~81,5вхQ~



  

;р.кΔΘ183hфΔξ31h2n~514,0-n~135,0вх2t7,275вхt~582,3вхp~                                                            (5) 

;ш.стΔΘ6.17hкпΔΘ6.11h
моΔF6.10hомдвΔQ6.9hцвостΔQ6.8hцвотвдΔQ6.7hцвокндΔQ6.6h

стннΔQ6.5hтвдннΔQ6.4hкндннΔQ6.3hфΔξ6.1h2
нt

~1,21нt
~569,0вхt~604,2вых.моt~





 

;суфΔS5.17hвдл.правый.кΔL5.16hдл.левый.квΔL5.15h
л.квдΔL5.14hщ.ртку.квдΔL5.13hщ.ртку.кндΔL5.12hнp~368,02n~0,2n~608,1суфp~




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 - для второго участка МС: 

;р.тндΔΘ1.22hр.твдΔΘ1.21hш.кндΔΘ1.20h
л.твдΔL1.19hвал.твдΔα1.118hш.стΔΘ1.17hш.кндΔΘ1.16hΔΘ1.11h ΔF1.10h

цвостΔQ1.8hцвотвдΔQ1.7hцвокндΔQ1.6hстннΔQ1.5hтвдннΔQ1.4h
кндннΔQ1.3hннмбΔQ1.2hфΔξ1.1ht~561,0n~128,02

огрp~095,0огрp~076,0вхt~654,0выхt~

кпмо

н







 

 

;цвостΔQ4.8hцвотвдΔQ4.7hцвокндΔQ4.6hстннΔQ4.5h
твдннΔQ4.4hкндннΔQ4.3hннмбΔQ4.2hфΔξ4.1hn~0,1огрp~468,0вхt~25,25вхQ~



 
 

;р.кΔΘ183hфΔξ31hогрp~987,0вхt~3,19вхp~                                                                                        (6) 

 

МО

2t 0,918t 12,33t 0,062p 1,169t h Δξ h ΔQ h ΔQвых вх вх огр н 6.1 ф 6.3 нн кнд 6.4 нн твд
h ΔQ h ΔQ h ΔQ h ΔQ h ΔQ6.5 нн ст 6.6 кнд цво 6.7 твд цво 6.8 ст цво 6.9 дв мо
h ΔF h ΔΘ h ΔΘ ;6.10 мо 6.11 кп 6.17 ш.ст

         

         
  

   

 

.суфΔS5.17hвдл.правый.кΔL5.16hддл.левый.квΔL5.15h
л.квдΔL5.14hщ.ртку.квдΔL5.13hщ.ртку.кндΔL5.12hнp~034,2n~254,2вхt~85,8суфp~



 
 

 
Нами было исследовано влияние ряда дефектов 

на один из важнейших параметров маслосистемы – 

температуру масла на выходе из двигателя tм.вых. 

Внешние воздействия на МС двигателя задавались 

параметрами нt  и n . 

В качестве примера рассмотрено влияние засо-

рения фильтра тонкой очистки, утечки на участке 

нагнетающий насос – опора турбины высокого дав-

ления, загрязнение поверхности теплообмена мас-

лоохладителя и суммарное действие указанных вы-

ше дефектов на изменение tм.вых при значении 

атм 5,3pогр  .  

Результаты расчетов показаны в виде графиков 

(рис. 2), которые позволяют рассмотреть влияние 

указанных выше дефектов на вых.мt  при 

С45tн о , атм 5,3pогр  . 

Влияние засорения фильтра на вых.мt  показано 

на рис.2,а,б. Уровень засорения фильтра был выбран 

равным 65%, при этом вых.мt  увеличивается отно-

сительно нормального состояния МС более чем на 

200C. Влияние утечки масла отражено на рис.2,г. 

При  утечке  0,86  л/мин вых.мt  повысилась на 

8…10 0C. 

Нарушение нормального теплообмена в МО 

вследствие загрязнения внешней поверхности ра-

диатора (коэффициент теплоотдачи изменен с 12 

(норма) на 10 КВт/м2К) показано на рис. 2,д. 

Исследованные дефекты приводят к существен-

ному повышению температуры в маслобаке и, сле-

довательно, к повышению температуры на входе в 

двигатель. Суммарное влияние перечисленных де-

фектов отображено на рис 2,в. 

Анализ полученных результатов позволяет сде-

лать вывод о том, что разработана модель системы 

смазки газотурбинного двигателя, которая обеспечи-

вает определение значений таких параметров МС, как 

суфвыхМОвхвхвых.м p,t,Q,p,t , при различных ре-

жимах работы двигателя (n) и внешних воздействиях 

(tH и PH ) с учетом наличия различных дефектов и та-

ким образом позволяет решать задачу ее оперативно-

го диагностирования. 
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ОПЫТНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ ВЛИЯНИЯ РАДИАЛЬНОГО ЗАЗОРА  

НА ХАРАКТЕРИСТИКУ ОСЕВОГО КОМПРЕССОРА 
 

В.Г. Прокопович 

Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского «ХАИ» 

 
Представлены результаты опытного исследования влияния величины зазора между торцом рабочей 
лопатки и корпусом на характеристику осевого компрессора. Приведено описание эксперименталь-
ного стенда, объекта исследования, методики проведения опытов. Подтверждено существенное 
ухудшение характеристик рабочего колеса компрессора по мере увеличения радиального зазора, со-
провождающееся падением напора и КПД, а также сужением диапазона бессрывной работы. Дано 
сравнение с опытными данными других авторов. 

* * * 
Представлено результати експериментального дослідження впливу величини зазору між торцем ро-
бочої лопатки і корпусом на характеристику осьового компресора. Наведено опис експерименталь-
ного стенда, об’єкта дослідження, методики проведення дослідів. Підтверджено істотне погіршення 
характеристик робочого колеса компресора в міру збільшення радіального зазору, що супроводжу-
ється падінням напору та ККД, а також звуженням діапазону стійкої роботи. Дається порівняння з 
дослідними даними інших авторів. 

* * * 
The Presented results of the experienced study of the influence of the value of the clearance between butt 
end worker blades and body on feature of the axial compressor. Happens to the description of the experi-
mental stand, object of the study, methods of the undertaking experience. The essential deterioration of the 
features worker travel about compressor is Confirmed on measure of the increase the radial clearance, be-
ing accompanied fall of the pressure and efficiency, as well as narrowing the range of the firm work. The 
comparison is given from experienced given other authors. 

 
Структура потока в осевом компрессоре (венти-

ляторе) и его аэродинамические характеристики 

сильно зависят от величины радиального зазора ме-

жду торцами рабочих лопаток и статором. Особую 

актуальность проблеме придает тот факт, что в про-

цессе эксплуатации многоступенчатых компрессо-

ров в системе газотурбинных двигателей радиаль-

ный зазор постоянно меняется в зависимости от из-

менения частоты вращения ротора и температуры 

воздуха. В частности, относительные значения ра-

диальных зазоров на последних ступенях достигают 

достаточно больших значений (5…9% высоты рабо-

чей лопатки и более), что негативно влияет на пара-

метры компрессора и двигателя в целом. Вопрос 

влияния величины радиального зазора не менее ак-

туален для осевых вентиляторов с поворотными 

лопатками, в которых переход на большие углы ус-

тановки рабочих лопаток сопряжен с существенным 

увеличением зазора и, как следствие, ухудшением 

их параметров. Получившие широкое распростране-

ние на практике так называемые истираемые покры-

тия статора компрессора в процессе длительной 

эксплуатации подвержены механической выработке 

в надроторной области, что также увеличивает зазор 

и негативно отражается на характеристиках ком-

прессора. В этой связи опытные исследования влия-

ния радиального зазора на параметры осевого ком-

прессора актуальны и представляют большой прак-

тический интерес. 

Более того, выполненные на данный момент не-

многочисленные экспериментальные исследования, 

посвященные этому вопросу [1-3 и др.], проводи-

лись на разных объектах, с использованием различ-

ного измерительного инструментария, различных 

методик проведения опытов. Отсюда рекомендуе-

мые эмпирические поправки на величину зазора, 

полученные разными авторами, дают зачастую су-

щественно разнящиеся результаты. Появившиеся в 

 В.Г. Прокопович 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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последнее время теоретические методы также не 

отличаются надежностью и требуют накопления 

экспериментального материала на опытных объек-

тах самого широкого спектра аэродинамических 

характеристик. 

Поэтому в большинстве посвященных этой про-

блеме опубликованных работ наряду с чрезвычай-

ной сложностью задачи отмечается настоятельная 

необходимость продолжения исследований в этом 

направлении [3.4 и др.]. При этом особый интерес 

представляют широко применяемые на практике 

высоконапорные компрессорные ступени, как пра-

вило, с выраженными пространственными эффекта-

ми в их лопаточных венцах. 

Представленные в статье материалы являются 

частью комплексного расчетно-экспериментального 

исследования, выполняемого в рамках госбюджет-

ной темы и посвященного исследованию течения в 

периферийной области рабочего колеса осевого 

компрессора, включая актуальнейшую проблему 

влияния радиального зазора на его аэродинамиче-

скую характеристику. В качестве объекта исследо-

вания была выбрана двухзвенная (рабочее колесо, 

направляющий аппарат) с осевым входом и выхо-

дом модельная ступень высоконапорного вентиля-

тора С12-1,5. Степень реактивности на среднем ра-

диусе τ = 0,77, расчетный коэффициент теоретиче-

ского напора 30,0т   при коэффициенте расхода 

41,0Са  . 

Для проведения опытных исследований был спе-

циально реконструирован и подготовлен стенд од-

ноступенчатого осевого компрессора ТМ-01 лабора-

тории кафедры № 201 Национального аэрокосмиче-

ского университета, схема которого показана на 

рис. 1. Плавно очерченный входной коллектор 2 с 

выравнивающей сеткой обеспечивает равномерное в 

радиальном и окружном направлениях поле пара-

метров на входе в ступень компрессора. Рабочее 

колесо 6 через трансмиссию приводится во враще-

ние балансирным электродвигателем 10, обеспечи-

вающим плавную регулировку частоты от 0 до 4500 

об/мин и измерение потребляемой мощности с по-

мощью весового устройства 11. Плавное изменение 

режима работы ступени по расходу осуществлялось 

кольцевым дросселем 8 в системе выходного возду-

хосборника 9. 

Получение разных радиальных зазоров ( r = 0,6,  

1,6,  2,6 и 4,6%) осуществлялось с помощью смен-

ных наборных модулей статора 4, внутренний диа-

метр которых при этом менялся от 400 до 408 мм. 

Плавное сопряжение внутренней поверхности мо-

дулей с входным конфузором 3 обеспечивала специ-

альная коническая вставка. 
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Рис. 1. Схема стенда для испытания ступени компрессора: 
1 – выравнивающая сетка; 2 – коллектор; 3 – конфузор рабочей части; 4 – сменные вставки;  
5 – обтекатель; 6 – рабочее колесо; 7 – направляющий аппарат; 8 – дроссель; 9 – воздухосбор-
ное устройство; 10 – балансирный электродвигатель; 11 – весовое устройство; 12 – импульс-
ный счетчик частоты вращения; 13 – пневмоотборы; вх-вх, 0-0, I-I, II-II – мерные сечения 
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Все экспериментальные исследования выполня-

ли в соответствии с рекомендациями отраслевых 

руководящих материалов (РТМ 1597-79) при ок-

ружных скоростях по концам рабочих лопаток 

Uк = 86 м/с, в области автомодельности по числу 

Рейнольдса (Re = 2,35·105 … 3,95·105). 

В процессе испытаний при указанных выше ве-

личинах радиальных зазоров снимали аэродинами-

ческие характеристики рабочего колеса и фиксиро-

вали границу устойчивой работы компрессора. 

Расход воздуха через компрессор измеряли в 

мерном коллекторе на входе в стенд (сечение 

«вх-вх» на рис. 1) и дублировали измерением непо-

средственно перед ступенью (сечение «0-0»). 

Изоэнтропический напор измеряли с помощью 

пятипоясных радиальных гребенок полного давле-

ния перед и за рабочим колесом (сечение «I-I» и 

«II-II» на рис. 2,а). Не ориентируемую входную гре-

бенку (позиция «П1» на рис. 2,б), изготовленную из 

медицинских игл Г-образной конфигурации, уста-

навливали параллельно оси стенда (крутка потока на 

входе не превышала 1…3º на всех режимах испыта-

ний). Выходную гребенку (позиция «П2») дополни-

тельно ориентировали по экспериментальному углу 

выхода потока на среднем радиусе, что гарантиро-

вало надежное измерение максимального полного 

давления за колесом. 

Границу устойчивой работы компрессора фикси-

ровали по резкому изменению давления на входе в 

стенд, сопровождавшемуся характерным низкочас-

тотным шумом. 

В целях обеспечения приемлемой точности по-

лучаемых при снятии характеристик результатов 

эксперимент для каждого варианта испытаний (зна-

чений r ) многократно повторяли с последующей 

аппроксимацией полученных результатов. 

Выполненные исследования подтвердили суще-

ственное влияние увеличения радиального зазора 

между торцами рабочих лопаток и корпусом в осе-

вом компрессоре на его аэродинамическую характе-

ристику (рис. 3). Наблюдается заметное снижение 

изоэнтропического напора, потребляемой компрес-

сором мощности и его КПД. 

На рис. 3,а показаны относительные (по сравне-

нию с исходным вариантом испытаний r  = 0,6%) 

изменения основных параметров рабочего колеса 

(коэффициента изоэнтропического 

sН  и теоретиче-

ского тН  напоров, изоэнтропического КПД *
s ) в 

зависимости от величины радиального зазора. Как 
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Рис. 2. Схемы рабочих частей: а – стенда; б – пневмоприемников 
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следует из приведенных графиков, влияние увели-

чения зазора на развиваемый рабочим колесом изо-

энтропический напор (повышение полного давле-

ния) существенно превосходит аналогичное воздей-

ствие на теоретический напор (потребляемую мощ-

ность), что и обуславливает, в конечном итоге, сни-

жение его КПД. В отличие от [1,3] для испытанного 

объекта исследования влияние режима по расходу 

на эти изменения не столь заметно. 

Значительное уменьшение диапазона бессрыв-

ной работы А при увеличении зазора (рис. 3,б) про-

исходит в основном вследствие смещения точки 

разрыва характеристики гураC  в сторону больших 

расходов, где А = ( maxaC  – гураC ) / гураС ·100%. 

Как следует из приведенных графиков, примерно 

четырех - кратное по сравнению с исходным увели-

чение радиального зазора привело к снижению КПД 

на 4% и сужению рабочего диапазона характеристи-

ки на 40%. Важно отметить, что сужение области 

устойчивой работы ступени при зазорах, превы-

шающих 2,5%, заметно ослабевает, а снижение раз-

виваемого колесом напора, равно как и падение 

КПД, продолжается на том же уровне. 
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Рис. 3. Аэродинамические характеристики рабочего колеса ступени С12-1,5 при разных зазорах 



Двигуни аерокосмічних літальних апаратів 64

Интенсивность снижения КПД рабочего колеса 

при увеличении радиального зазора иллюстрирует 

график на рис. 4. Отложенное по оси ординат изме-

нение КПД рабочего колеса подсчитывали в данном 

случае относительно его гипотетического значения 

при нулевом зазоре, полученного экстраполяцией. 

Там же дается сравнение с результатами других ав-

торов [1-7]. Графики соответствуют режиму макси-

мального (или близкого к нему) КПД при исходном 

радиальном зазоре. Нетрудно убедиться, что для 

большинства испытанных объектов эта величина 

колеблется от 1,5 до 3,0% падения относительного 

КПД на 1% увеличения относительного радиального 

зазора. Для испытанной ступени С12-1,5 эта вели-

чина составляет 2,1% и может характеризоваться 

близкой к среднему обобщенному уровню интен-

сивности изменения данного параметра. 

Заключение 

Таким образом, подтверждена актуальность про-

блемы влияния радиального зазора на характери-

стику осевого компрессора, а также обусловленная 

этим необходимость углубленного исследования 

потока в его периферийной области. Дальнейшие 

работы предполагают подбор [2] и опытную про-

верку альтернативной конструктивной схемы ис-

полнения радиального зазора в целях повышения 

эффективности рабочего колеса, а также детальное 

параметрическое исследование воздействия надро-

торного устройства на поток в условиях естествен-

ного и утолщенного пограничных слоев на входе. 
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Предложены аппроксимационные характеристики центробежных компрессоров в диапазоне чисел 
Маха до 3,1M

2U  . 
*   *   * 

Запропоновано апроксимаційні характеристики відцентрових компресорів у діапазоні чисел Маха 
до 3,1M

2U  . 
*   *   * 

Approximation characteristics of centrifugal compressors to Mach 3,1M
2U   are proposed. 

 

Обладая рядом преимуществ по сравнению с 

осевыми компрессорами, всё более широкое приме-

нение находят центробежные компрессоры (ЦБК) в 

авиационных силовых установках, газотурбинном 

наддуве двигателей внутреннего сгорания (ДВС), 

газоперекачивающих агрегатах (ГПА), наземной 

энергетике, химической промышленности. Это, 

прежде всего, связано с более высокими их энерге-

тическими возможностями при малых производи-

тельностях, конструктивной простотой и техноло-

гичностью, лучшими прочностными характеристи-

ками лопаток, более широкими диапазонами устой-

чивой работы и др. 

Существует большое разнообразие ЦБК, отли-

чающихся формой лопаток рабочих колёс (РК) и 

количеством их ярусов [1], наличием и типом лопа-

точного диффузора, другими геометрическими па-

раметрами. В зависимости от назначения компрес-

сора используют тот или иной тип ЦБК. Однако по 

мере развития каждой из областей применения про-

исходит совершенствование в разработке ЦБК с по-

степенным стиранием границ между указанными 

типами. Таким образом, ЦБК можно рассматривать 

как общий класс компрессоров. Такая общность 

подхода к ЦБК наблюдается как на этапах их созда-

ния [2,3], так и при обобщении их эксплуатацион-

ных характеристик [4]. 

Наличие обобщённых внешних характеристик 

ЦБК имеет важное значение на стадиях проектиро-

вания, доводки и эксплуатации машин [5]. Особое 

место занимают вопросы оптимизации ЦБК в гид-

равлических системах с учётом их согласования с 

газотурбинными приводами [6]. Для таких задач 

достаточно удобным является получение характери-

стик ЦБК в виде аппроксимационных зависимостей. 

Целью данного исследования является разработ-

ка аппроксимационных характеристик ЦБК в широ-

ком диапазоне эксплуатационных режимов. 

Согласно уравнению Эйлера для турбомашин 

теоретический напор ЦБК с бесконечным числом 

лопаток в РК может быть представлен выражением: 
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







 1

1

2
л2

222

2
2T ctg

b
bctg

Ubr2
Q1UH , (1) 

где Q – объёмный расход (производительность 

ЦБК); 2U - окружная скорость на наружном радиусе 

2r колеса; 1b и 2b - высота лопатки на входе и выхо-

де соответственно; 1  - угол входа потока в абсо-

лютном движении; л2 - угол направления выход-

ной кромки лопаток РК. 

 В.П. Герасименко, Ю.А. Анимов, Т.М. Нурмухаметов 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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Переходя к коэффициентам напора 
2
2TT UHH   и расхода 222 Ubr2QQ  , выра-

жение (1) можно преобразовать к виду 

 







 1

1

2
л2T ctg

b
bctgQ1H .  (2) 

Это уравнение представляет собой зависимость 

 QfHT   - параметрическое семейство прямых 

линий с разными значениями углов 1 и л2  в каче-

стве параметров. При конечном числе лопаток дан-

ная зависимость записывают как 

 







 1

1

2
л2T ctg

b
bctgQH ,  (3) 

где  U2U2 CС  - коэффициент учёта конеч-

ного числа лопаток (коэффициент мощности), ха-

рактеризующий отставание потока по углу выхода 

из колеса. Согласно опубликованным исследовани-

ям [1,7] коэффициент   зависит главным образом 

от числа лопаток z  в РК, относительного диаметра 

входа в колесо 211 DDD  , угла л2 , закона изме-

нения высоты лопатки от входа к выходу из колеса и 

расхода Q . Причём анализ этих данных показывает, 

что при малых значениях 5,0D1  величина   не 

зависит от 1D и возрастает с увеличением z . При 

значениях 8,0D1   коэффициент 0  с ростом 

1D до 0,1 . 

Параметр расхода Q  оказывает влияние на ко-

эффициент   согласно формуле 

 
л2

2

ctgQ1
ctgQ1



 .  (4) 

При малых расходах ( 2,0Q  ) коэффициент   мало 

зависит от Q , тогда как с увеличением 2,0Q  ко-

эффициент   уменьшается. Такое уменьшение   с 

увеличением расхода объясняется сокращением 

времени пребывания частиц газа в колесе, в котором 

им сообщается закрутка. Эта закрутка уменьшается 

с сокращением указанного времени пребывания 

вследствие проявления инерционных свойств газа, 

что в конечном итоге приводит к увеличению углов 

отставания потока на выходе из РК. 

Увеличение угла выходной кромки лопаток РК- 

л2  (уменьшение реактивности) приводит к сниже-

нию  коэффициента  . Однако в диапазоне углов 

 125...75л2  это влияние минимально. 

Входной угол лопатки в диапазоне 
 30...20л1  при достаточных густотах решеток 

колеса практически не влияет на выходные условия 

из колеса, а следовательно, и на угол отставания 

потока  и на коэффициент  . 

Представленный анализ зависимости коэффици-

ента   в выражении (3) от геометрических и аэро-

динамических параметров свидетельствует о незна-

чительном его изменении в рабочем диапазоне на-

порной характеристики при обычно принимаемых в 

ЦБК значениях 1D . Следовательно, зависимость 

 QfHT   носит линейный характер, а при осевом 

входе потока в рабочее колесо ( 901  ) приобре-

тает вид 

  л2T ctgQ1H  .  (5) 

Исключение составляют сравнительно большие 

расходы, где напорная теоретическая характеристи-

ка искривляется в сторону уменьшения напора из-за 

снижения коэффициента  . 

Линейный характер зависимости  QfHT   под-

тверждается статистическими обобщениями харак-

теристик более 100 ЦБК с углами выхода потока 

2 21 ...90л    и КПД 86,0...74,0max  [4]. В част-

ности, предложено выражение для обобщения в ви-

де 

 0TT1 HQ~HK  ,  (6) 

где 0QQQ~  ; 0Q и 0TH - параметры оптимального 

режима, соответствующие максимуму КПД при раз-

ных частотах вращения. 
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Согласно этим обобщениям при числах Маха 

6,0M
2U   получена прямолинейная зависимость 

  Q~1AK1  ,  (7) 

где эмпирический коэффициент A  определён как 

max8,1A  . 

Для обобщения действительных напорных ха-

рактеристик в работе [4] предложено использовать 

второй критерий: 

 02 HQ~HK  ,  (8) 

сведенный к параболическому выражению. 

Однако, как показала проверка полученной 

обобщенной зависимости  Q~fK2   в виде квадра-

тичной параболы, необходимы уточнения её коэф-

фициентов. С этой целью дополнительно к стати-

стическим данным работы [4] проведены испытания 

трёх ЦБК газотурбинного наддува дизелей назем-

ных транспортных машин [8] в широком диапазоне 

частот вращения рабочих колёс, соответствующих 

числам Маха до 3,1M
2U  . Компрессоры отлича-

лись углами 2 52,5 ...90л   и наружными диамет-

рами 215...170D2  мм. По результатам испыта-

ний при частотах вращения, соответствующих ма-

лым числам Маха ( 6,0M
2U  ), получены обоб-

щающие уточнённые зависимости: 

  Q~195,0K1  ,  (9) 

 45,0Q~15,0Q~3,0K 2
2  .  (10) 

Наличие этих зависимостей, отражающих протека-

ние теоретической и действительной напорных ха-

рактеристик, позволяет определить и характеристи-

ку КПД  Q~fк  : 

    10T20к KHQ~KHQ~  .  (11) 

Проверка зависимостей (9), (10) на графических 

экспериментальных данных , представленных в ра-

боте [4] для указанной выше большой группы ЦБК, 

подтвердила их удовлетворительную точность в 

качестве аппроксимационных обобщённых уравне-

ний для чисел Маха 6,0M
2U  . 

Исследования ЦБК, проведенные при частотах 

вращения, соответствующих более высоким числам 

Маха 3,1M6,0
2U  , показали, что на участке этой 

характеристики при 0,1Q~   влияние 
2UM в данном 

его диапазоне практически отсутствует. Однако на 

участке правой ветви характеристики 0,1Q~   появ-

ляется необходимость ввода коррекции в уравнение 

(10) по учёту влияния чисел 
2UM на ниспадающую 

ветвь характеристики, на что указывалось в работе 

[4]. Это влияние на величину действительного напо-

ра происходит главным образом за счёт потерь на 

трение об ограничивающие межлопаточные поверх-

ности в рабочем колесе, безлопаточном и лопаточ-

ном диффузорах. Очевидно, что вклад каждого из 

этих элементов проточной части в долю потерь за-

висит от степени реактивности (угла л2 ). 

Несмотря на существование математических мо-

делей поэлементного учёта потерь в ЦБК при опре-

делении КПД компрессора [2] как на номинальном 

режиме, так и при изменении режимов его работы, 

их использование затруднено из-за большого объёма 

потребной исходной информации. Эта исходная 

информация представляется в виде коэффициентов 

идентификации и поэлементных геометрических и 

гидродинамических параметров. Такой индивиду-

альный характер влияния чисел 
2UM  на величину 

потерь в зависимости от конкретного ЦБК объясня-

ется следующими причинами: 

Влияние 
2UM на суммарные характеристики 

ЦБК определяется уровнями скоростей потока в РК, 

безлопаточном и лопаточном диффузорах, а следо-

вательно, характер этого влияния зависит от соот-

ношения соответствующих гидравлических потерь. 

При больших числах 
2UM наблюдается двойная 

природа этого влияния, а именно: как за счёт волно-

вых потерь на уровень КПД, так и за счет эффекта 

запирания на величину расхода, что в конечном ито-
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ге определяет крутизну ниспадающей ветви дейст-

вительной характеристики. Коэффициент расхода 

Q~  и число 
2UM  как режимные параметры не явля-

ются независимыми переменными с точки зрения их 

влияния на форму суммарных характеристик ЦБК 

посредством гидродинамических потерь. Форма 

суммарных характеристик зависит также от режи-

мов течения в подводящих и отводящих патрубках. 

Таким образом, влияние 
2UM  на суммарные ха-

рактеристики ЦБК по-разному проявляется в зави-

симости от индивидуальных особенностей компрес-

сора, а поэтому 
2UM  нельзя принять в виде простой 

переменной, охватывая все типы ЦБК. Однако для 

отдельно взятого ЦБК или для группы компрессоров 

с близкими геометрическими параметрами, напри-

мер углами л2 , выделение числа 
2UM  в качестве 

простой переменной возможно. Если ограничиться 

рассмотрением компрессоров с 90л2  , которые, 

как правило, применяют в авиационных силовых 

установках или в качестве высоконапорных ЦБК в 

агрегатах турбонаддува ДВС [8], то возможно полу-

чение аппроксимационной зависимости 

 
2UM,Qf  и соответственно  

2U2 M,QfK   по 

экспериментальным суммарным характеристикам. 

Так, например, на основе статистического обоб-

щения результатов испытаний высоконапорных од-

ноступенчатых ЦБК [1], для которых получено 

удовлетворительное согласование данных с аппрок-

симационными зависимостями (9) и (10) при числах 

6,0M
2U  , выявлено влияние числа 

2UM  в диапа-

зоне 3,1...8,0M
2U   на правую ветвь КПД ( 1Q~  ) в 

виде зависимости 

    2U
2

к 6,0M1Q~B1~
2
 ,  (12) 

где maxккк
~  ; maxк - максимальное значение 

КПД при соответствующем 
2UM ; коэффициент 

B для испытанных компрессоров получен равным 

40. 

Как видно из данной формулы, для ее использо-

вания необходимы сведения об изменении макси-

мальных значений КПД в зависимости от чисел 

2UM  в указанном диапазоне 3,1...8,0M
2U  . В част-

ности, для испытанных ЦБК максимальные значе-

ния КПД мало зависят от 
2UM в указанных преде-

лах. В этом случае формулу (12) можно записать в 

виде 

     2
U

2
maxкк 6,0M1Q~401

2
 , (13) 

где maxк ≈ const . 

Тогда влияние числа 
2UM на правую ветвь дей-

ствительной напорной характеристики ( 0,1Q~  ) по-

средством формулы (13) и коэффициента 2K  вме-

сто выражения (10) можно представить зависимо-

стью 

   Q~HKQ~HK 0к10T2  , (14) 
где 0TH  и 0H - коэффициенты теоретического и 

действительного напоров в оптимальных точках 

связаны соотношением maxк0T0 HH  . 

С другой стороны, если представить коэффици-

ент действительного напора для компрессоров с 

осевым входом потока в РК в виде произведения [9]: 

 





 


2

H ,  (15) 

где 2
2тр UL - коэффициент трения диска; 

трL - работа трения с двух сторон диска, а сумма 

 2  в рабочем диапазоне характеристик ЦБК с 

90л2   согласно многочисленным публикациям 

[10,11,12,13] почти не изменяется, то правую ветвь 

действительной напорной характеристики можно 

свести к уравнению, аналогичному (13): 

     2
U

2
0 6,0M1Q~B1HH

2
 . (16) 

При этом степень повышения давления в компрес-

соре определяется выражением 
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      1k
k

2
U

2k
1k

0кк 6,0M1Q~B111
2




























 .(17) 

Таким образом, предложены аппроксимацион-

ные характеристики высоконапорных ЦБК с ради-

альными лопатками. Аппроксимации учитывают 

влияние чисел 
2UM в сверхзвуковой области. 

 

Заключение 
 

Получены аппроксимационные зависимости, по-

зволяющие рассчитывать суммарные характеристи-

ки центробежных компрессоров с учётом влияния 

чисел Маха вплоть до значений 3,1M
2U   при углах 

лопаток РК 90л2  . Дальнейшие исследования 

целесообразно проводить по распространению ме-

тода на высоконапорные ЦБК с углами лопаток  
90л2  . 
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УДК 621.311.24 
 

АНАЛИЗ СОВМЕСТНОЙ РАБОТЫ ВЕТРОТУРБИНЫ И  
АСИНХРОНИЗИРОВАННОГО СИНХРОННОГО ГЕНЕРАТОРА 

 ВЕТРОЭНЕРГЕТИЧЕСКОЙ УСТАНОВКИ 
 

О.О. Тыхевич 

Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского «ХАИ» 

 
Представлены результаты численного моделирования системы «ветротурбина - асинхронизирован-
ный синхронный генератор» при согласовании ее параметров. Предложена программная система 
автоматического управления АСГ, которая обеспечивает стабильную выработку электроэнергии. 

* * * 
Представлено результати числового моделювання системи "вітротурбіна - асинхронізований синх-
ронний генератор" при узгодженні її параметрів. Запропоновано програмну систему автоматичного 
керування АСГ, що забезпечує стабільне вироблення електроенергії. 

* * * 
The results of number modeling of “windturbine – double feed generator” system from the position of its 
coordination are represented. The program control system which provides DFG with stable electricity gen-
eration is proposed. 
 

Наиболее перспективным генераторным ком-

плексом в ветроэнергетике считается асинхронизи-

рованный синхронный генератор (АСГ). Последние 

разработки в области силовой электроники позво-

ляют предположить, что эффективность ВЭУ с АСГ 

будет повышена и станет недосягаемой для ВЭУ с 

другими типами генераторных систем, для чего не-

обходимо провести целый ряд исследований по со-

гласованию работы ветротурбины и АСГ, а также 

созданию алгоритмов управления возбуждением 

АСГ.  

Под согласованием параметров АСГ с ветро-

турбиной, прежде всего, будем подразумевать кон-

структивное соответствие генератора мощности мо-

менту, развиваемому ветротурбиной. Во–вторых, 

алгоритм управления возбуждением генератора 

должен быть таким, чтобы момент, развиваемый 

генератором, точно соответствовал моменту ветро-

турбины для максимального Ср при данной скорости 

ветра и поддержании стабильности генерируемой 

частоты.  

Анализ литературы показал, что большинство 

авторов исследуют отдельные аспекты работы ВЭУ, 

касающиеся, например, работы генератора, ветро-

турбины или системы управления. Максимальная 

же эффективность ВЭУ может быть достигнута 

только при системном подходе, когда ВЭУ рассмат-

ривается как единое целое. Поэтому в данной работе 

реализована системность подхода к исследованию 

ВЭУ, а рассмотрение в качестве генераторного ком-

плекса АСГ соответствует последним мировым тен-

денциям ветроэнергетики. Для анализа работы ВЭУ 

с АСГ, в частности, при определении оптимальных 

режимов работы, исследовании областей устойчиво-

сти, а также определении законов регулирования, 

обеспечивающих тот или иной режим работы, необ-

ходимо совместное рассмотрение механических 

характеристик ветротурбины и нагрузочных харак-

теристик АСГ. Механические характеристики вет-

ротурбины определяются аэродинамикой ветротур-

бины и могут быть получены из аэродинамической 

характеристики ветротурбины, представляющей 

собой зависимость момента ветродвигателя См, вы-

раженного в безразмерных единицах, и коэффици-

ента использования энергии ветра Ср от быстроход-

ности Z. 

В случае аэродинамического регулирования 

ветродвигателя его момент зависит также от угла 

установки лопастей ветротурбины. Регулирование 

со стороны АСГ позволит отказаться oт связанного 

 О.О. Тыхевич 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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с рядом проблем аэродинамического регулирования, 

поэтому будем рассматривать ветротурбины с фик-

сированным углом установки лопастей. Качествен-

ный вид аэродинамической характеристики ветро-

турбины с фиксированным углом установки лопа-

стей показан на рис. 1. 

 
Рис. 1. Аэродинамическая характеристика  

ветротурбины 
 

Момент ветродвигателя Мвт определяется 

следующими соотношениями: 

Z
С

С р
м  ,   (1) 

2
VRСМ

2
3

втмвт


 ,   (2) 

где ρ - плотность воздуха; 

 V – скорость ветра, м/с; 

 Rвт – радиус ветротурбины, м. 

Выражение (2) позволяет получить механиче-

ские характеристики ветротурбины, представляю-

щие собой семейство кривых Мвт(ω), соответствую-

щих различным скоростям ветра (рис. 2). 

Посредством соответствующего управления в 

цепи ротора АСГ может работать с требуемой на-

грузочной характеристикой Мген. 

Наилучшее использование ветродвигателя 

обеспечивается в режиме работы с постоянной бы-

строходностью номZZ  , соответствующей макси-

мальному коэффициенту использования энергии 

ветра Ср = Ср max и некоторой нагрузочной характе-

ристике Мген АСГ (рис. 2). В режиме номZZ   вет-

родвигатель развивает наибольшую возможную 

мощность при любой скорости ветра, однако АСГ 

при этом должен быть рассчитан на момент, разви-

ваемый при максимальной рабочей скорости ветра 

Vном. 

Таким образом, область целесообразной рабо-

ты ВЭУ ограничена нагрузочной характеристикой 

АСГ, соответствующей режимам работы ветротур-

бины с максимальным Ср. При этом выполнится 

главное условие оптимизиции работы ветротурбины 

– максимальная выработка электроэнергии. 

Рис. 2 демонстрирует, что каждой скорости 

ветра должна соответствовать определенная ско-

рость вращения ветротурбины, т.е. скорость ротора 

должна постоянно изменяться, отслеживая измене-

ния скорости ветра. 

Переменная скорость вращения ротора наи-

более приемлема, потому что это позволяет проек-

тировщикам получить больший КПД ветротурбины, 

позволяя ей изменять скорость при максимальном 

коэффициенте использования энергии ветра вместе 

с изменениями скорости ветра.  

 
Рис. 2. Механические и нагрузочная характеристики ветротурбины 
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Кроме того, это решает проблему работы ВЭУ при 

низкой скорости ветра, так как в этом случае турби-

на будет работать большой период времени с мощ-

ностью, ниже установленной. При этом, работая при 

мощностях ниже установленной, ВЭУ будет чаще 

работать и при установленной мощности. Дополни-

тельными преимуществми работы ВЭУ с перемен-

ной скоростью являются: 

- уменьшаются динамические нагрузки на 

главный вал и трансмиссию; 

- энергия порывов ветра не передается в сеть, 

а запасается в маховых массах ветроустановки; 

- уменьшается шум. 

При переменной скорости вращения вала ветротур-

бины возникает проблема стабилизации выходных 

параметров генерируемой электроэнергии, которая 

автоматически решается при использовании в каче-

стве генераторного комплекса АСГ. Некоторые про-

изводители убеждены, что выгод от переменной 

скорости вращения ротора гораздо больше, чтобы 

оправдать повышение стоимости ВЭУ за счет АСГ. 

Рассмотрим уравнение ветротурбины, характери-

зующее движение ветротурбины без регулирования 

угла установки лопастей. Оно представляет собой 

условие равновесия моментов относительно оси 

(рис. 3).  

 
Рис. 3. Условная модель ветротурбины 

Принимая в качестве обобщенной координаты 

угловую скорость вращения , при допущениях, 

описанных в литературе [1, 3], уравнение можно 

записать в виде уравнения Даламбера 

нагрвтвт ММ
dt
dJ 


, (3) 

где  Jвт – момент инерции ротора, кгּм2; 

 Мвт – движущий момент ветротурбины, 

Нм; 

 Мнагр – тормозной нагрузочный момент, 

обусловленный электромагнитным моментом гене-

ратора и механическими потерями, приведенный к 

валу ветротурбины, Нм. 

В общем случае движущий момент ветротур-

бины является функцией нескольких переменных 

),
V
R

(C
2
VR

),Z(C
2
VRМ

вт
м

2
3

вт

м

2
3

втвт










, (4) 

где φ – угол установки лопастей. 

В качестве методологической основы урав-

нений асинхронизированной машины используем 

положения об обобщенном электромеханическом 

преобразователе энергии и общеизвестные уравне-

ния Парка-Горева [4]. С учетом задач исследования 

принимаем для моделирования систему уравнений в 

осях dq, связанных с ротором в абсолютных едини-

цах. При расчетах на ЭВМ использование относи-

тельных единиц не ускоряет счета, но увеличивает 

вероятность возникновения ошибок. Система нели-

нейных дифференциальных уравнений в этом слу-

чае имеет вид 

);iLiL(
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dt
di

L
dt

di
Liru qq

qq

a
m

f
ffff  ; 

dt
d

p
J)iiii(L

2
mpМ R

afafmвт dqqd


 . 

Задающим воздействием ветроустановки с 

АСГ (рис. 4) является ветер, скорость которого V 

непосредственно измеряется датчиком скорости 

ветра 6.7. Косвенно влияние задающего воздействия 

измеряется датчиком 6.5 в виде угловой скорости 

вращения ротора ωR. Регулируемой величиной явля-

ется момент генератора Мэ, а управляющим воздей-

ствием является амплитуда тока возбуждения iвозб 

при заданных значениях Θ. Согласно теории авто-

матического управления [2], реализовать моментное 

согласование управление ВЭУ с АСГ можно с по-

мощью программной системы с разомкнутой цепью 

воздействий, показанной на рис 5. 

Рис. 4. Упрощенная принципиальная схема системы 
«ветротурбина - АСГ»: 1 – ветротурбина; 2 – транс-
миссия; 3 – электрическая машина АСГ; 4 – возбу-
дитель; 5 – регулятор возбуждения; 6.1 и 6.2 – дат-
чики тока ротора и статора; 6.3. и 6.4 – датчики на-
пряжения статора и ротора; 6.5 – датчик углового 

положения ротора; 6.6 – датчик угла, изображающе-
го вектора напряжения сети; 6.7 – датчик скорости 

ветра 

В данном исследовании частоту возбуждения 

не рассматриваем как регулируемую величину, так 

как она жестко связана частотой сети и равняется 

скольжению sf  . 

Рис. 5. Блок-схема автоматической системы про-
граммного управления 

 

Итак, при скорости ветра номVV   задаю-

щим воздействием может быть: скорость ветра 

)t(V , или скорость вращения ротора )t(  или оба 

показателя одновременно. При скорости ветра 

номVV   скорость должна быть постоянной 

const)t(  . 

Промоделируем совместную работу ветро-

турбины и АСГ с использованием программной ав-

томатической системы. В результате моделирования 

выясним, какой параметр необходимо сделать за-

дающим, чтобы выработка энергии была макси-

мальной. Совместно решим дифференциальные 

уравнения ветротурбины и АСГ. Отметим, что сис-

темы уравнений являются нелинейными и транс-

цендентными, что создает известные трудности при 

попытке их аналитического решения. Поэтому вос-

пользуемся методами численного интегрирования и 

пакетом Simulink из программных средств Matlab 

(The MathWorks, Inc.). Для состыковки моделей вет-

ротурбины и генератора приводим к соответствую-

щим сторонам трансмиссии скорость ротора ωвт и 

нагрузочный момент генератора Мэ с учетом коэф-

фициента передачи kтр и КПД трансмиссии, приня-

того ηтр. 

При номcp VV   анализ совместной работы 

ветротурбины и АСГ будем проводить при следую-

щих допущениях: генерируемая частота и угол Θ 

остаются постоянными; максимальное значение 

амплитуды тока возбуждения ограничивается номи-

нальным током ротора данной машины. 

Ток возбуждения подается только при усло-

вии достижения ветротурбиной рабочей быстроход-

ности Z = 6, который принимает значение 0 при 

Z<=6 и 1 при Z>6. Требуемая амплитуда тока воз-

буждения возбi задается на основе значения угловой 

скорости ветротурбины. 

Моделирование проводится методом чис-

ленного интегрирования Дорманда-Принца с пере-
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менным шагом и относительной и абсолютной по-

грешностью 6101  . Начальное значение всех пе-

ременных равно нулю. Модель случайных измене-

ний ветра соответствует кривой на рис. 6. 

Рис. 6. Модель изменения скорости ветра  
при Vср = 8 м/с 

 

Результаты моделирования разгона ВЭУ при 

8Vср  м/с показаны на рис. 7 и рис. 8. 

Сравнивая кривые разгона ВЭУ при задаю-

щем воздействии V(t) (рис. 8,а) и ω(t) (рис. 8,б), 

можно сделать вывод, что при использовании за-

дающего воздействия V(t) система «ветротурбина - 

АСГ» работает нестабильно.  

 
Рис. 7. Разгон ротора АСГ 

 

Это связано с тем, что появляется временное рассо-

гласование между моментом ветротурбины Мвт и 

моментом генератора Мэ, так как ветротурбина об-

ладает инерционностью, а момент Мэ задается син-

хронно с колебаниями ветрового потока. При ис-

пользовании задающего воздействия ω(t), несмотря 

на значительные изменения ветрового потока, коле-

бания генерируемой мощности составляют всего   

±6 %. Таким образом, принимаем в качестве задаю-

щего воздействия ω(t). 

а 

б 

Рис. 8. Динамика изменения мощности ВЭУ при 
разгоне: а – задающее воздействие V(t); б – задаю-

щее воздействие ω(t) 
 

Динамика изменения iвозб(t) и Рвозб(t), соответ-

ствующие кривой Рген(t) (рис. 8, б), показаны на рис. 

9. 

 

Заключение 

1. Постоянное изменение рабочей точки вет-

ротурбины требует отслеживания генератором мо-

мента, соответствующего максимальному КПД ра-

боты ветротурбины. Путем математического моде-

лирования режимов работы конкретной ветротурби-

ны получена кривая оптимального нагрузочного 

момента Мнагр opt, которая необходима как для про-
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ектирования электрической машины АСГ, так и для 

создания системы автоматического управления. 

2. Моделирование показало, что максимальная 

мощность возбудителя составляет 17 % от номи-

нальной мощности генератора, что является одним 

из основных преимуществ АСГ по сравнению с ге-

нераторами на постоянных магнитах, в которых 

мощность преобразователя равна установленной 

мощности ВЭУ. При условии, что генерируемая 

мощность в два раза больше мощности возбужде-

ния, анализ результатов моделирования определил 

максимальное скольжение работы АСГ 60%.  

 

 
Рис. 9. Динамика изменения тока и мощности возбуждения 

 

3. Анализ совместной работы ветротурбины и 

АСГ показал, что наиболее простой системой, реа-

лизующей управление ветроустановкой, является 

программная автоматическая система. Угловая ско-

рость вращения ротора является задающим воздей-

ствием данной системы и поступает с датчика угло-

вого положения ротора. 

4. Программная система управления и инер-

ционность масс ротора обеспечивают сглаживание 

колебаний мощности, которые, несмотря на значи-

тельные изменения ветрового потока, составляют 

всего ±6 %. 
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УДК 358.43:621.378.325(03) 
 

ПЕРСПЕКТИВИ ЗАСТОСУВАННЯ ЛАЗЕРНОГО ОЗБРОЄННЯ 
 

М.О.Коваль, канд.фіз-мат. наук, В.В.Льолін, В.В.Льолін (мол.) 
 

Науковий центр (бойового застосування ВПС) Збройних Сил України 
 

Проведен анализ боевых возможностей лазерного оружия и его применения на самолётах нового поко-
ления. 

* * * 
Проведено аналіз бойових можливостей лазерної зброї та її застосування на літаках нового покоління. 

* * * 
The analysis of fighting opportunities of the laser weapon and his application by planes of new generation is 
carried out. 

 
Серед першочергових завдань формування не-

залежної держави особливе місце посідає створення 
її оборонної системи. Нагальна проблема в цьому 
обумовлена світовим досвідом, який переконливо 
свідчить, що воєнна сила залишається і сьогодні 
одним із найважливіших інструментаріїв державної 
політики. 

Метою та завданням цієї роботи є проведення 
аналізу перспектив розвитку авіаційної техніки та 
озброєння і на базі цього вказати можливі напрямки 
по підвищенню обороноздатності держави. 

Як свідчить практика міжнародного життя, ха-
рактер сучасних воєнних конфліктів однозначно 
вказує на пріоритет військово-повітряних сил, а та-
кож військ повітряної оборони. В зв’язку з цим на 
сьогодні і в найближчому майбутньому є доцільним 
збереження та підвищення наявного бойового поте-
нціалу авіації, що досягається завдяки модернізації 
та створенню нової авіаційної техніки і озброєння. 

Аналіз перспектив розвитку авіації в найближ-
чі 10-15 років дозволяє прийти до висновку, що в 
озброєнні військово-повітряних сил будуть засто-
совані газодинамічні та хімічні лазери великої по-
тужності. Суть газодинамічних лазерів складається 
в направленому квантовому випромінюванні внут-
рішньої енергії газу при його підігріванні та в на-
ступному швидкому захолодженні (рис. 1). 

Швидке захолодження газу здійснюється в 
надзвуковому короткому соплі і супроводжується 
нерівновагомістю стану з так званого перенаселе-
ною інверсністю. Квантоване випромінювання газу 
є процесом переходу газу із збудженого стану в 

його рівноважний рівень. Довжина хвилі світлового 
променя для кожного газу має своє фіксоване зна-
чення. Для вуглекислого газу СО2 довжина хвилі 
випромінювання має 10,6 мкм. Для киснево-
йодистого лазера довжина хвилі складає 1,315 мкм 
[2]. 

 

Рис. 1. Конструкція газодинамічного лазера 
 

На рис. 1 показано схему конструкції газоди-

намічного лазера, де 1 -генератор кисню в збудже-

ному стані; 2 -компресор; 3 -подача газоподібного 

йоду; 4 -дзеркало оптичного резонатора; 5 -зона 

генерації лазерного випромінювання. 

Лазерний промінь, проходячи через атмосферу, 
може поглинатися нею, викривлятися в ній, долати 
різні перешкоди і витрачати для цього енергію. 
Проникання лазерного променя через атмосферу 
залежить від довжини хвилі променя. 

Виняткова властивість повітря полягає в тому, 
що в інфрачервоному діапазоні хвиль існують окре-
мі  вікна, в яких практично відсутні поглинання ене-
ргії лазерного променя. Ці вікна відрізняються та-

кими довжинами хвиль: =0,95…1,05 мкм, 

=1,15…1,35 мкм, =1,5…1,8 мкм, =2,1…2,4 мкм, 

=3,3…4,2 мкм, =4,5…5,1 мкм, =8…14 мкм. 
Випадково чи ні, але в практичній діяльності 

обставини склались так, що майже для всіх лазерних 
пристроїв довжина хвиль випромінювання збігаєть-

 М.О.Коваль, В.В.Льолін, В.В.Льолін (мол.) 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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ся з вікнами, особливо це стосується газодинамічних  
і хімічних лазерів безперервної дії. Окремий опір у 
повітрі для лазерного променя чинять краплинки 
води, пару та пильові частинки. Але для лазера без-
перервної дії вони не вносять особливих усклад-
нень, тому що за десяті частки секунди промені 
пропалюють повітря, і надалі при потужних проме-
нях виконуються функції концентратора газового 
променя, площина світлового перетину зменшуєть-
ся. 

Енергія випромінювання за допомогою дзеркал 
резонаторів та оптичних систем наведення концент-
рується в окремі промені й спрямовується на відпо-
відну ціль, яка може бути знищеною пропалюван-
ням в ній отвору. Питому енергію, яку одержують в 
газодинамічних лазерах, складає до 104 Дж/кг. На 
відміну від газодинамічних лазерів у хімічних лазе-
рах нижній рівень отриманої світлової енергії дося-
гає 5х104…3х105 Дж/кг. 

За принципом дії хімічний лазер відрізняється 
від газодинамічного тим, що внутрішня енергія газу 
наповнюється за рахунок не підігрівання хімічних 
реакцій в форкамері аеродинамічної установки. 
Установка газодинамічних лазерів на літаках-носіях 
КС-135 або Боінг-747 забезпечує дальність поразки 
ракет типу “Сайдувіндер” до 400 км [1]. 

Повітряні обстріли 13 ракет AJM-9 “Сайдувін-
дер” показали, що всі 13 ракет були уражені. Це вка-
зує на відповідну перспективу застосування лазерної 
зброї. На сьогодні потужність випромінювання до-
ведена до декількох мегаватів. Результат випробу-
вань показує, що лазери на фтористому водні, які 
були розміщені в космосі, зможуть вразити цілі на 
відстанях до 4000-5000 км. Застосування лазерної 
зброї не обмежується можливостями враження цілей 
до 400 км, як це планується в 2008 році в США для 
першої ескадрильї із восьми літаків, а може бути 
значно розширено до переростання в повноцінну 
систему ПРО або систему захисту від різних космі-
чних об’єктів [2]. 

В умовах обмеженого фінансування виникає 
першорядне питання – за яким напрямком піде роз-
виток ВПС у найближчому майбутньому. На сього-

дні існує два альтернативних напрямки – це модер-
нізація існуючих і закупівля сучасних літаків. Од-
нак модернізація існуючих літаків принципово їх не 
оновлює. Закупівля нових літаків є надто доро-гим 
напрямком, але й це не забезпечує суттєвого по-
повнення техніки на найближчі 20-30 років. 

Найбільш перспективним може стати напря-
мок на оновлення існуючої та модернізованої тех-
ніки якісно новим озброєнням вітчизняного вироб-
ництва. Такою зброєю в найближчий час можуть 
стати газодинамічні та хімічні лазери, а також над-
потужні імпульсні лазери, які основані на взаємодії 
пучка електронів з плазмою в плазмово-хвильовому 
пристрої індуктивно пов’язаних резонаторів, роз-
міщених на повітряних носіях [3]. За енергетични-
ми характеристиками це найменш енергозатратна 
зброя. Коефіцієнт використання енергії досягає 
60…65%, а цикл її використовування майже необ-
межений.  

Лазерне озброєння може бути розміщеним, 
наприклад, на літаку Ан-70 і мати радіус ураження 
цілі до 400 км у будь-якому напрямку з потенцій-
ною можливістю до 60 пострілів і більше. В Україні 
є всі можливості для досліджень і початку розробок 
складових робочих органів такої зброї. Якщо роз-
рахунки витрат на наукові дослідження та практич-
ну реалізацію ідеї лазерного озброєння провести на 
підставі витрат у США для вирішення аналогічної 
проблеми, то в умовах України створення першого 
такого літака може бути завершено до 2025 року. В 
період 2020-2030 рр. можливе завершення створен-
ня авіаційного підрозділу, який забезпечив би пові-
тряну оборону України на базі літаків вітчизняного 
виробництва з лазерною зброєю на борту. 

Зразкові розрахунки за ціновими показниками 
вказують на те, що один Ан-70 (з лазерною зброєю) 
є еквівалентним 15 літакам МіГ-29, а за бойовими 
можливостями - 19 літакам МіГ-29. Грубе співвідно-
шення 1:19 може скласти першочергове наближення 
по заміні літаків МіГ-29 літаками типу Ан-70, які 
оснащені лазерною зброєю. В другому наближенні 
ефективну оцінку лазерного озброєння, установле-
ного на цьому літаку, можна навести з урахуванням 
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кількості нападаючих літаків та їх швидкості. 
Розглянемо два можливих приклади: в першо-

му з них розглянемо варіант, в якому напад здійс-
нюють одночасно 60 літаків зі швидкістю польоту 
2500 км/г і літаків Ан-70, що стримують напад зі 
швидкістю до 750 км/г у напрямку руху нападаючих 
літаків. При цьому двома літаками Ан-70 може бути 
знищено 54 літаки противника. Якщо швидкість 
нападаючих літаків буде знижено до 1000 км/г, то 
наряд із 60 літаків може бути знищеним лише одним 
літаком Ан-70. Необхідна кількість літаків Ан-70 
для знищення літаків противника при одночасному 
їх нападі зі швидкістю польоту до 1000 км/г може 
бути підраховано як 

 

N = entier (M/60) + 1 
 

де entier – ціла частина від ділення М на 60; 
М – кількість нападаючих літаків. 
Якщо напад літаків здійснюється не одночасно, 

а розтягується протягом певного часу, то умови для 
знищення нападаючих літаків поліпшуються. При 
цьому збитковий час можна використати для більш 
якісного націлювання. 

Застосування лазерного озброєння з повітряно-
го носія може стати ефективним не тільки для ура-
ження літаків, але й для ураження балістичних ракет 
в будь-якому напрямку її польоту. Швидкість 
польоту ворожого літального апарата не має ніякого 
значення через те, що швидкість поширення лазер-
ного променя складає 300 000 км/с. Влучення про-
меня в ракету або в літак настає миттєво. 

Застосування лазерного озброєння на літаку 
або на іншому літальному апараті, наприклад на 
дирижаблі, фактично буде відігравати роль зброї 
стримування з тією різницею, що якщо ядерна зброя 
носить попереджуючий або руйнівний удар, який 
наноситься у відповідь, то при застосуванні лазерної 
зброї виконуються лише оборонні принципи. Таким 
чином, може гарантуватися захист повітряного про-
стору шляхом знищення безпосередніх засобів пові-
тряного нападу. 

За допомогою лазерної зброї може бути знище-
но який завгодно повітряний противник, який здійс-

нює напад на наземний, морський або повітряний 
об’єкт. 

Газодинамічні та хімічні лазери можуть бути 
використані також і для поразки малорухомих 
об’єктів, наприклад бронетехніки, зенітно-ракетних 
комплексів, установок системи ПРО та інших, в ре-
зультаті чого сфера застосування дешевої лазерної 
зброї суттєво розширюється. Лазерна зброя може 
використовуватися і в індивідуальному порядку для 
захисту і нападу на далеких і близьких відстанях. 

 

Заключення 

 

Аналіз перспектив можливого застосування 
лазерного озброєння на борту літака вказує на сут-
тєві перспективні можливості підвищення бойового 
потенціалу літаків та інших засобів протиповітря-
ного захисту. 
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УДК 621.565 
 

РАСЧЁТ ПРОЦЕССА КРИСТАЛЛИЗАЦИИ РАССОЛА В  
ВАКУУМИРУЕМОМ ОБЪЕМЕ 

 
И.И.Петухов, канд. техн. наук, Т.П. Михайленко 

Национальный  аэрокосмический  университет   им. Н.Е. Жуковского  «ХАИ» 
 

Описана неравновесная модель кристаллизации рассола при вакуумировании парового пространст-
ва, рассмотрено влияние концентрации соли на ход процесса кристаллизации. 

* * * 
Описано нерівноважну модель кристалізації розсолу пiд час вакуумування парового простору, розг-
лянуто вплив концентрації солі на хід процесу. 

* * * 
The brine crystallisation non-equilibrium model for vapour space vacuumization is described and salt con-
centration on influence on crystallisation process is surveyed. 

 
В настоящее время все более актуальным ста-

новится решение вопросов энергосбережения в со-

четании с обеспечением экологической безопасно-

сти. В холодильной технике значительный прорыв в 

этом направлении наметила технология жидкого 

льда (ЖЛ) 1, 2, 3. 

Жидкий лёд (суспензии воды или раствора на 

её основе и мелких ледяных кристаллов) может 

быть произведен с использованием любых хлада-

гентов, в том числе самой воды, что полностью 

снимает проблему разрушения озона некоторыми 

фреонами. Технология жидкого льда выгодна и эко-

номически. За счёт значительно более высокого 

хладоресурса ЖЛ удаётся уменьшить мощность и 

стоимость устанавливаемого холодильного обору-

дования, эксплуатационные затраты на прокачку 

теплоносителя 2. Исключается опасность замора-

живания продукта. Быстрое плавление мелких кри-

сталлов льда гарантирует точное термостатирование 

системы. 

Существует два основных подхода к производ-

ству жидкого льда [1]: соскабливание кристаллов, 

образующихся на охлаждаемой хладагентом по-

верхности труб или пластин, и образование кри-

сталлов льда в объеме охлаждаемой жидкости. 

В рамках второго подхода наиболее распро-

странены технологии с вакуумированием жидкости, 

чаще всего водного раствора с доэвтектической 

концентрацией растворяемого вещества. Отводимый 

пар далее компримируется, конденсируется и воз-

вращается обратно в виде жидкости. Таким образом 

реализуется парокомпрессионный холодильный 

цикл на воде. 

В статье рассмотрена модель такого процесса 

получения ЖЛ, и для случая рассола в сосуде Дьюа-

ра исследовано влияние концентрации растворенно-

го вещества на параметры процесса. При вакууми-

ровании рассола кристаллизация начинается и про-

текает при некотором переохлаждении жидкости, 

величина которого зависит от степени турбулентно-

сти, свойств фаз и наличия в жидкости инородных 

включений. 

Так как давление насыщения при кристаллиза-

ции составляет 500…600 Па, то парообразование 

лимитируется даже гидростатическим давлением 

жидкости. В силу этого, а также для интенсифика-

ции процесса рассол перемешивают механической 

мешалкой. Давление пара над зеркалом жидкости 

всегда меньше равновесного, и она охлаждается как 

за счёт теплообмена, так и из-за испарения. 

Вследствие перемешивания температуру рассо-

ла считаем одинаковой во всём объеме жидкости. 

Параметры в паровой подушке ёмкости считаем 

однородными, а для их расчёта используем модель 

идеального газа. Теплопритоками из окружающей 

среды пренебрегаем. 

 И.И.Петухов, Т.П. Михайленко 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 



Автономна енергетика аерокосмічних літальних апаратів 80

Ввиду малой доэвтектической концентрации 

соли образующийся лед состоит из чистого раство-

рителя (воды). Кроме того, полагаем, что обе фазы 

представляют собой идеальный раствор. Так как 

конденсированная фаза практически несжимаема, а 

давление невелико, летучесть воды принимаем рав-

ной соответствующему давлению насыщения. 

С учётом введенных допущений уравнения со-

хранения энергии и массы в сосуде постоянного 

объёма для процесса охлаждения рассола до начала 

кристаллизации имеют вид: 

dI=(-i1(v)Ġ(v)-Lтех)d ; (1) 

d(i(l)G(l))=(-QD - QK –i1H
(v)ĠD

(v)-Lтех)d ; (2) 

dG= -Ġ(v)d ; (3) 

dG(l)= -ĠD
(v)d ; (4) 

dG2=0 ; (5) 

dV=0, (6) 

где   I=i(l)G(l)+i1(v)G(v) ; G=G(l)+G(v) ; G2=g2
(l)G(l). 

)v(

)v(

)l(

)l( GGV





 . 

Для процесса кристаллизации 

dI=(-i1(v)Ġ(v)-Lтех)d; (7) 

d(i(l)G(l)+i(s)G(s))=(-QD - QK –i1H
(v)ĠD

(v)-Lтех)d; (8) 

dG= -Ġ(v)d; (9) 

dG(l)= -ĠD
(v)d; (10) 

dG2=0; (11) 

dV=0, (12) 

где   I=i(l)G(l)+i1
(v)G(v)+i(s)G(s); 

G=G(l)+G(v)+G(s); 

G2=g2
(l)G(l); 

)s(

)s(

)v(

)v(

)l(

)l( GGGV








 . 

Здесь I – энтальпия, i – удельная энтальпия; QD, 

QK – тепловые потоки за счёт массоотдачи и тепло-

обмена; Lтех – техническая работа; G, G(l), G(v) , G(s)–  

масса системы, жидкой, паровой и кристаллической 

фаз, соответственно; ĠD
(v), Ġ(v) – массовый расход 

пара за счет массоотдачи и вакуумирования; g2
(l) – 

массовая доля соли в растворе;. ρ(l), ρ(v), ρ(s)– плот-

ность жидкой, паровой и кристаллической фаз; V – 

объем системы. Нижний индекс "1" отмечает пара-

метры растворителя (воды), "2" – соли, н и тр – па-

раметры на линии насыщения и в тройной точке 

вещества; верхние индексы (l), (s), (v) - параметры 

жидкой, кристаллической и паровой фаз, соответст-

венно. 

С учетом проводимости вакуумного трубопро-

вода массовый расход пара за счет вакуумирования 

Ġ(v)=V'ρ(v)(p,T)d, (13) 

где    

V
1

U
1

U
1

1V

кpт





 . 

Здесь V  – объёмный расход (быстродействие) 

вакуумного насоса; Uт, Uкp – проводимость трубо-

провода и крана, которые для вязкостного режима 

течения рассчитываются по соотношениям [4] 





l8

prU
4

т , или 
l

pd1360U
4

т ; 








 )v(
k

1kk/1

dкp

RT
1k

k2)1(
1

AU , 

где R, T(v),   – соответственно, газовая постоянная, 

температура и молекулярная масса откачиваемого 

газа; r, d, l – радиус, диаметр и длина трубопровода; 

Ad – площадь проходного сечения крана; p  – сред-

нее значение давления в трубопроводе;  =p1/p2 – 

отношение давлений на кране (р2<p1);   – динами-

ческая вязкость откачиваемого газа; k – показатель 

адиабаты;   – коэффициент, учитывающий разли-

чие динамической вязкости откачиваемого газа и 

воздуха, который для водяного пара равен 1,94. 

Исходя из условия адиабатического расшире-

ния пара от состояния насыщения до параметров в 

паровой подушке температура и скорость пара оп-

ределяют из соотношений (14), (15). Так как на 

межфазной поверхности пар находится в равновесии 

с жидкой фазой, которая в целом неподвижна, то 

скорость направленного движения насыщенного 

пара принималась равной нулю. 
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)v(
1

2)v(
)l()v(

с2
wTT  , (14) 

))
p
p(1(сT2w k

1k

1н

)v(
1

)l()v(


 , (15) 

где рн1,, p – давление насыщения (на межфазной 

границе) и в паровом пространстве, соответственно; 

k – показатель адиабаты (k=1,33). 

Поток пара в результате массоотдачи опреде-

ляют из соотношения 

  гор
)v(

горd
)v(

D КAG  
 . (16) 

Здесь d – коэффициент массоотдачи; Агор – пло-

щадь зеркала жидкости в сосуде; )v(,  – плотность 

пара на межфазной поверхности и вдали от нее; К гор 

– коэффициент увеличения площади межфазной 

поверхности вследствие перемешивания. Коэффи-

циент массоотдачи d  находили, используя анало-

гию процессов тепло- и массообмена [5]. 

Тепловые потоки за счет массоотдачи и кон-

вективного теплообмена  определяют как 

lv
)v(

DD GQ   , (17) 

 )v()l(
горk TTАQ  . (18) 

Здесь и далее j k – теплота фазового перехода 

kj ,  – коэффициент теплоотдачи (его находят 

из соответствующих критериальных уравнений). 

После преобразований соотношений (1)-(12) 

получена система дифференциальных уравнений 

(19)-(23) для расчета процесса охлаждения рассола 

до начала кристаллизации 

 dGdG )v(
D

)l(  ; (19) 

 d)GG(dG )v()v(
D

)v(  ; (20) 
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и (24)-(30) – для расчета процесса кристаллизации  
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)l()(
2 dT/dg)T('f  . (30) 

Уравнение (30) выражает связь температуры кри-

сталлизации с концентрацией соли. 

Результаты расчета процесса охлаждения рас-

твора за счет испарения с поверхности представле-

ны на рисунках. С увеличением исходной концен-

трации соли в растворе для начала процесса кри-

сталлизации необходимо отвести больше теплоты от 

системы, т.е. отвести больше пара (рис. 1, 2). При 

этом снижаются температура и давление начала 

процесса кристаллизации (рис. 3, 4). 

Соль не содержится ни в паровой, ни в кри-

сталлической фазах. Поэтому при охлаждении и 

кристаллизации концентрация соли в растворе уве-

личивается (рис.2), что приводит к соответствую-

щему уменьшению температуры замерзания рассола 

и давления над ним (рис.3, 4). Причём темп сниже-

ния температуры заметно увеличивается с ростом 

концентрации кристаллов (рис.3). 

При достижении определённой доли кристал-

лов в жидкой фазе раствора достигается концентра-

ция соли, соответствующая эвтектической точке 

(23,1 % по массе).  
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Рис. 4. Изменение давления в процессе образования 

ЖЛ из рассола, T(l)
нач=293 K 

 
Принятые допущения о составе кристаллов пере-

стают отвечать физическому процессу, и дальней-

шие расчёты на основе изложенной модели непра-

вомерны. Однако даже при начальной концентрации 

соли 10% такие условия реализуются только при 

доле кристаллов в смеси более 50%. 
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ЧИСЛЕННАЯ МОДЕЛЬ ДЛЯ ПАРАМЕТРИЧЕСКОЙ ОПТИМИЗАЦИИ 
ГОРИЗОНТАЛЬНО-ОСЕВЫХ ВЕТРОДВИГАТЕЛЕЙ 

 
В.В. Заяц 

 
Национальный аэрокосмический университет им. Н. Е. Жуковского «ХАИ» 

 
Рассмотрена созданная в среде программирования MatLab нелинейная вычислительная модель для 
оптимизации основных геометрических характеристик лопастей ветротурбины и приведен пример 
применения модели. 

* * * 
Розглядено створену в середовищі програмування MatLab нелінійну обчислювальну модель для оп-
тимізації основних геометричних характеристик лопатей вітротурбіни та наведено приклад викори-
стання моделі. 

* * * 
In the article the non-linear computing model built in a programming environment MatLab for optimization 
of the main geometrical characteristics of windturbin blades is considered, an example of application this 
model is given. 
 

Введение 

Ключевым показателем эффективности ра-

боты ветротурбины является коэффициент исполь-

зования мощности ветра Cp. Этот параметр опреде-

ляется как аэродинамическими и геометрическими 

характеристиками лопастей ветроколеса, так и свой-

ствами нагрузки. Задача теоретического расчета 

ветротурбины – оптимизация ее характеристик в 

целях повышения параметра Cp. Существующие 

математические модели работы ветротурбины [1, 2] 

дают возможность выполнить такую оптимизацию с 

большой достоверностью. 

Сложность практического применения ма-

тематических моделей работы ветрогенератора за-

ключается в том, что происходящие процессы опи-

сываются системой дифференциальных и нелиней-

ных трансцендентных уравнений, содержащих мно-

гие параметры.  

Ресурсы программного пакета MatLab по-

зволили автору создать на основе упомянутых ана-

литических зависимостей универсальную числен-

ную нелинейную модель ветроустановки. Модель 

может применяться как для анализа работы гори-

зонтально-осевых ветроустановок с заданными па-

раметрами, так и для их синтеза по заданным рабо-

чим характеристикам. Пакет подпрограмм для оп-

тимизации нелинейных моделей Optimization Tool-

box позволяет проводить автоматическую оптими-

зацию параметров нелинейных систем со значи-

тельно большей точностью, чем в описанных ранее 

методиках синтеза ветротурбин [2, 3].  

Модель ориентирована на применение ин-

дивидуального подхода к решению конкретных тех-

нических задач. Для отладки и демонстрации рабо-

ты программы в модели используют проектные па-

раметры разработанной ранее ветроустановки мощ-

ностью 5 кВт. 

Разработка модели является частью работ 

по автоматизации проектирования ветроустановок, 

ведущихся в лаборатории ЦНИЛАТЭМА (Нацио-

нальный аэрокосмический университет «ХАИ»,  

г. Харьков). 

Краткое описание модели 

В основе аналитического описания лежит 

дифференциальное уравнение движения ротора вет-

роустановки вокруг собственной оси вращения, со-

ставленное на основе закона сохранения энергии 

,ВК НJ P P     (1) 

где J – момент инерции ветротурбины относительно 

собственной оси вращения; ω – угловая скорость 

 В.В. Заяц 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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вращения ветротурбины; PВК – мощность, переда-

ваемая ветроколесом на вал ротора; PН – мощность, 

потребляемая нагрузкой (с учетом всех потерь). 

Мощность PВК является результатом преоб-

разования части энергии ветрового потока 
3

2 V
2ВК PP C R   ,  (2) 

где R – радиус ветроколеса; ρ – плотность воздуха;  

V – скорость ветрового потока; CP – коэффициент 

использования мощности ветрового потока.  

Коэффициент CP является нелинейной 

функцией аэродинамических и геометрических ха-

рактеристик лопастей, переменных состояния моде-

ли, объединенных трансцендентными уравнениями 

связи (подробнее см. [1, 2]). Эти уравнения состав-

ляют для нескольких сечений лопасти и решают 

совместно. В модели применяют расчет по девяти 

сечениям, но их число можно легко изменять. 

Модель нагрузки для упрощения аэродина-

мических расчетов составлена в наиболее общем 

виде. Поскольку мощность механической нагрузки 

определяется произведением момента ее сопротив-

ления M на угловую скорость вращения приводного 

вала ω 

НP M  ,   (3) 

можно назвать отношение этих величин механиче-

ским сопротивлением нагрузки RМ по аналогии с 

электрическими величинами: 


MRМ   .   (4) 

Величина RМ определяет крутизну наклона нагру-

зочной характеристики в координатах M(ω). В даль-

нейших расчетах будем рассматривать идеальную 

нагрузку и считать RМ постоянной величиной. С 

учетом (4) можно представить выражение для мощ-

ности нагрузки (3) в виде функции одной перемен-

ной ω 
2

Н MP R   .   (5) 

Вычислительная модель имеет вид струк-

турно-графического отображения описанных выше 

уравнений, выполненного в приложении Simulink. 

Для моделирования происходящих в системе про-

цессов используют вычислительные методы порядка 

точности 4 … 5 с относительной погрешностью 

1∙10-5. Оптимизация параметров проводится с по-

мощью приложения Optimization Toolbox с приме-

нением сложных алгоритмов последовательных 

приближений целевой функции к требуемой форме.  

Постановка задачи 

Как было сказано ранее, модель ориентиро-

вана на решение конкретных задач, поэтому ее воз-

можности рассматривают на примере определенных 

значений параметров ветроустановки. 

Исходные параметры:  

 расчетная скорость ветра V = 7,5 м/с; 

 плотность воздуха ρ = 1,25 кг/м3; 

 радиус ветроколеса (внешнего сечения лопа-

сти) R = 5 м; 

 радиус внутреннего сечения лопасти R0 = 1 м; 

 количество лопастей i = 3; 

 профиль типа «Эсперо» относительной тол-

щиной δ = 0,15; 

 механическое сопротивление нагрузки  

RM = 100 Н∙м∙с. 

Оптимизируемые переменные: 

 угол заклинения лопасти φ0; 

 углы крутки сечений φ; 

 относительные длины хорд сечений b (отно-

сительно R). 

Для удобства сравнения результатов в каче-

стве стартовых значений для оптимизации были 

взяты значения переменных φ и b, рассчитанные по 

классической методике. 

Целью оптимизации является повышение 

коэффициента использования энергии ветра CP. При 

описанной структуре модели эта задача может быть 

сведена к достижению максимального значения уг-

ловой скорости вращения ветроколеса в установив-

шемся режиме.  
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Следует отметить, что, изменяя состав оп-

тимизируемых переменных и целевую функцию, 

можно решать и другие задачи проектирования. 

Результаты оптимизации 

Оптимизацию лопасти проводили в квази-

статическом режиме. Как видно из характеристик, 

приведенных на рис. 3, на разных стадиях оптими-

зации требовалось применять различные квазиста-

тические значения угловой скорости. Для ускорения 

вычислений задача была разбита на три этапа: 

1) выбор оптимального угла установки клас-

сической лопасти; 

2) оптимизация углов крутки сечений класси-

ческой лопасти; 

3) оптимизация относительных длин хорд се-

чений. 

Анализируя результаты оптимизации по пе-

реходным характеристикам системы (рис. 3) (на-

чальная угловая скорость ω = 4 с-1) и характеристи-

кам CP(Z) (рис. 4), можно прийти к следующим вы-

водам: 

1. Сравнение результатов моделирования с 

экспериментальными данными [1, 2] показало дос-

товерность модели для быстроходностей ветроколе-

са выше Z = 2. 

2. Лопасть, спроектированная по классической 

методике и заклиненная в начальном положении 

(рис. 1), обеспечивает разгон ветроколеса до рабоче-

го режима за 6 … 8 с, в то время как на его раскру-

чивание в оптимальном рабочем положении требу-

ется 11 … 13 с (рис. 3). Но при этом в первом случае 

устанавливается значение CP порядка 0,25, а во вто-

ром — 0,41 (примерно в 1,6 раза больше). Отсюда 

следует, что начальный угол заклинения лопасти 

более подходит для работы в переходных режимах, 

а оптимальный — в основном рабочем режиме. 

3. Оптимизация углов крутки сечений лопасти 

повышает CP до уровня 0,5 (на 18-20% от показате-

лей классической лопасти, рис. 4). При этом крутка 

лопасти уменьшается, что технологически более 

выгодно. 

4. Оптимизация относительных длин хорд, 

рассчитанных по классической методике, приводит 

только к незначительному улучшению CP (рис. 4). 

Классические значения практически не отличаются 

от оптимальных (рис. 2) и могут использоваться 

вместо них при расчетах. 

5. При оптимизации статических характери-

стик ухудшаются динамические свойства ветроко-

леса (ср. повышение времени переходного процесса 

с 6 … 8 с для классического случая до 14 … 16 с для 

оптимального, рис. 3). С одной стороны, это приво-

дит к снижению чувствительности ветроколеса к 

ветровым возмущениям, с другой — к ухудшению 

качества работы в переходных режимах. 

6. То же, что сказано в п. 5, подтверждает и 

характеристика CP(Z) для оптимальной лопасти 

(рис. 4). Несмотря на резкий срыв в районе  

Z = 10…11, она имеет ширину рабочего диапазона Z 

на 25 … 30 % больше,  чем оптимальная характери-

стика для классической лопасти, а также меньшую 

крутизну наклона около вершины и на правом пле-

че. Это свидетельствует о более устойчивой работе 

ветрогенератора и меньшей чувствительности к вет-

ровым возмущениям. 

Заключение 

В ходе проведенных работ решены такие 

вопросы: 

 В среде MatLab создана численная модель 

горизонтально-осевой ветроустановки. В настоящее 

время модель позволяет решать широкий спектр 

задач, касающихся аэродинамики ветроустановок, 

обрабатывать большие массивы параметров. Прове-

денные испытания показали работоспособность и 

достоверность модели. 

 Во время испытаний численной модели по-

лучены оптимизированные значения геометриче-

ских параметров лопастей трехлопастного  ветроко-

леса, которые обеспечивают повышение теоретиче-
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ски достижимого коэффициента мощности ветроко-

леса CP в расчетном рабочем режиме до уровня 0,5. 

 Ранее в ЦНИЛАТЭМА на основе мето-

дик расчета лопастей [2, 3] была создана и исполь-

зовалась вычислительная модель на языке Фортран. 

Она позволяет с высокой точностью моделировать 

процесс работы ветроколеса, но имеет ограничен-

ные возможности оптимизации. Проверка вновь 

полученных данных на старой модели подтвердила 

корректность новой модели. 

Таким образом, новая модель расширяет 

возможности проектирования и исследования ветро-

турбин и ветроустановок в целом. 

 

 
 

Рис. 1. Изменение угла установки  
по длине лопасти 

 

 
 

Рис. 2. Изменение хорды по длине лопасти 
 

 
 

Рис. 3. Переходные характеристики системы (t)  
для различных случаев лопастей и углов установки 

 

 
 

Рис. 4. Зависимости CP(Z) для различных случаев 
лопастей и углов установки 

 
 

Литература 

1. Абрамовский Е.Р., Городько С.В., Свири- 

дов Н.В. Аэродинамика ветродвигателей. - Днепро-

петровск: Днепр. гос. ун-т, 1987. 

2. Фатеев В.М. Ветродвигатели и ветроуста-

новки. –М.: ОГиз – СельхозГиз, 1948. 

3. Яковлев А. И., Затучная М. А Аэродинами-

ческий расчет ветротурбин про-пеллерного типа: – 

Учеб. пособие по курсовому проектированию. –Х.: 

Нац. аэрокосмич. ун-т.  «ХАИ», 2001. 
 

Поступила в редакцию 7.04.03. 
 

Рецензенты: д-р техн. наук, профессор Коше-
вой Н.Д., Национальный аэрокосмический универ-
ситет им. Н. Е. Жуковского «ХАИ»; д-р техн. наук, 
профессор Кузнецов Б.И., Украинская инженерно-
педагогическая академия, г. Харьков. 



Автономна енергетика аерокосмічних літальних апаратів 87

УДК 621.355.001.57 
 

АНАЛИЗ СРЕДСТВ ФИЗИЧЕСКОГО МОДЕЛИРОВАНИЯ  
ХИМИЧЕСКИХ БАТАРЕЙ 

 
В.Н. Меркушев, А.А. Бояркин 

Национальный аэрокосмический университет им. Н. Е. Жуковского «ХАИ» 

Приведен обзор средств физического моделирования химических (аккумуляторных) батарей (БХ). 
Дана краткая характеристика каждого из выделенных типов моделей и имитаторов.  

* * * 
Наведено огляд засобів фізичного моделювання хімічних (акумуляторних) батарей (БХ). Дана ко-
ротка характеристика кожного з виділених типів моделей та імітаторів. 

* * * 
The paper represents the survey of physical simulation means of chemical storage batteries. Brief 
characteristics of each of chosen models and simulators types are presented. 
 

Введение 

В системах электроснабжения (СЭС) авто-

номных объектов как космического, так и наземного 

применения в качестве буферного накопителя элек-

троэнергии часто используют химическую аккуму-

ляторную батарею (БХ). В силу своих особенностей 

она зачастую является одним из основных факторов 

нестабильной работы СЭС, что приводит к необхо-

димости применения специальных устройств слеже-

ния/управления режимами ее работы (например, 

устройства выравнивания характеристик аккумуля-

торов, зарядно-разрядные устройства). 

При проведении различных типов работ с та-

кими устройствами (отработка, наладка, приемо-

сдаточные испытания, испытания после ремонта), а 

также с другими устройствами, имеющими отноше-

ние к БХ (например, аппаратура регулирования и 

контроля (АРК) СЭС, контрольно-проверочная ап-

паратура (КПА)), может возникнуть необходимость 

в создании специализированного стендового обору-

дования, в состав которого приходится включать 

устройство, заменяющее БХ. Например, такая необ-

ходимость не один раз возникала при создании ком-

плексов КПА, предназначенных для отработки и 

приемо-сдаточных испытаний бортовых АРК СЭС 

ряда космических аппаратов на ГП ХЗЭА, послед-

ним из которых был «Микроспутник».  

Обзор литературы показал, что подобного ро-

да устройства почти не описаны. По-видимому, та-

кая задача возникает сравнительно редко. Почти все 

известные работы, связанные с моделированием БХ, 

посвящены построению математических моделей, в 

то время как существует ряд работ, посвященных 

физическому моделированию первичных источни-

ков электроэнергии, например [1]. В связи с этим 

целью данной статьи является обзор методов ими-

тации БХ средствами физического моделирования, 

их классификация и краткая характеристикавыде-

ленных типов. 

Обзор средств моделирования БХ 

Ясно, что свойства и характеристики моделей 

будут полностью определяться задачами, решаемы-

ми моделью. 

В зависимости от целей эксперимента и объ-

екта исследований в качестве буферного накопителя 

энергии (или для его имитации) можно использо-

вать: 

1) макет (БХ, состоящая из аккумуляторов ти-

пономинала, отличного от штатного, имеющая ем-

кость, равную емкости штатной БХ); 

2) масштабную модель (БХ, состоящая из ак-

кумуляторов того же типономинала, что использу-

ются в штатной БХ); 

3) имитатор с заданием характеристик: 

• цифровым управляющим устройством; 

• опорным элементом; 

 В.Н. Меркушев, А.А. Бояркин 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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4) при имитации работы БХ в статических 

режимах (например, циклирование) можно исполь-

зовать: 

•для имитации заряда БХ: 

- магазин сопротивлений; 

- регулируемый стабилизатор напряжения; 

- реверсивный источник тока, 

•для имитации разряда: 

- регулируемый стабилизатор напряжения; 

- реверсивный источник тока; 

5) при имитации работы БХ в динамических 

режимах (например, при исследовании переходных 

процессов) можно использовать: 

• регулируемый стабилизатор напряжения; 

• реверсивный источник тока. 

Приведенная классификация в виде блок-

схемы показана на рис. 1. 

 

Средства имитации БХ

Средства имитации статических режимов

Заряд

Разряд

Магазин резисторов
Регулируемый стабилизатор

напряжения
Реверсивный источник тока

Регулируемый стабилизатор
напряжения

Реверсивный источник тока

Средства имитации динамических режимов

Регулируемый стабилизатор напряжения
Реверсивный источник тока

Способ задания характеристик

Цифровое управляющее
устройство

Опорный элемент

Вид модели

Макет БХ
Масштабная модель БХ

Имитатор БХ

 
Рис. 1. Классификация средств физического моделирования  

химических аккумуляторных батарей 
 

К преимуществам использования масштабных 

моделей БХ и макетов БХ следует отнести высокую 

степень адекватности характеристик модели харак-

теристикам штатной БХ, следовательно, и возмож-

ность исследования работы устройств почти на всех 

возможных режимах функционирования штатной 

батареи. 

Основным недостатком такого рода средств 

имитации БХ является то, что для выхода в нужную 

рабочую точку необходимо подзаряжать или под-

разряжать батарею, что занимает много времени. 

При использовании макета штатной БХ отсутствует 

возможность имитации эффектов, связанных с от-

дельным аккумулятором, хотя эффекты, связанные с 

группой аккумуляторов, сымитировать можно. 

На рис. 2 изображена схема имитатора БХ с 

использованием опорного элемента. В качестве 

опорного элемента G применяют аккумулятор нуж-

ного типономинала (или группу аккумуляторов). На 

рисунке обозначены:  А1 — усилитель характери-

стик (усилитель напряжения); К1 — ключевой эле-

мент, задающий режим имитации заряда или разря-

да (на рисунке — имитатор в режиме имитации за-

ряда); R1 и R2 — делитель напряжения. 

+
G

R2

R1

K1.1

K1.2A1

 
Рис. 2. Схема имитатора БХ с использованием 

опорного элемента 

Этому классу имитаторов присущи те же пре-

имущества и недостатки, что и рассмотренным вы-

ше средствам, хотя и в меньшей степени. Так, сте-
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пень адекватности характеристик имитатора харак-

теристикам штатной БХ меньше, время выхода на 

режим (подзаряда или подразряда) тоже меньше. 

Однако возможность имитации эффектов, связан-

ных с функционированием одного аккумулятора, 

вообще отсутствует. Следует также предусмотреть 

цепи защиты опорного аккумулятора от переполю-

совки. 

Итак, можно прийти к выводу, что любым 

средствам имитации, использующим в своем соста-

ве химические источники тока, в большей или 

меньшей степени присущи два недостатка: для вы-

хода на нужный режим требуется время и следует 

предупреждать запредельные режимы БХ (перепо-

люсовка или перезаряд). Этих недостатков лишены 

имитаторы, в которых характеристики БХ имити-

руются чисто электронными средствами. 

На рис. 3 показаны схемы имитаторов БХ без 

использования  опорного  источника.  Одной  из 

особенностей имитаторов этого типа является обя-

зательное наличие управляющего устройства, кото-

рое задает режимы работы остальных блоков для  

Регулируемый
стабилизатор
напряжения

Коммутатор Перестраиваемый
конденсатор

Управляющее
устройство  

а 

Управляемый
резистивный

делитель
Коммутатор Перестраиваемый

конденсатор

Управляющее
устройство  

б 

Регулируемый
стабилизатор
напряжения

Коммутатор Перестраиваемый
конденсатор

Управляющее
устройство

Управляемый
резистивный

делитель

 

в 

Рис. 3. Схемы имитации БХ без опорного источника: а – с использованием регулируемого стабилизатора  
напряжения, б – с использованием магазина сопротивлений; в – комбинированный 

 
 

получения выходных параметров имитатора, совпа-

дающих с параметрами БХ в необходимой рабочей 

точке на вольт-амперной характеристике (ВАХ). 

Отсюда следует, что при использовании имитаторов 

без опорного источника необходимо с требуемой 

степенью точности знать математическое описание 

вольт - амперной характеристики БХ. 

Схемы, изображенные на рис. 3, а, в, могут 

имитировать как режим заряда БХ, так и режим раз-

ряда, а схема, показанная на рис. 3, б, может имити-

ровать только режим заряда БХ. 

Для имитации емкостного характера входного 

сопротивления БХ можно использовать конденсато-

ры большой емкости, емкостные фильтры или иони-

сторы. В этом случае с некоторой степенью точно-

сти можно имитировать и динамические характери-

стики БХ (например, при исследовании формы пе-

реходных процессов). 

Преимуществами этого типа имитаторов яв-

ляются возможность фактически мгновенного вос-

произведения параметров БХ в нужной точке харак-

теристики. При необходимости можно повторить 

"проход" по некоторому участку ВАХ несколько 

раз, можно сымитировать ВАХ с различными пара-

метрами, например, организовать «завал» характе-

ристики в нужный момент времени. 
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Рис. 4. Схема имитатора аккумулятора с возможностью имитации переполюсовки 

 

На рис. 4 изображена схема имитатора от-

дельного аккумулятора, позволяющего имитировать 

все возможные режимы эксплуатации, включая пе-

реполюсовку: Свх — емкость для имитации емкост-

ной реакции входного сопротивления БХ; К1.1 ... 

Kl.n — набор управляемых устройством управления 

ключей, задающих ток в режиме имитации заряда; 

К2 — ключ, подключающий источник стабилизиро-

ванного тока при имитации режима переполюсовки 

аккумулятора; КЗ — ключ, подключающий источ-

ник тока в режимах имитации разряда и переполю-

совки. 

Для имитации динамических режимов БХ при 

использовании имитатора необходимо, чтобы уст-

ройства имитатора были достаточно быстродейст-

вующими, т.е. время собственных переходных про-

цессов в цепях имитатора было хотя бы на порядок 

меньше длительности переходных процессов в БХ. 

Заключение 

В заключение следует отметить, что в боль-

шинстве случаев для проведения исследований 

СЭС, в состав которых входят БХ, используются 

либо макеты БХ [2], либо их масштабные модели 

[3]. Необходимость в имитаторах, как отмечалось во 

введении, возникает гораздо реже. Упоминавшийся 

во введении имитатор БХ, вошедший в состав ком-

плекса КПА прибора автоматического регулирова-

ния и контроля СЭС космического аппарата «Мик-

роспутник», в разработке которого один из авторов 

принимал непосредственное участие, построен по 

схеме, показанной на рис. 3, в. Более подробное 

описание этой аппаратуры планируется в после-

дующих публикациях. 

Материалы данной статьи, а также материалы 

статей, подобных [1], планируется использовать для 

разработки методик проектирования стендового 

оборудования, предназначенного для отработки и 

испытаний узлов СЭС и СЭС в целом наземного 

базирования (в частности, на основе ветроэлектро-

установок). 
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В процессе решения задач синтеза и анализа системы управления самолетом необходимо ис-
пользовать соответствующие математические модели всех функциональных элементов, в том 
числе и самого объекта управления. В работе рассматриваются математические модели само-
лета Ан-140 для продольного и бокового с учетом крена видов движения, характеризующиеся 
простотой и достаточной точностью. Модели отражают особенности объекта управления, 
удобны для решения задач синтеза и анализа системы управления и могут рассматриваться 
как базовые при получении феноменологических моделей иного вида. 

* * * 
У процесі вирішення задач синтезу і аналізу системи керування літаком необхідно викори-
стовувати відповідні математичні моделі всіх її ланок, у тому числі і самого об’єкта керуван-
ня. В роботі розглядаються математичні моделі літака АН-140 для повздовжнього та бокового 
з урахуванням крену видів руху, які характеризуються простотою та достатньою точністю. 
Моделі відображають особливості об’єкта керування, є зручними для вирішення задач синте-
зу та аналізу систем керування і можуть бути використані як базові для одержання 
феноменологічних моделей іншого виду. 

* * * 
It is necessary to use the suitable mathematical models of the all control system elements including 
the mathematical models of control object as well in the process of the synthesis and the analysis of 
control system the problems to solve. The mathematical models of the aeroplane AN-140 for the 
longitudinal and lateral with rolling taking into account motion kinds are elaborated in the article. 
This models are characterized by the simplicity and the sufficiently accuracy. The models repulse 
the control object peculiarities and special features, they are convenient for the synthesis and the 
analysis of control system the problems to solve. This models are considered as the base models in 
the acquisition of the phenomenological models of the another kinds. 

 
Постановка проблемы. Современный самолет 

включает в свой  состав ряд важных и сложных 

функциональных систем. Одна из важнейших – сис-

тема управления движением самолета в пространст-

ве и функционированием всех его агрегатов и под-

систем. Основные задачи управления движением 

самолета, решаемые системой управления, – стаби-

лизация, навигация, наведение. Выделяют три ре-

жима (способа) управления движением самолета: 

ручной (штурвальное управление), полуавтоматиче-

ский, автоматический. Реализация любого из этих 

способов предполагает использование в той или 

иной степени системы управления. На современных 

самолетах она превратилась из средства, только об-

легчающего пилоту процесс управления самолетом, 

в средство, обеспечивающее эффективную эксплуа-

тацию самолета: управление движением в любых 

условиях, управление двигательной силовой уста-

новкой и другими агрегатами и системами самолета, 

контроль и диагностирования технического состоя-

ния агрегатов и систем, предполетный контроль, 

жизнеобеспечение и поддержание комфортных ус-

ловий на борту, автоматическую реализацию экс-

тремальных режимов полета (заход на посадку, по-

садка, взлет, заход на второй круг и др.), реконфи-

гурацию структур функциональных систем в случае 

появления неисправности и т.д. 

Подобные интегрированные системы управления 

являются цифровыми и строятся на основе исполь-

зования бортовых цифровых вычислительных ком-

плексов (БЦВК). С их помощью реализуют алго-

ритмы решения перечисленных выше задач управ-

ления. Разработка и отладка алгоритмов функцио-

нирования БЦВК является одной из основных задач 

проектирования системы управления самолетом. 

 А.С.Кулик,  А.Г.Гордин, В.Ф.Симонов, С.Н.Фирсов 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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Эскизное и техническое проектирование цифро-

вых систем управления самолетом связаны с реше-

нием сложных научно-технических задач, к кото-

рым в первую очередь можно отнести: 

- выбор и систематизацию общих принципов и 

концепций формирования цифровых систем управ-

ления; 

- разработку моделей самолета как глобального 

объекта управления и его функциональных агрега-

тов; 

- исследование динамических свойств самолета 

как объекта автоматического управления (ОАУ); 

- выбор стратегий управления; 

- разработку структуры контуров управления; 

- исследование новых принципов построения 

бортовых пилотажно-навигационных комплексов и 

систем индикации информации; 

- исследование влияния квантования по времени 

и уровню на динамику объекта и синтез законов 

управления, реализуемых с помощью БЦВК; 

- исследование характеристик системы управле-

ния для широкого диапазона режимов полета само-

лета. 

Под ОАУ будем понимать подсистему сформи-

рованную таким образом, что выполняется три ус-

ловия: 

1) на ОАУ можно воздействовать с помощью 

сигналов управления; 

2) сигнал управления позволяет переводить 

ОАУ из одного состояния в другое за конечное вре-

мя; 

3) переход ОАУ из одного состояния в другое 

можно оценивать с помощью измерений. 

Решение практически всех перечисленных задач 

анализа и синтеза систем управления основано на 

широком использовании математических моделей 

самолета как объекта управления, его агрегатов 

(двигателей силовой установки, проводки управле-

ния и т.д.), а также элементов системы (приводов, 

измерительных устройств и т.д.). Разработка моде-

лей самолета как ОАУ и исследование его динами-

ческих свойств являются важными этапами процес-

са проектирования системы управления. 

В общетеоретической постановке разработка мо-

делей объекта управления как физической динами-

ческой системы – одна из классических задач анали-

тической механики и управления [1-5]. В подобных 

задачах в качестве объекта рассматривается твердое 

тело в трехмерном пространстве, а математическое 

описание его состояния не удовлетворяет требова-

ниям, предъявляемым к моделям летательных аппа-

ратов в прикладных задачах синтеза и анализа сис-

тем. Однако приемы и методы классических задач 

механики весьма полезны, а иногда – необходимы в 

приложениях. 

В задачах анализа и синтеза систем управления 

летательными аппаратами формирование моделей 

последних должно выполняться с учетом всех их 

признаков, особенностей, первичных характеристик, 

типов режимов полета, видов движения и свойств 

исполнительных и измерительных устройств. Кроме 

того, на различных этапах проектирования целесо-

образно использовать различные модели объекта, 

отличающиеся сложностью, степенью детализации 

и адекватности, размерностью и т.д. Поэтому фор-

мирование системы математических моделей само-

лета как ОАУ является самостоятельной и неодно-

значной задачей. 

Анализ исследований и публикаций. В работах 

[6-10] приведены различных видов модели лета-

тельных аппаратов, характеризующиеся следующи-

ми недостатками: 

- низкая степень детализации описываемых ди-

намических процессов; 

- случайный выбор параметров состояния объек-

та управления; 

- обобщенное представление аэродинамических 

сил и моментов без учета особенностей аэродина-

мической схемы самолета; 
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- отсутствие учета свойств исполнительных и 

измерительных устройств; 

- использование обозначений параметров со-

стояния объекта управления, не предусмотренных 

соответствующими стандартами; 

- несоответствие количества уравнений размер-

ности вектора состояния объекта управления; 

- отсутствие четкой методики получения исход-

ных уравнений состояния ОАУ. 

Цели и задачи. Указанные недостатки полно-

стью исключают возможность использования из-

вестных исходных моделей летательных аппаратов в 

задаче синтеза и анализа системы управления само-

лета Ан-140. Задача, поставленная в настоящей ста-

тье, формулируется следующим образом: на основе 

вербальной модели, системы первичных характери-

стик самолета Ан-140, требований к системе управ-

ления его движениям и принципам формализации 

динамических процессов разработать математиче-

ские модели синтеза указанного объекта. 

Рассматривая самолет как твердое тело и исполь-

зуя в качестве проекционных воздушную и связан-

ную системы координат, опишем пространственное 

движение объекта с помощью следующей системы 

уравнений, сформированных на основе второго за-

кона Ньютона и закона изменения момента количе-

ства движения: 

V
dt
Dd 


 ; T
ccc ]ZYX[V 


;  (1) 


i

ia F)V
dt
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~
(m




; T
zayaxaa ][ 
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; (2) 
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; (3) 
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


















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0

0
0

xy

xz

yz
; (4) 

)(M),(M)(M 1C
T
1aaaaCa  , (5) 

где D


– вектор дальности центра масс самолета в 

стартовой системе координат О0XCYCZC; V


– вектор 

воздушной скорости центра масс самолета; m – мас-

са самолета, сосредоточенная в центре масс; a, 


– 

векторы абсолютной угловой скорости связанной и 

воздушной систем координат соответственно; 
i

iF – 

сумма всех сил, приложенных к самолету; 
j

jM – 

сумма всех моментов, приложенных к самолету; L


– 

кинетический момент самолета; J – тензор инерции 

самолета; MC1 – матрица направляющих косинусов, 

описывающая взаимное положение стартовой и свя-

занной систем координат; Mса – матрица направ-

ляющих косинусов, описывающая взаимное поло-

жение стартовой и воздушной систем координат; 

Mа1 – матрица направляющих косинусов, описы-

вающая взаимное положение воздушной и связан-

ной систем координат;  – угол крена;  – угол 

рыскания;  – угол тангажа; aaa ,,  – скорост-

ные углы крена, рыскания и тангажа соответствен-

но;  – угол атаки;  – угол скольжения; t  – текущее 

время. 

На основе нелинейной модели (1)-(5) с использо-

ванием методов линеаризации, декомпозиции и ре-

дукции получены линейные упрощенные модели 

самолета. 

Модель продольного движения: 

;DUCXY

;MVBUAX
dt
dX




 (6) 

 T654321 XXXXXXX  ;   00 XtX  ; 

 KH0 t,tt ; X1=XC; X2=YC; X3=V; X4=; 

X5=; X6=  ; символ «» обозначает вариа-

цию соответствующего параметра состояния са-

молета. 

Матрицы модели (6) и коэффициенты: 

А – матрица коэффициентов; 

B – матрица входа отражающая свойства испол-

нительных устройств органов управления; 
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М – матрица входа по возмущению; 

C – матрица измерений отражающая свойства 

измерительных устройств; 

D – матрица обхода; 
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где р – управляющее воздействие по тяге двига-

теля; РВ – угол отклонения руля высоты; FXВ, FYВ – 

возмущающие силы относительно осей OX и OY 

соответственно; MZВ – возмущающий момент отно-
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сительно оси OZ; P – суммарная сила тяги двига-

тельной силовой установки; g – величина вектора 

ускорения гравитационного поля; MZ – суммарный 

аэродинамический момент относительно оси OZ; IZZ 

– момент инерции самолета относительно оси OZ; а 

– скорость звука; s, l – характерная площадь и длина 

самолета; (YС) – плотность воздушной среды; ba –  

длина средней аэродинамической хорды крыла; 

aa YX C,C – коэффициенты аэродинамических сил; 

mZ – коэффициент аэродинамического момента от-

носительно оси OZ; индекс «Т» обозначает принад-

лежность переменной к системе требуемого (опор-

ного) движения. 

Модель бокового движения: 

;DUCXY

;MVCUBX
dt
dX




  (11) 

 T654321 XXXXXXX  ; 

  00 XtX  ;  KH0 t,tt ; 1X ; 2X ; 

 3X ; 4X ;  5X ; c6 ZX  . 

Матрицы модели (11) и коэффициенты: 
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где э – угол отклонения элеронов; РН – угол от-

клонения руля направления; FZВ – возмущающая 

сила относительно оси OZ; MXВ, MYВ – возмущаю-

щие моменты относительно осей OX и OY; Za – аэ-

родинамическая сила относительно оси OZ; MX, MY 

– аэродинамические моменты относительно осей 

OX и OY соответственно; IXX, IYY – моменты инер-

ции самолета относительно осей OX и OY соответ-

ственно; CZa – коэффициент боковой аэродинамиче-

ской силы; mX, mY – коэффициенты аэродинамиче-

ских моментов относительно осей OX и OY соот-

ветственно. 

 

Заключение 

 
 Полученные математические модели описыва-

ют продольное и боковое с учетом крена движения 

самолета. Модели могут использоваться в задачах 

синтеза и анализа системы управления движением, а 

также – для исследования динамических свойств 

самолета как объекта управления. Форма моделей 

удобна для получения передаточных функций, пе-

редаточных матриц и частотных характеристик са-

молета по различным входным воздействиям 

(управления и возмущения) и выходным парамет-

рам. В качестве примера можно привести частотные 

характеристики для каналов продольного и боково-

го с учетом крена движения самолета (рис.1 - 6). 

Модели удобны для получения феноменологических 

моделей различного вида с использованием методов 

декомпозиции и редукции. 
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УДК 681.5 
 

УПРАВЛЕНИЕ ДИНАМИЧЕСКИМИ ОБЪЕКТАМИ  
С КОМПЕНСАТОРАМИ ВОЗМУЩЕНИЙ 

 НА ОСНОВЕ ИТЕРАЦИОННО-ИНВЕРСНЫХ МОДЕЛЕЙ 
 

В.И. Кортунов, канд. техн. наук, 

Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского «ХАИ» 

Рассмотрена задача управления динамическим объектом с восстановлением возмущений на основе ли-
нейной модели итерационным методом в пространстве состояния. Восстановленные оценки возмущений 
или неопределенностей объекта использованы далее в формировании управления. Анализируются свой-
ства систем управления с динамическими компенсаторами возмущений в условиях приближения итера-
ционно-инвертируемых моделей к полной инверсии. Приведен пример робастного управления  самоле-
том при стабилизации угла крена с предложенными компенсаторами. 

* * * 
Розглядається задача керування динамічним об’єктом зі встановленням збурень на основі лінійної моделі 
ітераційним методом в просторі стану. Відновлені оцінки збурень або невизначеностей об’єкта викорис-
товуються в формуванні керування. Аналізуються властивості систем керування з динамічними компен-
саторами збурень в умовах наближення ітераційно-інвертованих моделей до повної інверсії.  Наведено 
приклад робастного керування літаком зі стабілізації кута крену із запропонованими компенсаторами. 

* * * 
The problem of dynamic object control with disturbances restoration on the basis of linear model by iteration so-
lution in state space is considered. Restored estimations of disturbances or uncertainties are used for control fur-
ther. The properties of control systems with dynamic compensator of disturbances are analyzed under conditions 
of approximation of iterative inverse models to exact inverse models. The example of robust control with pro-
posed compensators for aircraft stabilization roll is given. 
 

Введение 

Идеи создания систем управления (СУ), свойство 

 которых слабо зависели бы при отклонении пара-

метров объекта от номинальных значений, возника-

ли с началом развития теории автоматического 

управления и оформлялись в различные направле-

ния – теорию инвариантных систем, теорию адап-

тивных систем, теорию робастных систем, теорию 

интеллектуальных систем и др. Цель управления 

объектами, подверженных глубоким параметриче-

ским возмущениям, – это достижение близости тре-

буемого выхода к некоторому желаемому выходу 

или эталонной модели. Исходя из данной цели 

управления к СУ предъявляют два основных требо-

вания – обеспечение динамических показателей 

управления в отсутствии возмущений и обеспечение 

требуемого уровня подавления действующих воз-

мущений. 

Достижение данной цели связано с необходимо-

стью решения задач управления и создания эффек-

тивных СУ с выполнением современных требований 

к ним [1]: минимум априорной информации при 

проектировании и эксплуатации; высокая надеж-

ность и ресурс непрерывной работы; минимальное 

энергопотребление; оптимальность по выбранному 

критерию; совместимость с верхним уровнем; низ-

кая стоимость. 

В настоящее время известно множество направ-

лений в решении задач управления в условиях дей-

ствия возмущений, когда априорная информация о 

них практически отсутствует. Но наибольшее рас-

пространение получает направление, связанное с 

восстановлением и компенсацией возмущений. Идея 

управления нелинейным и нестационарным объек-

том по качеству как линейного с компенсацией воз-

мущений, излагалась во множестве работ. Однако 

для существующих методов строгого доказательства 

компенсации заданного уровня возмущений либо не 

проводили, либо демонстрировали только на част-

ных примерах. В данной работе приведены результаты 

возможной компенсации возмущений как разрешимости 

 В.И. Кортунов 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 36/2 
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получаемых функциональных уравнений. 

Рассмотрим основные методы решения задачи 

управления объектами в условиях неопределенности 

возмущений, которые исследованы и описаны, но не 

всегда удовлетворяют современным требованиям.  

Методы комбинированного управления. Комби-

нированные системы в своей основе используют оба 

принципа управления – управление по возмущению 

и по отклонению (обратной связи), и реализуются 

двухконтурными схемами управления. Возможность 

непосредственного измерения действующего воз-

мущения остается только для внешних, а внутрен-

ние или параметрические возмущения, как правило, 

невозможно измерить в процессе управления. Тео-

ретическим фундаментом комбинированных систем 

является теория инвариантности, выводы которой 

используют в построении таких систем. Можно вы-

делить следующие преимущества комбинированных 

систем [2]: энергетические преимущества при высо-

кой точности регулирования; возможность получе-

ния отрицательного коэффициента статизма при 

глубоком подавлении возмущения; возможность 

уменьшения мощности элементов контура обратной 

связи в пять-десять раз. Теоретическое развитие и 

создание инженерных методик проектирования 

комбинированных систем дано в [4]. Однако такие 

системы осуществимы только при непосредствен-

ном контроле возмущений, и они имеют ограничен-

ность при параметрических неопределенностях объ-

екта.  

Методы обратных задач динамики. Применение 

эти методы нашли в задачах расчета программного 

управления для объектов, осуществляющих движе-

ние по известной программной траектории [3]. К 

достоинству этих методов следует отнести слабую 

чувствительность к изменению параметров и воз-

мущений и высокую динамическую точность. Не-

достатки – необходимо иметь информацию о струк-

туре и параметрах полной модели; следует измерять 

производные вектора состояния; компенсировать 

ограниченный класс сигналов, согласованных с мо-

делью. 

Методы инвариантного управления. Развитие 

теории инвариантности стимулировалось тем фак-

том, что возмущения в реальных системах не всегда 

удовлетворяют условию квазистационарности по 

отношению к динамике замкнутой системы. Мето-

дологической основой инвариантного управления 

неопределенными объектами являются работы 

Ивахненко А.Г. (1963)[2]. Поскольку достижение 

абсолютной, или полной инвариантности носит тео-

ретический характер, то в практике возможно дос-

тижение частичной инвариантности, инвариантно-

сти до  и селективной инвариантности.  

Наиболее разработанными считаются методы 

управления с полиномиальными моделями возму-

щений известного порядка. Оценка возмущений в 

этом случае формируется как оценка расширенного 

наблюдателя состояния с помощью модели возму-

щений, представленной полиномиальной функцией 

из решения дифференциального или разностного 

уравнения. Наиболее известной работой в данном 

классе методов считается работа С. Джонсона [10], в 

которой возмущения описаны как «волновые», но 

полиномиального типа. Обобщение полиномиаль-

ных или регулярных возмущений дано в работах 

В.С. Кулебакина [5] по теории К(Д)-изображений 

как способа обеспечения селективной инвариантно-

сти СУ. Различные процедуры синтеза компенсаци-

онного управления на основе селективной инвари-

антности изложены в работах Радченко И.Ф. [8], а 

сравнение робастных регуляторов на основе селек-

тивной инвариантности и применение к различным 

объектам рассмотрено в работе Е.М. Потапенко [7]. 

Методы селективной инвариантности имеют неко-

торое сходство с методами управления, использую-

щими внутренние модели, описанные в работе [12]. 

Однако некоторые методы компенсационного типа 

реализуются по двухконтурной схеме на основе вы-

полнения требования структурной реализуемости 

инвариантного управления Б.Н. Петрова (принципа 

двухканальности). Тем самым эти методы отличаются 

от методов с внутренней моделью.  
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Отметим основные достоинства рассматривае-

мых методов: не требуется полная информация о 

возмущениях; возможно достижение абсолютной 

инвариантности, когда возмущения можно считать 

внешними. Недостатками можно считать то, что ин-

вариантные системы для некоторых схем оказыва-

ются негрубыми, а абсолютная инвариантность реа-

лизуема в многоконтурных системах. 

Методы управления с восстановлением возму-

щений (компенсационные методы). Множество ме-

тодов адаптивного и робастного управления в явной 

или неявной форме содержат модель возмущений, а 

также явно или неявно восстанавливают возмуще-

ния в целях их компенсации по известной схеме 

“дифференциальная вилка”, предложенной Костю-

ком О.М. и рассмотренной для построения инвари-

антных систем в [4]. Последние схемы применения 

“дифференциальной вилки” уже не отражают ее 

первоначального названия, а скорее наследуют 

лишь наличие отрицательной и положительной об-

ратной связи в схеме компенсации возмущений. Ха-

рактерным для схемы компенсации с “дифференци-

альной вилкой” является наличие сигнала оценки 

возмущений по отношению к номинальной модели. 

Связь асимптотического оценивания переменных со-

стояния расширенной модели объекта путем косвенного 

измерения возмущений показана в работе [6]. 

Из разнообразия методов восстановления вход-

ных сигналов динамических систем выделим класс 

методов, работоспособных в режиме реального вре-

мени или имеющих рекуррентную алгоритмическую 

форму. Так, в работе [11] исследуется смешанное 

оценивание – вначале оценивается вектор состояния 

фильтром Калмана, а затем оценивается возмущение 

рекуррентным МНК. Методы построения инверс-

ных фильтров (фильтров, восстанавливающих вход-

ные сигналы динамической системы) на основе 

адаптивных или робастных фильтров [6], имеют 

структурную вырожденность в важном для практике 

случае, когда число входных равно числу выходных 

сигналов. Оценивание входных сигналов со вспомо-

гательной моделью, когда подбирается закон управ-

ления моделью по принципу обратной связи так, что 

сигналы управления моделью становятся близкими 

к искомым сигналам, различается способами орга-

низации обратной связи [12].  

Достоинства таких методов: приближение 

свойств системы управления к комбинированным 

системам; возможность обеспечения устойчивости к 

ошибкам в измерении выходного вектора; возмож-

ность разделимости задач синтеза регулятора и ком-

пенсатора; применимость методов синтеза и анализа 

для линейных систем. Недостатки: ограниченность 

оценки по производной компенсируемого возмуще-

ния; наличие модели возмущений в расширенных 

наблюдателях и чувствительность системы к этой 

модели. 

По анализу рассмотренных методов можно сде-

лать следующие выводы: 

Не существует универсального метода решения 

задачи управления в условиях неопределенности 

возмущений. 

Наиболее перспективными считаем методы, ко-

торые используют минимальную априорную ин-

формацию, хотя качество решения задачи зависит от 

количества этой информации. 

Качество метода управления в условиях неопре-

деленности определяется качеством решения задачи 

восстановления (оценивания) возмущений. Если ме-

тод обеспечит восстановление действующих возмущений, 

то он обеспечит и достижение цели управления. 

Компенсационное управление перспективно 

вследствие таких причин: 

 реализуется по двухконтурной схеме с воз-

можностью разделения контуров по целям управле-

ния: внешний – реализует критерий стабилизации, 

внутренний – критерий компенсации или уменьше-

ния влияния возмущений; 

 при разделении целей по контурам управле-

ния уменьшается объем синтеза и анализа СУ; 

 по имеющейся текущей информации о воз-

мущениях возможно параллельное решение задач 

контроля и диагностирования; 
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 системы с компенсацией возмущений могут 

приближаться по качеству к системам с полной ин-

вариантностью. 

Применимость методов инвариантного управле-

ния определяется возможностью восстановления 

вектора возмущения как решение обратной задачи 

для динамических систем – восстановления входно-

го сигнала по известному входному. Определенное 

преимущество в этом направлении имеют итераци-

онные методы, реализуемые в пространстве состоя-

ния, вследствие свойств саморегуляризации. В дан-

ной работе приведены результаты исследования 

свойств системы управления, построенной по двух-

контурной схеме с восстановлением вектора возму-

щения  итерационно-инверсным фильтром [13-15]. 

Постановка задачи 

Предполагаем, что исследуемый объект описы-

вается системой нелинейных дифференциальных 

уравнений вида 

 

0
o o o o o

o o o

0x (t) = f(x (t),u(t),v (t),Θ(t),t) ,x (t ) = x ,
y (t)= g(x (t),u(t),v (t),Θ(t),t)+ξ(t),


 (1) 

где o )x (t  - вектор состояния размерности 

o
o xdim( ) nx ; 0

ox  - вектор начального состояния; 

o )y (t  - вектор выхода размерности o
ydim no(y ) = ; 

u(t)  - вектор управления размерности udim( ) nu  и 

2Lu(t) ; ov (t)  - вектор параметров неконтролируе-

мых внешних возмущений размерности 
o

o vdim( ) nv  и 2Lo v (t) . Специальные свойства 

возмущений оговариваются принадлежностью к не-

которому подпространству 2LvΩ  и o  vv (t) Ω ; 

Θ(t)  - вектор параметров, в общем случае нестацио-

нарный и ограниченный Ω ΘΘ(t)  размерности 

odim( ) NΘ , а ΩΘ - область возможных значений 

параметров; , ( ) f( ) g  - вектор-функции уравнений 

состояния и выхода, отвечающие условиям единст-

венности решения, а в некоторых отдельных случа-

ях оговариваются дополнительные ограничения, на-

пример условия Липшица и др.; ξ(t)  - случайный 

вектор измерительных помех, который статистиче-

ски не связан с вектором возмущения. 

Предположим, что допустимо представление мо-

дели вида (1) в виде номинальной линейной части и 

некоторого входного сигнала – эквивалентного воз-

мущения функционального типа с ограниченной 

«мерой» энергии. Данное предположение основыва-

ется на идее достижимости номинальной модели, 

изложенной в работах [16,17]. Тогда систему (1) за-

меняем номинальной возмущенной  системой  

 


u v
í

u v

x(t) = Ax(t)+B u(t)+B v(t) ,

y(t)= C x(t)+D u(t) D v(t)+ ξ(t),


 (2) 

где )x(t  - вектор состояния размерности 

xdim( ) nx ; )y(t  - вектор выхода размерности  

o
ydim dim no(y) = (y )= ; )v(t  - вектор эквивалентных 

возмущений размерности odim nv(v) = , который ак-

кумулирует различные неопределенности внутрен-

него и внешнего характера; , , , ,u v u vA B B C D D  - мат-

рицы соответствующей размерности. 

Степень приближения двух моделей (1) и (2) опреде-

ляется возможностями оценивания вектора )v(t . 

Восстановление возмущений  
итерационно-инверсным методом  

Операторная форма итерационного способа вос-

становления возмущения и соответствующая реали-

зация в пространстве состояния заключаются в сле-

дующем. 

Представим выход объекта и номинальной моде-

ли в операторной форме 

 0
y/u y/v y/x
í í í íy(t)=W u(t)+W v(t)+W x +ξ(t) , (3) 

          0ˆy/u y/v y/x
í í í 0 í íy (t)=W u(t)+W v (t)+W x ,  (4) 

где ,y/u y/v
í íW W  - линейные динамические операто-

ры номинальной модели по возмущению и управле-

нию,  ˆ0v (t)  - известная начальная оценка вектора 

возмущения. Запишем для вполне наблюдаемого 

объекта по номинальной модели (4) выход наблюда-

теля состояния в операторной форме 
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0

ˆ ˆ ˆ

ˆ

ˆ ˆ

ˆ ,

y/u y/y y/v
0 e e e 0

y/x
e

y (t) =W (L)u(t)+W (L)y(t)+W (L)v (t)

+W (L)x
 (5) 

где ˆ ˆ ˆ ˆ, , ,y/u y/y y/v y/x
e e e eW (L) W (L) W (L) W (L)  - операторы 

наблюдателя состояния, параметризация которых 

определяется  настроечной матрицей L . Вычитая 

выход объекта (3) и выход наблюдателя состояния 

(5), запишем следующее уравнение относительно 

вектора возмущения:  

 0 0
ˆ ˆˆ ˆ ˆy/v y/x y/y
e 0 e eΔy (t)=W v(t) - v (t) +W Δx +(I -W )ξ(t) , (6) 

где ˆ ˆ0 0Δy (t) = y(t) - y (t) , 0 0 0ˆ ˆ Δx x x . На первом 

шаге итераций принимаем ˆ0v (t)  известным  и фор-

мируем оценку первого шага 

  ˆ ˆ ˆ1 0 v 0v (t) = v (t)+K y(t) - y (t) , (7) 

где  0ˆ ( )
y/v

v eK = W  -  псевдообратная матрица по 

Муру-Пенроузу статического коэффициента усиле-

ния наблюдателя по возмущению (матричный ко-

эффициент сходимости). На втором шаге, используя 

оценку ˆ1v (t)  в правой части выражения (7)  вместо 

нулевой, формируем оценку 

 ˆ ˆ ˆ2 1 v 1v (t)= v (t)+K y(t) - y (t) . 

В последующем продолжение процесса осущест-

вляем по итерационной схеме 

  1j j jˆ ˆ ˆ   vv (t) v (t) K y(t) y (t) , (8) 

для которой соответствующие уравнения в про-

странстве состояния имеют вид 

 

1

j j j

j j

j j j

j

ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆ

ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆ ˆ

 



u í

v u í v

u í v

j v j

x (t)= Ax (t)+ L(y(t) -Cx (t) D u (t)

D v (t))+B u (t)+B v (t) ,

y (t) =Cx (t)+D u (t)+D v (t),

v (t) = v (t)+K (y(t) - y (t)).



 (9) 

Операторное выражение оценки возмущения 

 
  

   
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 
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



 y/v y/v
v e v e

y/x y/y y/v
e e v e 0

v (t) = I + I - K W K W v(t)+

+W Δx + I -W ξ(t)+ I - K W v

 

и соответствующее условие сходимости итерацион-

ной схемы (9) имеет вид 

 1ˆ q y/v
v eI - K W (L)  (10) 

как условие сжимаемости операторного отображе-

ния. 

Необходимым условием существования итера-

ционно-инверсных моделей или существования 

оценки (9) является выполнение условия сильной 

наблюдаемости (обнаруживаемости) и 

 0ˆrank ( ) ny/v
e vW . Достаточным условием явля-

ется выполнение условия сходимости (10). 

Оценка ошибки восстановления возмущения 

имеет вид 

 1 L2

1
1

j
j

j
qˆ q (
q 


 

 0o xv(t) - v (t) e e +e ) , (11) 

где оценки ошибок: 0 0 L2
ˆe = v(t) - v (t) - задания на-

чального значения возмущения; 
L2

ˆ
0

y/x
x v e 0e = K W Δx - 

задания начальных условий наблюдателя состояния 

и возмущения; 
L2

ˆ / 
 

y
v ee K W ξ(t) -  измеритель-

ных помех, а  ˆ ( s ) s -1y/x
eW = I - A+LC  - резольвента 

наблюдателя состояния,  ˆ / (s) s -1y
eW =I -C I -A+LC L  - 

матричная передаточная функция по наблюдению. 

Оценка (11) позволяет установить следующее:  

1) ошибка от задания начального значения оценки 

возмущения уменьшается с увеличением числа ите-

раций при 1q  ; 2) ошибка от несовпадения на-

чальных условий наблюдателя состояния и возму-

щения и объекта убывает со скоростью затухания 

переходных процессов наблюдателя состояния и 

возмущения и не зависит от числа итераций; 3) 

ошибка оценки возмущения от измерительных по-

мех зависит от параметрической настройки наблю-

дателя состояния и возмущения и числа итераций, 

которые необходимо, с одной стороны, уменьшать 

для снижения влияния помех, а с другой стороны, 

увеличивать – для приближения к инверсному опе-

ратору. Таким образом, для определения числа ите-

раций необходимо компромиссное решение. 
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Синтез компенсаторов возмущений на 
основе итерационно-инверсных моделях 

На основе линейного стационарного наблюдате-

ля Люенбергера структура дискретного итерацион-

но-инверсного фильтра для «правильной» системы 

принимает следующий вид: 

 

0 00 1
j

j j j

j j

N

ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆ)

ˆ ˆ ,
ˆ ˆ ˆ ˆ ,


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



u

u v v

+
j+1 v j u

0

x (k +1)= Ax (k)+B u(k)+ L(y(k) -Cx (k)

D u(k) - D v (k) B v (k),

v (k)= D (y(k) -Cx (k) D u(k))

x ( ) = x , v (k) = v (k )

(12) 

а для «строго правильной» системы соответственно 

0

0

0

1
j

j j j j

j j j

j N

ˆ ˆ ˆ ˆ)
ˆ ˆ ˆ ˆ ˆ,

ˆ ˆ ˆ ˆ ˆ, ,



 

  

u v

u v 0

j+1 j v

x (k+1)=Ax (k)+B u(k)+L(y(k)- y (k) B v (k),

y (k)=Cx (k) D u(k) D v (k) x ( )= x ,

v (k)=v (k) K (y(k)- y (k)) v (k) v (k )
(13)

 

для которых дискретные матричные передаточные 

функции итерационных фильтров имеют вид 

  z z ,-1
I v v v vW ( ,L) = I - K C( I - A+LC) (B - LD )+D   

     z z . -1
I v v vW ( ,L)= - D C( I - A+LC) (B - LD ) . 

Условие параметризации наблюдателя состояния 

и возмущения вытекают из условий сходимости 

итерационного процесса 1z IW ( ,L) , а так же ус-

ловий стабилизируемости или наблюдаемости [6]. 

Компенсатор возмущений представляет собой 

наблюдатель состояния и возмущения вида (12) или 

(13). Применение таких динамических компенсато-

ров  возможно при управлении нелинейными дина-

мическими системами  с неопределенной динами-

кой. Если нелинейности модели объекта удовлетво-

ряют условиям Липшица и выполняется ограничен-

ность итерационных динамических операторов в не-

котором диапазоне нелинейной характеристики, то 

можно гарантировать сходимость оценок возмуще-

ния (12) или (13).  

Применение динамических компенсато-
ров в системе угловой стабилизации  

самолета 
В целях сокращения затрат на проектирование и 

эксплуатацию систем автоматического управления 

самолетов с сохранением динамических показателей 

качества возникает необходимость применения до-

полнительных контуров на основе динамических 

компенсаторов эквивалентных возмущений в систе-

мах стабилизации углов тангажа и крена. На приме-

ре динамики самолета Ан-140 проведен параметри-

ческий синтез таких компенсаторов с требуемыми 

динамическими свойствами и степенью поглощения 

возмущений. Результаты математического модели-

рования стабилизации угла крена при полете само-

лета в турбулентной атмосфере для одноконтурной 

(со штатным законом ПД-управления) и двухкон-

турной схемах с динамическим компенсатором воз-

мущений показаны на рисунке.  

0 10 20 30 40 50
-0.05

0

0.05

0.1

0.15

gamma,
рад

t,c

1

2

 
 Стабилизированный угол крена для двух срав-

ниваемых  вариантов управления (1 – ПД - закон, 2 
– закон управления с динамическим компенсатором) 

 

Результаты моделирования свидетельствуют об 

эффективности разработанных динамических ком-

пенсаторов, которые увеличивают точность стаби-

лизации (в 5-10 раз) не путем увеличения загрузки 

управляющих органов, а за счет фазовых сдвигов 

сигналов управления. 

Заключение 

Рассмотренные компенсаторы возмущений обла-

дают важным свойством – разделимости в формиро-

вании управления для обеспечения динамических 

показателей замкнутой системы и компенсации воз-

мущений и синтезе законов управления, что упро-

щает создание алгоритмического и программного 

обеспечения управляющих ЭВМ. Итерационная 

схема восстановления возмущения и синтезируемые 

на этой основе динамические компенсаторы обла-

дают следующими важными свойствами: 
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- саморегуляризации и соответственно устойчи-

вости измерительным помехам; 

- возможностью строгого учета имеющейся раз-

нотипной априорной информации о возмущениях на 

каждом шаге итераций; 

- однородностью алгоритмических реализаций, 

заключающейся в повторении алгоритмов оценива-

ния для новых значений оценок и соответственно 

упрощенном построении программного обеспече-

ния. 

 Применимость таких компенсаторов для нели-

нейных систем обосновывается возможностью ком-

пенсации различий нелинейной и линейной моде-

лей, что позволяет применять методы линейного 

синтеза анализа для построения систем управления. 
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УДК 629.764 
 

УГЛОВЫЕ РАЗВОРОТЫ НЕСИММЕТРИЧНОГО РАЗГОННОГО БЛОКА 
С НЕПРЕРЫВНО РАБОТАЮЩИМ ДВИГАТЕЛЕМ 

 
В. А. Батаев 1, д-р техн. наук, О.А. Лученко 2 

1 Национальный аэрокосмический университет им. Н. Е. Жуковского «ХАИ» 
2 Научно-производственное предприятие «Хартрон-Плант» 

 
Решается задача выведения космических аппаратов на различные орбиты с помощью разгонного 
блока. Приведены алгоритмы формирования управляющих сигналов при комбинированном регу-
лировании на участках программных разворотов. 

* * * 
Вирішується задача виведення космічних апаратів на різні орбіти за допомогою розгінного блока. 
Наведено алгоритми формування керуючих сигналів при комбінованому регулюванні на ділянках 
програмних розворотів. 

* * * 
The task of launching spacecrafts to different orbits by means of acceleration block is solved. The algo-
rithms for forming the control signals of combined regulation for the lots of programmable maneuvers are 
presented. 

 
В статье приводятся результаты работ авто-

ров по решению задачи выведения нескольких кос-

мических аппаратов (КА) на различные орбиты од-

ной ракетой-носителем (РН).  Для этого разгонный 

блок (РБ, 3-я ступень РН) перед отделением очеред-

ного КА должен приобрести дополнительную ско-

рость, что обеспечивается программными переори-

ентациями вектора тяги работающего двигателя. 

Угловое маневрирование с непрерывно работающим 

двигателем неизбежно связано с нерациональным 

расходом топлива через работающий двигатель. В 

связи с этим необходимо решать следующие задачи: 

 - задачу минимизации времен программных разво-

ротов РБ; 

 - задачу точного прогнозирования приращения ско-

рости центра масс (ЦМ) на участках программных 

разворотов. 

     В процессе последовательного отделения КА РБ 

становится существенно несимметричным, что про-

является в следующем: 

 - величины центробежных моментов инерции ста-

новятся сравнимыми с величинами осевых момен-

тов инерции; 

 - центр масс РБ значительно смещается от продоль-

ной оси. 

Указанная асимметрия РБ приводит к взаимо-

влиянию каналов стабилизации и к большим воз-

мущающим моментам, определяемым произведени-

ем силы тяги двигателя на величину смещения ЦМ 

от продольной оси. 

В целях минимизации энергетических затрат 

двигательной установки при наборе дополнительной 

скорости для выведения очередного КА на свою 

орбиту в статье предлагается следующее: 

 - комбинированное регулирование программного 

движения РБ, при котором систематические и про-

граммные возмущения регулируются на разомкну-

той схеме регулирования, а случайные возмущения 

– на замкнутой схеме; 

 - линейное преобразование управляющих сигналов, 

учитывающее центробежные моменты инерции РБ , 

для исключения взаимовлияния каналов стабилиза-

ции; 

 - точное прогнозирование приращений скорости 

ЦМ РБ на участках ускоренных программных раз-

воротов по конечным аналитическим выражениям; 

 - учет ограничений по углу и угловой скорости по-

ворота управляющих органов при формировании 

ускоренного программного движения РБ. 

    Ранее предложенные в статье результаты работы 
 В.А. Батаев, О.А. Лученко 

                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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авторов не публиковались. В научно–технической 

литературе затронутые в статье вопросы управления 

несимметричной РБ с непрерывно работающим дви-

гателем практически не освещены. Только в статье 

[2] рассмотрены вопросы формирования управляю-

щих сигналов системы стабилизации существенно 

несимметричной второй ступени РН «Энергия». 

 

1. Система дифференциальных уравнений 

движения разгонного блока 

 

1.1. В настоящей работе используются общеиз-

вестные системы координат:  

- первая экваториальная система координат (ПЭСК) 

EEE zyOx ;  

- начальная стартовая система координат (НССК) 

000 zyNx ;  

- связанная система координат (ССК) 111 zyMx ;  

- программно-связанная система координат (ПССК) 

333 zyMx ;  

-  базовая система координат (БСК) bbb zyQx . 

Определим в НССК три взаимно перпендику-

лярных орта T
0z0y0x0 ),,(  , T

0z0y0x0 )l,l,l(l  , 

T
0z0y0x0 )b,b,b(b  , которые определяют систему 

координат lbM . 

В системе координат lbM  определим систему 

координат M , которая определяется матрицей 

направляющих косинусов  

   ll A , (1.1) 

 



cossin0
sincos0

001
A l ,  

где l  (  ) - векторы в проекциях на оси систем 

координат lbM  ( M ). 

При составлении уравнений движения РБ бу-

дем учитывать допущения:  

- Земля имеет форму шара с равномерным распре-

делением плотности;  

- действующие на РБ аэродинамические силы и мо-

менты пренебрежимо малы;  

- массово-инерционные характеристики РБ посто-

янны. 

1.2. Пусть в точке C  (рис. 1.1) проведено отде-

ление КА1. Начиная с этого момента времени, когда 

РБ имеет скорость T
zEyExEE )V,V,V(V   и радиус-

вектор T
EEEE )z,y,x(r  , решают задачу выведения 

следующего КА2 в точку K  с радиусом-вектором 
T

EKEKEKEK )z,y,x(r  . 

 

C

 1F

K

Er

EKr

ТЭV

dV
EV

 
Рис. 1.1. Схема выведения на орбиту 

космического аппарата 
 

Для этого РБ должен сообщить КА2 дополни-

тельную скорость [1]  

 EТЭd VVV  , (1.2) 

  

























 cos1
p
r

1rr
sinrr

p
V K

EEK
K

ТЭ ,  

 EKK rr  , Err  ,  

где p  - фокальный параметр эллипса, ТЭV  - вектор 

требуемой скорости для перехода из точки C  в точ-

ку K  по эллиптической орбите. 

Производная от дополнительной скорости оп-

ределяется формулой  

 d
E

ТЭ
d V

r
VWV



  , (1.3) 

где W  - вектор кажущегося ускорения РБ. 

Отметим, что поскольку в процессе выведения 

модуль вектора дополнительной скорости стремится 

к нулю, то второе слагаемое в (1.3) также стремится 

к нулю. Это означает, что на участке траектории РБ 
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можно вместо (1.3) пользоваться уравнением  

 WVd
  . (1.4) 

1.3. Компоновочная схема РБ показана на рис. 1.2. 

A

P
B M

ьy 1y

1x
2KA

bx
1KA

Авид _
ьy

bz

1

2 3

4
 

Рис. 1.2. Компоновочная схема РБ 

На рис. 1.2 условно показаны:  

- отделившийся КА1;  

- P  - вектор тяги четырех камер сгорания (КС) дви-

гателя с «тянущей» схемой;  

- направления проекций тяг КС двигателя при по-

ложительных знаках углов поворота рулевых при-

водов на виде А - стрелка. 

Уравнения движения ЦМ РБ с учетом (1.4) в 

НССК представим в векторной форме  

 1010 FA
m
1W  , (1.5) 

 T
1z1y1x1 )F,F,F(F  ,  

 P)coscoscos(cos
4
PF 43211x  ,  

 

),(
8

2P

)sinsinsinsin(
8

2PF

4321

43211y




(1.6) 

 

),(
8

2P

)sinsinsin(sin
8

2PF

4321

43211z




  

где 01A  - матрица направляющих косинусов [3]. 

Уравнения углового движения РБ в ССК также 

представим в векторной форме: 

 11C111 MMPBJJ  , (1.7) 

 

z

yxy

xyx

J00
0JJ
0JJ

J 
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xxxx
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8
2B



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


,  

где TT
bc

T
bc1C )Py,Pz,0(M   - вектор систематического 

момента, T
1z1y1x1 )M,M,M(M   - вектор слу-

чайного момента,   

 T
b

P
b

P
1 xxx  ,  

 T
4321 ),,,(  .  

 

2. Программные развороты РБ 

 

2.1. Для выведения КА2 в точку K  (рис. 1.1) 

необходимо обеспечить приращения проекций ка-

жущейся скорости на оси Ml , Mb  системы коорди-

нат lbM   

 )V,l(W d0l  , (2.1) 

 )V,b(W d0b  .  

Приращение проекции кажущейся скорости на 

ось M  этой системы координат не влияет на при-

ращение дальности и боковой дальности, а влияет 

только на время полета из точки С в точку К. 

Угол   в (1.1) определяем обратными триго-

нометрическими функциями:  

 2
b

2
l WWW   , (2.2) 

 





W
Wsin b ,  

 





W
Wcos l .  

В моменты отделения КА1, КА2 продольная 

ось РБ должна быть параллельной -направлению. 

Для этого траектория движения РБ должна состоять 

из трех участков:  

- участка прямого разворота продольной оси РБ из 

-направления в -направление;  

- участка ориентации продольной оси РБ в 

-направлении;  

- участка обратного разворота из -направления в 
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-направление. 

2.2. Взаимное положение осей ПССК 333 zyMx  

и осей системы координат M  показано на 

рис. 2.1. 

 



y

3x
3z

3y












M

 
Рис. 2.1. Взаимное положение ПССК 

и системы координат M  

Разворот на угол  вокруг продольной оси РБ 

необходим для ограничения угла поворота проме-

жуточной рамки относительно внешней рамки гиро-

стабилизатора. 

Графики угловых ускорений соответствующих 

углам ,  для участка прямого разворота показаны 

на рис. 2.2. 

 

)1(  c

 t

t)1(  )1(   )1( t

c

)(t

)(t

)1(  c

 t
t

)1(   )1(  )1( t

c  
Рис. 2.2. Графики угловых ускорений 

 

Асимметрия угловых ускорений во времени 

уменьшает углы поворота промежуточной рамки 

относительно внешней рамки гиростабилизатора. Из 

рис. 2.2 следует, что время прямого разворота опре-

деляется формулой  

 )2)(t2(tp  . (2.3) 

Углы разворотов p , p  определяются соот-

ношениями  

 )t5,0t5,1)(2)(1(C 22
cp   , (2.4) 

 )t5,0t5,1)(2)(1(C 22
cp   .  

Матрица направляющих косинусов осей ПССК 

в системе координат M  имеет вид  

 







cossin0
sincoscoscossin

sinsincossincos
A 3 . (2.5) 

2.3. Вектор программного управляющего мо-

мента определяется соотношениями  

 ,JJM пр
3

пр
3

пр
3

пр
3    (2.6) 

 Tпр
3z

пр
3y

пр
3x

пр
3 )M,M,M(M  ,  

 TTпр
3z

пр
3y

пр
3x

пр
3 )cos,sin,(),,(     

 ,)sin,cos,0()cos,sin,( TTпр
3     

 ,
rP

Mx
пр

3xпр
3


  ,

)xx(P
M2

y T
b

P
b

пр
3yпр

3 
 .

)xx(P
M2z T

b
P
b

пр
3zпр

3 
   

Полагая углы пр
3x , пр

3y , пр
3z  малыми, можно 

получить для вектора тяги двигателя в ПССК соот-

ношение  

 
T

пр
3

пр
33 yP

2
2,zP

2
2,PP 










 . (2.7) 

2.4. Проекции вектора кажущегося ускорения 

на оси системы координат M  с учетом (2.5), 

(2.7) будут иметь вид  

   WcosPW  , (2.8) 

   WsinPW  ,  

  пр
3

пр
3 ycoszsin

m
P

2
2W 

 ,  

  пр
3

пр
3 ysinzcossin

m
P

2
2W  

 ,  

  пр
3

пр
3 ysinzcoscos

m
P

2
2W  

 .  

2.5. Для прогнозирования момента начала об-

ратного разворота необходимо получить формулу 

для приращения кажущейся скорости ЦМ РБ за 

время разворота из интегралов  

 






 
pp t

0

t

0
p dtWdtsin

m
PW  . (2.9) 

Второе слагаемое в (2.9) на два порядка меньше 

первого, поэтому им будем пренебрегать. 
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При интегрировании первого слагаемого в (2.9) 

заменим функцию sin  на линейную функцию *K  

из условия минимума среднеквадратического от-

клонения  

 



p

0

2* d)K(sinS , (2.10) 

 0
K
S

* 

 .  

Решением уравнения (2.10) будет значение коэффи-

циента   

 3
p

ppp* )cos(sin3
K




 . (2.11) 

После замены  *Ksin  в первом слагаемом (2.9) 

и тройного интегрирования функции углового уско-

рения )t(  на рис. 2.2 получим формулу  

 















  2

22
pp*

p )t7(6
t2t771

2
t

K
m
PW .  

  (2.12) 

 

3. Формирование управляющих сигналов 

системы стабилизации РБ 

 

3.1. Управляющий сигнал в (1.7) представим в 

виде суммы   

 dпрc  , (3.1) 

 Tc
4

c
3

c
2

c
1

c ),,,(  ,  

 Tпр
4

пр
3

пр
2

пр
1

пр ),,,(  ,  

 Td
4

d
3

d
2

d
1

d ),,,(  .  

Статическую часть управляющего сигнала c , 

обеспечивающего компенсацию систематического 

возмущающего момента 1cM  в (1.7), определим из 

векторных уравнений  

 0MPB 1c
c  , (3.2) 

 cc
c
1   , (3.3) 

 cc
c
2   ,  

 cc
c
3   ,  

 cc
c
4   ,  

 T
b

P
b

T
bc

c xx
z2


 , T
b

P
b

T
bc

c xx
y2


 .  

Управляющее воздействие пр , обеспечиваю-

щее программное угловое движение РБ, определим 

с учетом (2.6) формулами  

 пр
3

пр
3

пр
3

пр
1 zyx  , (3.4) 

 пр
3

пр
3

пр
3

пр
2 zyx  ,  

 пр
3

пр
3

пр
3

пр
3 zyx  ,  

 пр
3

пр
3

пр
3

пр
4 zyx  .  

3.2. Уравнение углового движения РБ (1.6) с 

учетом (2.6), (3.2) будет иметь вид  

 T
11

d
1 MMPBJ   , (3.5) 

 1пр11   ,  

 )J(AJM пр
3

пр
31311

T
1  ,  

где 13A  - матрица направляющих косинусов осей 

ПССК в ССК. 

В [2] показано, что минимальное значение нор-

мы вектора  

 min),(|| ddd  , (3.6) 

обеспечивается при  

 y
d KA , (3.7) 

 ),,( yyyy   ,  

 LBK  ,  

 1TT )BB(BB   ,  
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
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P
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xy
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T
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P
bxy
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
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

,  

где B  - псевдообратная матрица; yyy ,,    - 



Аеродинаміка, динаміка, балістика і управління польотом літальних апаратів 110

управляющие сигналы в каналах крена, рыскания, 

тангажа. 

3.3. На участках угловых разворотов РБ ско-

рость ЦМ в замкнутой схеме не регулируется. 

Управляющие сигналы тракта угловой стабилизации 

формируются следующим образом:  

   KKy , (3.8) 

   K)(K прБy ,  

  


K)(K прБy .  

Балансировочные углы Б , Б  в (3.8) опреде-

ляются из условия равенства нулю проекций векто-

ра кажущегося ускорения на оси 33 Mz,My  ПССК 

при действии систематического момента 1cM  (1.7)  

 cБ 2
2

 , (3.9) 

 cБ 2
2

 .  

Программные углы прпр ,   в (3.8) опреде-

ляются с учетом (2.8) из условия равенства нулю 

проекции кажущегося ускорения на ось M  из-за 

действия гироскопического момента на участках 

программных разворотов  

  cos)ycosz(sin
2
2 пр

3
пр
3пр , (3.10) 

  sin)ycosz(sin
2
2 пр

3
пр
3пр .  

 

Заключение 

 

Предложен закон комбинированного регулиро-

вания систематических и программных возмущений 

по разомкнутой схеме, а случайных возмущений - 

по замкнутой схеме. 

Обеспечивается высокое качество переходных 

процессов стабилизации на участках угловых разво-

ротов несимметричного разгонного блока. 
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УДК 681.5: 62-83 
 

СИНТЕЗ РОБАСТНОГО УПРАВЛЕНИЯ ЭЛЕКТРОПРИВОДОМ  
В УСЛОВИЯХ НЕОПРЕДЕЛЕННОСТИ СТАТИЧЕСКИХ  

И ДИНАМИЧЕСКИХ ХАРАКТЕРИСТИК 
 

И.Ю. Дыбская 
 

Национальный  аэрокосмический  университет   им. Н.Е.Жуковского  «ХАИ» 
 

Изложен метод управления электроприводом на основе динамического компенсатора возмущений, 
обеспечивающий стабильные свойства привода в условиях неконтролируемых как внешних возмуще-
ний, так и изменений параметров и более высокую точность за счет компенсации неидеальностей при-
вода.  

* * *  
Викладено метод управління електроприводом на основі динамічного компенсатора збурень, що 
забезпечує стабільні властивості приводу в умовах неконтрольованих як зовнішніх, так і параметричних 
збурень і більш високу точність за рахунок компенсації неідеальностей приводу. 

* * * 
Method for control of electric drive on the basis of dynamic compensator of disturbances is considered. 
Stability properties  of electic drive in the presence of parametric uncertainty and uncontrolled external  
disturbances are guaranteed. The high accuracy is attained due to compensation of electric drive faultinesses. 
 
 

1   Введение 
 

Электроприводы широко используют в авиации 

для автоматизации процессов управления различ-

ными объектами. Электропривод является необхо-

димым элементом таких устройств, как  привод ру-

левых органов управления полетом летательных 

аппаратов, привод радиолокационных станций ав-

томатического сопровождения, привод различных 

электромеханических установок и т.п. . В процессе 

функционирования электропривод подвергается 

воздействию возмущений. Наиболее характерными 

внешними возмущениями являются изменение на-

грузки электропривода (момент сопротивления ра-

бочего механизма), нестабильность источников пи-

тания, а также воздействия физической среды (тем-

пература)[1]. К внутренним возмущениям относятся 

влияние отдельных элементов системы, возникаю-

щие вследствие их несовершенства [2], а именно: 

момент трения, зазоры, люфты и т.п., их старения, а 

также неучтенная динамика реального привода в 

математической модели. 

Определение возмущений, действующих на сис-

тему, количественная оценка их влияния и выделе-

ние основных представляют собой довольно трудо-

емкий процесс и требуют наличия достоверных све-

дений о возмущениях. В зависимости от типа воз-

мущения и степени его влияния на электропривод 

могут изменяться статические и динамические ха-

рактеристики электропривода, т.е. имеется неопре-

деленность характеристик привода. В работе [3] 

решается задача раскрытия неопределенности путем 

введения робастной обратной связи, исключающей 

влияние неизвестной, но ограниченной нелинейно-

сти и ограниченных параметрических возмущений, 

и обеспечивающей желаемые характеристики замк-

нутой системы по быстродействию и точности. До-

полнительный сигнал управления формируется на 

основе метода разрывных проекций, а также ис-

пользования функции Ляпунова и имеет достаточно 

сложную реализацию. В целях устранения неопре-

деленности характеристик привода и обеспечения 

его стабильных свойств в статье предлагается алго-

ритм управления на основе итерационно-инверсной 

модели, компенсирующий влияние возмущений, в 

общем случае сводимое к эквивалентному возмуще-

нию.  

 

 И.Ю. Дыбская 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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2 Синтез компенсационного контура 
управления электропривода 
 

Поскольку реальный электропривод является не-

линейной системой, запишем выход электропривода 

)),t(u(NW)t(y u                              (1) 

где )t(y  - скорость вращения вала; )t(u  - сигнал 

входа (входное напряжение); uW  - оператор линей-

ной динамической части электропривода; ))t(u(N  - 

оператор нелинейной статической части.  

Введем номинальную линейную модель элек-

тропривода  

),t(uKW)t(y н
u

н                             (2) 

где статическая часть представлена множителем 

нK , а динамические операторы нелинейного объек-

та (НО) и номинальной модели (НМ) принимаем 

совпадающими.  

Задачей управления является обеспечение  

yLн
2

)t(y)t(y  при действии на систему 

неконтролируемых возмущений 2L)t(v  . 

Представим сигнал управления в виде 

)t(Δu)t(u)t(u н  , 

где )t(uн - сигнал управления по НМ, т.е. основного 

контура управления; ))t(ŷ)t(y(W)t(Δu v   - сиг-

нал компенсационного управления; vW  - динами-

ческий оператор; )t(ŷ  - оценка выхода объекта, по-

лученная на основе наблюдателя состояния вида 

)s(Y)s(W)s(U)s(W)t(Ŷ y
e

u
e  и 

)s(L)s(A
)s(B

)s(W
н

нu
e 

 ,
)s(L)s(A

)s(L)s(W
н

y
e 

 .

)s(A
)s(B

)s(W
н

н
н   -  передаточная функция линейной 

части (ЛЧ) электропривода, соответствующая номи-

нальной (невозмущенной) модели. Коэффициенты 

полинома )s(L определяют свойства наблюдателя 

состояния. Спектр восстанавливаемых возмущений 

определяется полосой пропускания наблюдателя. 

ПФ ЛЧ электропривода с учетом неопределенно-

стей, вызванных в силу различных причин относи-

тельно номинальной модели, запишем в ви-

де )s(W)s(W)s(W нo  . 

Сигнал компенсационного управления 

)t(v̂)t(Δu  , где )t(v̂ – оценка приведенного экви-

валентного возмущения, включающего в себя как 

внутренние, так и внешние возмущения, действую-

щие на электропривод.  

Сигнал компенсационного управления в замкну-

той системе определяется операторным уравнением 

)t(uWW))]t(Δu)t(u(NW[*

*)WI(W)t(Δu)WWI(

н
u
evн

u

u
ev

u
ev





.     (3) 

Если система обратима по входу, т.е.  1u
e )W(   

и 1u
ev )W(W  , уравнение (3) упрощается до взаи-

мосвязи статических характеристик 

.0)t(uK))t(Δu)t(u(N ннн              (4) 

В случае, если точная инверсия невозможна на 

всем диапазоне частот, можно ограничиться итера-

тивной инверсией, путем разложения обратного 

оператора в ряд Неймана и ограничиться конечным 

числом итераций [4]: 

 ))WI(...)WI(I(W jNu
e

u
ev , 

где 
)0(B

)0(L)0(A

н

н 
  - масштабирующий 

множитель; Nj  - число итераций, определяющих 

степень астатизма системы по возмущающему воз-

действию [5].  

Коэффициент номинальной модели Кн выбирает-

ся из условия энергетической достижимости номи-

нальной модели 

)t(Δuminarg)K(J
2

RK
н un

н

 . 

Кроме того, сигнал компенсационного управле-

ния )t(Δu  должен быть ограниченным, поскольку 

  )t(uWW)W()t(Δu нo
1

o   . 
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Докажем, что динамическая часть номинальной 

модели должна соответствовать линейной части НО, 

т.е. при выборе НМ необходимо учитывать инерци-

онность объекта.  

Пусть ПФ ЛЧ НО записывается в ви-

де
1sT

K
)s(W

o

o
o 

  (упрощенная модель электродви-

гателя), а ПФ НМ объекта нн K)s(W  . Оценим вы-

ражение =  нo
1

o WW)W(   по норме Н2, по-

скольку эту норму можно интерпретировать как 

мощность выходного сигнала в установившемся 

состоянии при воздействии на систему “белого шу-

ма”:  = 

















 н
o

o
-1

o

o K-
1sT

K
1sT

K
= )1sT(

K
K

1 o
o

н  , 

inf
2H   )t(Δu = inf .  

Сигнал компенсационного управления не огра-

ничен, следовательно, НМ является недостижимой.  

Для НМ 
1sT

K
)s(W

н

н
н 

  оценим : 

 
  ,

K1sT
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 c
2H , )t(Δu L2.   

Сигнал компенсационного управления ограни-

чен, следовательно, НМ является достижимой. В 

случае, если линейная часть НО описывается ПФ 

высокого порядка, для выбора номинальной модели 

можно воспользоваться рекомендациями, приведен-

ными в [6]. 

 

3 Экспериментальное исследование  
робастного управления электроприводом 

 

Для проверки предложенного алгоритма были 

проведены эксперименты по управлению реальной 

электромеханической системой (ЭМС), состоящей 

из усилителя мощности, электродвигателя постоян-

ного тока с независимым возбуждением СЛ-267 и 

тахогенератора. Экспериментальная статическая 

характеристика разомкнутой системы показана на 

рис.1 ( график 1).  

 

 
 

Рис. 1. Статические характеристики ЭМС 

 

Для получения статического коэффициента но-

минальной модели аппроксимируем статическую 

характеристику ЭМС методом наименьших квадра-

тов и по критерию энергетической достижимости. 

Зависимость критерия J( K ) показана на рис.2. Гра-

фик 1 представляет значения критерия 

2
н yuK)K(J  , график 2 – значения критерия 

  



a

a

2
н

1 duu)uK(N)K(J  энергетической  дости-

жимости. Минимальное значение критерия по мето-

ду МНК достигается при  нK =0.75 (график 2 на 

рис.1), а по критерию достижимости – при нK =0.65 

(график 3 на рис.1). Линейная НМ ЭМС выбрана в 

виде апериодического звена с передаточной функ-

цией 
10.6s

0.65(s)Wн 
 . Управление осуществляется 

в режиме реального времени с помощью управляю-

щего компьютера PC AMD K6-2 с тактовой часто-

той 500 MГц, соединенного с ЭМС посредством 

платы сопряжения. Передаточные функции динами-

ческого компенсатора возмущений (ДКВ) для зна- 

3 

1 

2 
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Рис. 2. Зависимость критерия J от значения нK  

 

чения наблюдателя L=5 и одной, двух и трех итера-

ций соответственно равны 

0.3973-z
12.9-18.46z(z)W I

v  , 

0.15780.7946z-z
6.59619.78z-15z(z)W

2

2
II
v




 , 

0.06271-0.4735z1.192z-z
5.203-23.83z37.53z- 20z(z)W

23

23
III
v




   

при такте квантования  То = 0.1 с. 

Логарифмические частотные характеристи-

ки ДКВ показаны на рис. 3. Графики 1, 2, 3 соответ-

ствуют ДКВ с числом итераций Nj=1,2,3 соответст-

венно. Переходные процессы модели электромеха-

нической системы при действии нагрузки  

10.5s
1(s)Wнагр 

  с 5-й секунды при входном на-

пряжении Uвх=4.6 В показаны на рис.4, а оценка 

эквивалентного возмущения - на рис.5. Графики 1, 

2, 3 соответствуют системе с ДКВ с числом итера-

ций Nj=1,2,3 соответственно. Из графиков видно, 

что с увеличением числа итераций уменьшается 

время компенсации изменения скорости вращения 

вала электродвигателя, вызванного действием на-

грузки, но в то же время увеличивается перерегули-

рование процесса. Уменьшить перерегулирование 

процесса, сохранив минимальное время переходного 

процесса, можно за счет дополнительного фильтра 

низких частот.  

 
Рис. 3. Логарифмические частотные характеристики 

динамического компенсатора возмущений 

 

 
 

Рис. 4. Переходные процессы  модели ЭМС при  
действии нагрузки 

 

 
 

Рис. 5. Оценка эквивалентного возмущения   

 

1 

2 
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Переходные процессы при входном напряжении 

Uвх=2 В разомкнутой ЭМС без коррекции показан 

на рис. 6,a, а с коррекцией – на рис.6,б.  

 

 
a 

0 5 10 15 20 25 30
0

0.5

1

1.5

2

2.5

б 

 

Рис.6. Переходные процессы разомкнутой ЭМС 
 без нагрузки 

 

Без коррекции значение выходного сигнала на-

ходится в пределах 0.2 В, что составляет погреш-

ность измерения. Среднее значение выходного сиг-

нала с коррекцией равно 1.3 В, пропорционально 

входному напряжению с коэффициентом 0.65, т.е. 

управление осуществляется по линейной НМ. 

При исследовании замкнутой САУ угловой ско-

ростью вращения вала электродвигателя возму-

щающий момент создавался за счет имитатора на-

грузки, выполненного на базе генератора СЛ-267. 

Нагрузка подавалась с 12-й секунды после включе-

ния системы, замкнутой ПИ-регулятором и динами-

ческим компенсатором соответственно. Графики 

переходных процессов показаны на рис.7,а – с ПИ-

регулятором, рис.7,б – с ДКВ.  
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Рис.7. Переходные процессы ЭМС  
при действии нагрузки 

 

По графикам видно, что система с дополнитель-

ным контуром коррекции восстанавливает выходное 

значение ЭМС, равное выходному значению без 

нагрузки, в два раза быстрее, чем система, замкну-

тая ПИ- регулятором, а установившееся значение 

одинаковое. 

 

4 Заключение 
 

Таким образом, для обеспечения стабильных 

свойств электропривода в условиях неопределенно-

сти статических и динамических характеристик 

предлагается создание дополнительного контура 

управления, использующего в качестве компенсаци-
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онного сигнала восстановленное эквивалентное 

возмущение относительно номинальной модели 

объекта, сформированной с учетом энергетической 

достижимости.  

Теоретические положения подтверждаются экс-

периментами, выполненными на реальной ЭМС. По 

результатам экспериментов можно сделать следую-

щие выводы: 

 - контур динамической коррекции позволяет 

компенсировать нелинейность типа «зона нечувст-

вительности» без идентификации величины зоны, 

что приводит к улучшению точностных характери-

стик как разомкнутых, так и замкнутых систем; 

 - в разомкнутой системе при действии возму-

щающего момента динамический компенсатор воз-

мущений обеспечивает стабильный коэффициент 

передачи системы вне зависимости от величины 

нагрузки (речь только может идти об энергетиче-

ской возможностях компенсации возмущения); 

 - по сравнению с системой, замкнутой ПИ-

регулятором, работающей в режиме с нагрузкой, 

система с ДКВ компенсирует возмущение быстрее 

примерно в два раза.  

Особенностью алгоритма является быстрая схо-

димость итерационного процесса благодаря свойст-

ву саморегуляризации и возможность управления в 

реальном масштабе времени с помощью ЭВМ либо 

микропроцессора.  

Дальнейшие исследования предполагают опре-

деление требований к ресурсам управляющей ЭВМ, 

обеспечивающей достаточную точность восстанов-

ления эквивалентного возмущения в зависимости от 

числа итераций. 
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УДК 531.7 
 

ТЕОРЕТИЧНІ ОСНОВИ СИНТЕЗУ ТРИКООРДИНАТНИХ  
ІНФОРМАЦІЙНО-ВИМІРЮВАЛЬНИХ СИСТЕМ МЕХАНІЧНИХ ВЕЛИЧИН 

 
В.П. Квасніков, канд. техн. наук  

 
Черкаська академія менеджменту 

 
Розглянуто проблему синтезу трикоординатних інформаційно-вимірювальних систем механічних 

величин об’єктів із складною просторовою поверхнею. На основі аналізу функціональних задач трикоо-
рдинатних інформаційно-вимірювальних систем і використання об’єктно-орієнтованого підходу розроб-
лено трирівневу об’єктно-орієнтовану ієрархічну структуру базової системи. Описано математичну мо-
дель похибки вимірювання механічних величин. Розроблено нову структурну схему прецизійної трикоо-
рдинатної інформаційно-вимірювальної системи механічних величин об’єктів із складною просторовою 
поверхнею. 

* * * 
Рассмотрена проблема синтеза трехкоординатных информационно-измерительных систем механи-

ческих величин объектов со сложной пространственной поверхностью. На основе анализа функциональ-
ных задач трехкоординатных информационно-измерительных систем и использования объектно-
ориентированного подхода разработана трехуровневая объектно-ориентированная иерархическая струк-
тура базовой системы. Описана математическая модель погрешности измерения механических величин. 
Разработана новая структурная схема прецизионной трехкоординатной информационно-измерительной 
системы механических величин объектов со сложной пространственной поверхностью. 

* * * 
The problem of synthesis of three-coordinate informational-measuring systems of mechanical sizes of ob-

jects with a complex spatial surface is considered. On the basis of the analysis of functional problems of three-
coordinate информационно-measuring systems and use of the object-oriented approach the three-level object-
oriented hierarchical structure of base system is developed. The mathematical model of an error of measurement 
of mechanical sizes is developed. The new block diagram of precision three-coordinate informational-measuring 
system of mechanical sizes of objects with a complex spatial surface is developed. 

 
Вступ 

Сучасні об’єкти інформації являють собою бага-

товимірні системи, стан яких характеризується ве-

ликим числом різних параметрів. 

При керуванні такими об'єктами для контролю та 

випробування необхідна інформація про їхній стан. 

Для багатовимірних систем типовою є ймовірні-

сна залежність між параметрами, а також між зна-

ченнями кожного параметра в різні моменти часу. 

Точність вимірювання геометричних розмірів 

об'єктів за допомогою трикоординатної ІВС обме-

жена постійно діючими випадковими завадами, ха-

рактер яких істотно залежить від умов роботи вимі-

рювальної системи та місця її розташування. Для 

ІВС, вбудованих у гнучкі виробничі системи, як ви-

падкові збурення в першу чергу виступають темпе-

ратура, вібрація, шуми, вологість і т.ін. Зовнішні 

випадкові збурення, викликаючи флуктуації чутли-

вого елемента вимірювальної системи, формують 

випадкові похибки, значення яких можуть бути ви-

значені шляхом статистичного опису відхилення від 

геометричних розмірів об'єкта як динамічної систе-

ми. 

 

1 Формулювання проблеми 

Аналіз останніх досліджень і публікацій свідчить 

про те, що теорія побудови трикоординатних ІВС 

механічних величин не розроблена. Існуючі струк-

тури побудови координатно-вимірювальних машин 

(КВМ) базуються тільки на вимірюванні координат 

точок об’єкта з наступною обробкою інформації від 

каліброваних датчиків з апріорі відомими і незмін-

ними спектральними характеристиками [1,2]. Однак 

порушення вказаних умов, а також дія дестабілізу-

ючих факторів і неадекватність параметрів оптима-

льної фільтрації Калмана призводять до розходжен-

 В.П. Квасніков 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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ня при тривалій роботі системи керування КВМ 

[3,4].  

Мета даної роботи полягає у розробці наукових 

основ синтезу, що використовується для побудови 

трикоординатних інформаційно-вимірювальних си-

стем механічних величин, для отримання інформації 

про стан інтелектуальної системи, а також для син-

тезу математичної моделі системи та методу її вико-

ристання. 

При статистичному описі трикоординатної ІВС з 

чутливим елементом динамічного типу виходять із 

припущення, що зовнішні випадкові збурення мо-

жуть бути представлені у вигляді корельованого 

гауссова шуму, вплив якого на динамічну систему 

адекватно описується за допомогою рівняння Фок-

кера – Планка. 

Реальні спектри випадкових збурень для вимі-

рювальних систем як у цеховому, так і в лаборатор-

ному виконанні найчастіше відрізняються від спект-

ра білого шуму, залишаючись у той же час гауссо-

вим випадковим процесом. Тому для адекватного 

статистичного опису ІВС необхідно розробити таку 

процедуру, що дозволила б визначати її випадкові 

похибки з урахуванням реального спектра зовнішніх 

збурень. Крім того, вказаний статистичний опис по-

винен дозволити знайти аналітичні вирази для дис-

персії випадкових коливань чутливого елемента си-

стеми, як враховують реальний вид спектра зовніш-

ніх збурень, що, у свою чергу, забезпечує можли-

вість проведення оптимізації параметрів первинного 

перетворювача з метою зменшення рівня його випа-

дкових похибок. 

Сучасний етап розвитку приладобудування хара-

ктеризується принципово новим підходом до проек-

тування високоточних інформаційно-вимірюваль-

них систем механічних величин. Концепція нового 

підходу полягає в тому, що трикоординатна ІВС 

повинна проектуватися як єдине ціле. Необхідність 

такого підходу диктується двома основними причи-

нами: перша – можливістю реалізації на сучасному 

етапі розвитку приладобудування ідеї глибокої інте-

грації, обумовленої в першу чергу появою обчислю-

вальних машин нового покоління з великою продук-

тивністю; друга – зменшення дії дестабілізуючих 

факторів різної природи та введення автоматичної 

корекції при вимірюванні геометричних розмірів 

деталей. 

 

2 Розв’язання проблеми  
Даний напрямок досліджень орієнтований на 

створення інтелектуальних систем керування, як фу-

нкціонують в умовах неповної, неточної та швидкоз-

мінної інформації, що базується на методах самонас-

троювання, самоорганізації та самонавчання. 

Широко використовувані в приладобудуванні 

методи структурного, алгоритмічного чи функціо-

нального проектування дозволяють одержати моде-

лі, як відповідають всім ознакам добре організова-

них систем. Однак методи проектування, основані 

на алгоритмічній декомпозиції, не мають механіз-

мів, які відбивали б спільність поводження і струк-

тур виділених абстракцій. При проектуванні таких 

складних систем, як трикоординатні ІВС механічних 

величин, дане обмеження стає істотним недоліком 

цього методу. 

При проектуванні сучасних автоматизованих засо-

бів вимірювання виконується системний аналіз задач, 

розв'язуваних трикоординатними ІВС, і здійснюється 

декомпозиція цих задач за тими чи іншими ознаками з 

наступним узагальненням складових функціональних 

компонентів у різні багаторівневі об'єднання задач на 

основі систематизації, упорядкування й уніфікації, 

організації раціональних зв'язків, застосування моду-

льно-ієрархічної методології. 

При системному аналізі задач у першу чергу ви-

діляємо задачі цільового призначення, що є основ-

ним змістом при механічних вимірюваннях об'єктів 

зі складними просторовими поверхнями. 

Створення комп’ютерно-інтегрованої структури 

керування вимірювальним комплексом неперервно-
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го типу орієнтовано на поліпшення техніко-

економічних показників: збільшення випуску три-

координатних інформаційно-вимірювальних систем 

(ТІВС); підтримка оптимального режиму роботи; 

координація роботи підсистем; прийняття рішень в 

умовах невизначеності. При цьому передбачається: 

збільшення підсилення взаємозв’язку оператора-

метролога в рамках гнучких мереж з динамічним об-

міном інформації та користувача на рівні виробництва 

як складної технічної системи; інтенсифікація роботи 

автоматизованого вимірювання системи, інтелектуалі-

зація системи керування, створення автоматизованих 

вимірювальних комплексів і надання їм властивостей 

відкритості та адаптації до змін в умовах роботи. 

Різноманітність вимірювальних поверхонь і тра-

єкторій робочих органів залежить від формоутво-

рюючих можливостей трикоординатної ІВС. 

У загальному випадку під комп’ютерно-

інтегрованою структурою ТІВС розуміють багаторі-

вневу інтегровану систему, в якій виділяють ієрар-

хічні рівні керування вимірювальною головкою, 

поворотним столом і лінійними двигунами з газовим 

змащенням. 

На основі аналізу функціональних задач трикоо-

рдинатних ІВС і використання об’єктно-

орієнтованого підходу 3, 4 розроблено об’єктно-

орієнтовану структуру базової трикоординатної 

ІВС, що показано на рис.1. 

Перший рівень ієрархії об’єктно-орієнтованої іє-

рархічної структури ТІВС механічних величин являє 

собою складний об'єкт ТІВС у цілому. 
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Рис.1. Об’єктно-орієнтована ієрархічна структура ТІВС механічних величин 
 

Другий рівень ієрархії поєднує такі об'єкти: ін-

формаційно-керуючу систему ТІВС; систему траєк-

торного керування; систему керування вимірюваль-

ною головкою; систему контролю, діагностики і ре-

єстрації даних. 

Третій рівень ієрархії включає в себе систему керу-

вання модельними режимами, систему підготовки до 

вимірювань, до яких входять засоби юстирування та вве-

дення даних. 

В інформаційно-керуючу систему входять інфо-

рмаційно-керуюче поле, що включає в себе еталон-

ну зразкову систему, система керування режимами 

роботи й інтегрована експертна система інтелектуа-

льної підтримки процесу вимірювання. 

Інформаційно-керуюча система трикоординатної ІВС 

 

 

  Система траєкторного керу-
вання  

Комплексна система керуван-
ня лінійними двигунами 

Система керування вимірюва-
льною головкою 

Система керування поворот-
ним столом 
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Система керування модельни-
ми режимами 

Система підготовки до вимі-
рювань (юстирування, вве-

дення даних) 
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Вихідними даними для проектування ТІВС є за-

дана номенклатура вимірюваних об'єктів і вимог до 

точності їхнього вимірювання. Після синтезу декі-

лькох варіантів структури ТІВС для вимірювання 

множини поверхонь, що відповідає заданій множині 

деталей, з них варто відібрати такі, котрі забезпечу-

ють необхідну точність і швидкодію при найкращих 

економічних показниках. 

Похибки вимірювання визначаються такою за-

лежністю: 
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де 0r  – векторна похибка положення точки вимі-

рюваної поверхні з радіусом-вектором 0r ; iA0 , ilA  

– матриці перетворень координат від 0-го до i-го і 

від i-го до l-го ланцюга механічної частини відпові-

дно, iA  – варіація вектора liilrA ; lr  – радіус-вектор 

вимірювальної головки; lf....f1  – рівняння зв'язків; 

L – число зв'язків; )m,j(q j 1  – змінні, що вхо-

дять в матрицю А; jq  – варіація змінних jq ; 

1 … L  – похибки зв'язків. Варіація iA  може бути 

представлена у вигляді суми трьох матриць  

перповдефA   , 

де деф  – матриця деформації, пов  – матриця чис-

того повороту, пер  – матриця чистого переносу. 

На стадії проектування необхідно враховувати 

вплив усіх можливих видів похибок на точність вимі-

рювання і швидкодію. Це дозволяє скласти векторний 

баланс точності ТІВС у цілому, а на його базі сформу-

лювати вимоги до точності всіх елементів ТІВС, що 

беруть участь у процесі формоутворення. 

Для розрахунку деформацій елементів механіч-

ної частини варто ввести в модель точності дію фак-

торів – вага елементів системи, а для розрахунку 

інших дестабілізуючих факторів слід використову-

вати відповідні залежності, (наприклад, теплові де-

формації, коливання і т. ін.). 

Оскільки ТІВС, як правило, призначена для ви-

мірювання деякої множини складних поверхонь, то 

розрахунки виконують для кожної поверхні, після 

чого з усієї множини отриманих варіантів структури 

механічної частини вибирають ті, котрі характери-

зуються мінімальною піддатливістю ланцюгів. Ха-

рактерною рисою запропонованого методу проекту-

вання ТІВС є те, що покладена в основу математична 

модель точності вимірювання дозволяє розглядати 

такі способи забезпечення високої точності і швидко-

дії, як регулювання силових факторів, деформації 

геометричних параметрів механічної частини, вклю-

чаючи адаптивне керування. 

Алгоритми комплексної обробки інформації буду-

ються на основі розв’язання задач стохастичного оці-

нювання за допомогою нестаціонарних адаптивних 

обчислювально-стійких фільтрів, реалізованих на базі 

динамічних моделей похибок комплексованої системи, 

та мають залежно від складу комплексу декілька кана-

лів обробки інформації: один канал комплексування 

навігаційної системи з датчиками швидкісної і пози-

ційної корекції та канал комплексування систем деста-

білізуючих сигналів з датчиками швидкісної та пози-

ційної корекції. 

На рис.2 показано синтезовану структурну схему 

прецизійної трикоординатної ІВС механічних вели-

чин. 

На рис.2 введено позначення: БД – блок датчи-

ків; ОВ – об’єкт вимірювання; МК-1, МК-2 – відпо-

відно механізм керування вимірювальними голов-

ками та поворотним столом; БВІ – блок відображен-

ня інформації; БЗС – блок звукової сигналізації; ЗШ 

– загальна шина; ПЕОМ – персональна електро- 
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Рис.2. Структурна схема прецизійної трикоординатної ІВС 

 
нно-обчислювальна машина; ППЗП – постійно про-

грамуючий запам’ятовуючий пристрій; ЗУ1, ЗУ2 – 

відповідно блоки оперативних даних обходу траєк-

торії та результатів вимірювання; БОІ – блок оброб-

ки інформації; X, Y, Z, , ψ‚ X1, Y1, φ1, ψ1 – коорди-

нати вимірювальної головки та поворотного столу‚ 

відповідно. 

Для прецизійних ТІВС при побудові високоефе-

ктивних алгоритмів обробки інформації розробля-

ється повна математична модель ТІВС і нелінійна 

модель її похибок. Після цього отримуємо повну 

лінійну модель похибок трикоординатної ІВС, в рі-

вняннях якої зберігаються всі зв’язки між похибка-

ми вхідних параметрів системи та методом імітацій-

ного моделювання, оцінюється якість цієї моделі. В 

процесі моделювання аналізують динамічні рівнян-

ня похибок, здійснюють допустиме їх спрощення і 

отримують рівняння орієнтовані для реалізації в 

алгоритмах комплексної обробки інформації. 

 

Висновок 

Представлені теоретичні основи синтезу трикоо-

рдинатної ІВС механічних величин об’єктів із скла-

дними просторовими поверхнями. Запропоновано 

структурну схему прецизійної ТІВС по вимірюван-

ню просторових об’єктів розмірами до 

400050008000 мм з точністю до 0,1 мкм. 
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 ДИНАМІЧНЕ МОДЕЛЮВАННЯ ПРОЦЕСІВ ФІНАНСУВАННЯ  
НАУКОВО-ТЕХНІЧНИХ ПРОЕКТІВ 
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Національний аерокосмічний університет ім. М.Є. Жуковського «ХАІ» 

 
Розглянуто проблему динамічного моделювання процесів фінансування науково-технічних проектів з 
позицій аналітичного та імітаційного моделювання. Запропоновано ряд моделей, на основі яких було 
створено комплексний метод аналізу динаміки фінансування проекту. Описано комп’ютерну систему 
аналізу динаміки фінансування.  

* * * 
Рассмотрена проблема динамического моделирования процессов финансирования научно-
технических проектов с позиций аналитического и имитационного моделирования. Предложен ряд 
моделей, на основе которых был создан комплексный метод анализа динамики финансирования про-
екта. Описана компьютерная системa анализа динамики финансирования.  

* * * 
The problem of scientific and technical projects financing dynamics is examined on analytical and simulation 
positions. The series of models was offered. On this base the complex method for scientific and technical 
projects financing dynamics analysis is created. The computer system for financing dynamics analysis is de-
scribed. 
 

Вступ. Розробка конкурентноспроможної нау-

комісткої продукції є одним з пріоритетних напрям-

ків діяльності українських підприємств. Цей процес 

майже завжди проходить в умовах жорстких обме-

жень щодо термінів і витрат ресурсів. Найбільш пе-

рспективною сучасною формою організації робіт зі 

створення нових технічних систем (ТС) є управлін-

ня проектами (УП). 

Науково-технічним проектам і програмам 

(НТПП) притаманний високий ступінь невизначено-

сті як проекту в цілому, так і окремих робіт, зумов-

лений  впливом нестабільного зовнішнього середо-

вища, значною мірою новизни окремих робіт і непе-

редбаченими технічними складнощами [1]. Для опи-

су невизначеності використовують імовірнісні ме-

режі та інші моделі імовірнісного характеру. 

Однією з найважливіших задач УП є управлін-

ня обмеженими ресурсами [2]. Навіть за сприятли-

вих економічних умов ресурсні обмеження суттєво 

впливають на виконання проекту. За умов обмеже-

ного доступу до інвестицій та джерел позикового 

фінансування навіть тимчасовий дефіцит фінансу-

вання може істотно вплинути на виконання проекту. 

На жаль, більшість існуючих методів УП орієнтова-

на на стабільну ринкову економіку і не враховує 

особливостей економіки України. 

Витрати ресурсів усіх видів в кінцевому підсу-

мку зводяться до фінансових показників і можуть 

досліджуватися за допомогою методів фінансового 

аналізу. Проте широко застосовані в фінансовому 

менеджменті методи аналізу грошових потоків ма-

ють занадто укрупнений характер і абстраговані від 

особливостей виконання реальних проектів. 

Тому розробка моделей та методів прогнозу-

вання ходу виконання проекту на основі динамічно-

го моделювання впливу ресурсного та фінансового 

забезпечення робіт є актуальною науковою задачею. 

Постановка задачі. Кожен проект має вхідний 

та вихідний фінансові потоки. Для опису потоків 

зручно використовувати фінансові профілі — криві 

у просторі “час – витрати”, що характеризують пев-

ний аспект руху грошових коштів. Вихідний грошо-

вий потік будемо характеризувати двома кумуляти-

вними профілями витрат ( )ESTZ t  і ( )LSTZ t , яки 

відображають накопичену до моменту t суму витрат 

за умов початку робіт відповідно у найбільш ранні 

та найбільш пізні строки. Вхідний потік характери-

 Е.В. Лисенко, О.С. Яшина 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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зується кумулятивним профілем надходжень ( )S t . 

У загальному випадку ( )ESTZ t , ( )LSTZ t  та ( )S t  є 

випадковими процесами. Між фінансовими профі-

лями можуть існувати розбіжності, які будемо нази-

вати неузгодженостями. Можна вказати два види 

неузгодженостей: тимчасово вільні кошти ( )R t  та 

дефіцит фінансування ( )D t . 

З кожним із цих видів неузгодженостей 

пов’язаний набір чинників, що впливають на вико-

нання проекту. Склад цих чинників суттєво зале-

жить від типу проекту. З кожним таким чинником x 

пов’язана певна величина втрат коштів xS  і часу 

xT  (у випадку тимчасово вільних коштів ці вели-

чини можуть бути негативними). Витрати на вико-

нання проекту збільшуються на величину втрат, 

зумовлених впливом неузгодженостей. 

Задача полягає в моделюванні динаміки фінан-

сування проекту із залученням різних математичних 

методів. У результаті аналізу необхідно отримати 

прогноз ходу робіт проекту з урахуванням впливу 

динаміки фінансування, а також прогноз накопи-

чення втрат, зумовлених різними чинниками, в ході 

виконання проекту. 

Якщо окремі параметри проекту піддані впливу 

чинників невизначеності, профіль витрат є випадко-

вим процесом. Це потребує залучення досить склад-

ного математичного апарату для його аналізу. 

Аналіз стохастичного мережного графіку. 

Найбільш повну інформацію про виконання НТПП 

можна отримати шляхом аналізу графіку робіт у 

формі стохастичної мережі.  Найбільший інтерес 

становить знаходження закону розподілу (ЗР) окре-

мих параметрів розробки. Існує декілька аналітич-

них методів розрахунку імовірнісних характеристик 

стохастичних мереж, основаних на виявленні типо-

вих фрагментів мережі та заміни їх еквівалентними 

роботами [3]. Майже всі існуючі методи орієнтовані 

на аналіз тривалості розробки. В нашому випадку 

треба враховувати не тільки часові, а й вартісні па-

раметри робіт. ЗР процесів витрат типових мереж-

них фрагментів можна оцінити за формулами: 

Для послідовної підмережі з n робіт 

1
( , ) ( ) ( )

i

n
I i Z

i
G t x p t F t


 , 

де ( )ip t  – імовірність того, що до моменту t вико-

нано рівно i робіт  

1
( ) ( ) 1 ( ) ,1

ii T Tp t F t F t i n      ; 
nn Tp F ,  

( )
nTF x  – функція розподілу (ФР) загальної тривало-

сті i робіт; визначається шляхом згортки індивідуа-

льних ЗР тривалостей окремих робіт. 

Для паралельної підмережі 

( , ) ( ) ( )
QII Q Z

Q P
G t x p t F t


  , 

де P – множина робіт підмережі; Q P  – деяка 

підмножина множини P; сумування проводиться по 

всіх можливих підмножинах; ( )Qp t  – імовірність 

того, що до моменту t виконані ті і тільки ті роботи, 

що входять до множини Q  

( ) ( ) 1 ( )
i jQ

i Q j W
p t F t F t 

 

      , \W R Q , 

( )
i

F t  – ФР моменту закінчення роботи i. 

Хоча визначення ЗР процесу витрат ( , )G t x   

істотно розширює можливості застосування аналі-

тичних методів до моделювання динаміки фінансу-

вання, однак знаходження закону ( , )G t x  для мере-

жі довільної структури є складною задачею. 

Застосування імітаційного моделювання.  

Найбільш універсальним методом аналізу стохасти-

чних мережних моделей є імітаційне моделювання. 

Основа для аналізу – календарний план проекту, 

переважно у формі сітьового графіку, із зазначенням 

обсягу витрат в грошовому або натуральному вира-

зі, фінансовий план проекту, а також інформація про 

додаткові витрати та надходження. 

Моделювання починається з побудови фінан-

сових профілів. Слід враховувати залежність між 
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тривалістю і вартістю робіт. Для цього множина 

ресурсів R, необхідних для виконання роботи, роз-

бивається на три підмножини: RI – множина  не-

складованих  основних ресурсів, що безпосередньо 

впливають на тривалість роботи; RII – множина не-

складованих  забезпечуючих ресурсів; RIII – множи-

на складованих ресурсів. 

Тривалість роботи k визначається обсягом ви-

ділених основних ресурсів 

 max  k ki  ,   ki
ki

ki

q
r

  ,   Ii R . (1) 

де kiq , kir  – відповідно потрібний та виділений об-

сяг ресурсу i-го виду для роботи k. 

Витрати на роботу визначаються шляхом суму-

вання витрат ресурсів усіх видів з урахуванням три-

валості роботи 

( )

 ,

I II

III

k k i ki k j kj
i R j R

m km
m R

С c r c r

c r
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 



  



 


 

(2) 

де ic  – вартість одиниці ресурсу виду i. 

В умовах виникнення неузгодженості плану 

робіт з його фінансовим забезпеченням на НТПП 

впливає ряд чинників, які можуть привести до змін 

у ході проекту. Слід розглянути такі чинники. У 

випадку наявності тимчасово вільних коштів: мож-

ливість прискорення робіт за рахунок залучення 

додаткових ресурсів, наслідки тимчасового заморо-

ження коштів. У випадку дефіциту фінансування: 

можливість залучення позикового фінансування або 

наслідки тимчасового призупинення робіт, а саме: 

наслідки простоїв, наслідки фізичного старіння ма-

теріальних об’єктів, наслідки морального старіння 

проектних рішень. За кожним чинником необхідно 

оцінити  втрати коштів і часу, а також оцінити їх 

вплив на параметри робіт [4]. 

Оцінка впливу інфляції інфS  та оцінка варто-

сті позикового фінансування позS  здійснюється 

загальновживаними методами на основі дисконту-

вання.  

Більш складними є випадки, коли неузгодже-

ності в фінансуванні змінюють умови виконання 

робіт і впливають на їхні параметри. 

У випадку призупинення (за наявності дефіци-

ту) або форсування проекту (за наявності тимчасово 

вільних коштів) змінюються параметри окремих 

робіт. Слід перерахувати тривалості робіт за форму-

лою (1) та їхні вартості за формулою (2). Після цьо-

го потрібно перебудувати календарний план шляхом 

перерахунку сітьового графіка. Витрати фінансових 

коштів оцінюються як сумарна зміна вартостей ро-

біт, що потрапили на період існування тимчасово 

вільних коштів або дефіциту 

 ˆ( ) ( )i i i i
i

S C C    , (3) 

де ˆ,i i   – запланована та прогнозована тривалість 

роботи i. 

У випадку форсування робіт витрати, оцінені за 

формулою (3), можуть бути негативними. Це свід-

чить про можливість економії коштів при скорочен-

ні тривалості проекту. 

Витрати через фізичне старіння оцінюються на 

основі норми амортизації або нормативного строку 

служби матеріальних об’єктів.  

Найскладніше оцінити втрати через моральне 

старіння.  Для цього необхідно залучати моделі тех-

нічної еволюції, що описують тенденції у зміні ха-

рактеристик даного виду техніки. Проект описуєть-

ся вектором X
r

 тактико-технічних характеристик 

(ТТХ). Новизну та перспективність нового виробу 

оцінюють шляхом зіставлення його ТТХ з парамет-

рами перспективних виробів, що очікуються на мо-

мент завершення розробки. Для їх визначення часто 

застосовують прогнозування за огинаючими криви-

ми, які, як правило, мають експоненціальну форму 

( ) Ct
iX t A Be  . 

Якщо розробка призупиняється, термін її закін-

чення віддаляється. Це потребує переоцінки техніч-

ного рівня проекту, який, очевидно, виявиться ниж-
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чим, ніж передбачалося. Внаслідок цього проект 

може втратити конкурентоспроможність. 

Витрати, необхідні для відновлення перспекти-

вності проекту, оцінюються за допомогою моделей 

технічної еволюції ( )iX t  та моделей прогнозування 

витрат на досягнення заданого рівня ТТХ ( )S X . Як 

правило, це різного роду регресійні залежності.  

Запропоновані часткові моделі були поєднані в 

єдину імітаційну модель ресурсного та фінансового 

забезпечення проекту. На основі створеної моделі 

було розроблено метод прогнозування ходу вико-

нання проекту в умовах заданої динаміки фінансу-

вання. Сценарій прогнозування показано на рис. 1. 

Запропонований метод прогнозування ходу ви-

конання проекту поширено на стохастичний випа-

док. Для аналізу проекту в умовах невизначеності 

застосовується комбінація методів детермінованого 

аналізу проекту й статистичного моделювання. За 

допомогою генераторів випадкових чисел будується 

випадкова реалізація фінансових профілів проекту. 

Виконується аналіз динаміки фінансування тим са-

мим методом, що й для детермінованих профілів. 

Моделювання повторюється задану кількість разів. 

За допомогою статистичних методів визначається 

найбільш імовірний прогноз ходу проекту і еврис-

тичні закони розподілу втрат [5]. 
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Рис. 1. Сценарій прогнозування ходу виконання проекту

Об’єктно-орієнтований аналіз ресурсного та 

фінансового забезпечення. Модель ресурсних і 

фінансових потоків НТПП описано з використанням 

методології об’єктно-орієнтованого моделювання. 

На рис. 2 показано діаграму класів системи, створе-

ну з використанням уніфікованої мови моделювання 

UML [6]. Центральною ланкою моделі є фінансові 

профілі. Виділено кілька класів фінансових профі-

лів. Деталізований профіль являє собою елементар-

ний фінансовий профіль, що характеризує один з 

складників фінансового потоку. Агрегований про-

філь утворюється шляхом об'єднання декількох фі-

нансових профілів. Кумулятивний профіль будуєть-

ся на основі якого-небудь фінансового профілю 

проекту, шляхом підрахунку суми, накопиченої до 

даного моменту. Профіль неузгодженостей являє 

собою неузгодженості між заданими двома кумуля-

тивними профілями. Профіль втрат являє собоюп-

роцес втрат, обумовлених дією одного з чинників. 
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Моделювання впливу різних чинників здійсню-

ється за допомогою об’єктів класу Профіль втрат. 

Кожному чиннику відповідає один екземпляр такого 

об’єкта, операція побудови якого реалізує процеду-

ру моделювання відповідного чинника (розрахунок 

втрат і внесення змін до плану робіт).  

 Ресурс 
Потрібність 
Виділено 
Ціна 

Робота 
Початок 
Тривалість 
Розрахувати вартість() * 1 * 1 

ТТХ 
Вимоги 
Тенденція() 
Витрати() 

Мережний графік 

Розрахувати() 
* 1 * 1 

Фін. профіль 

Побудувати() 

Проект 

* 
1 

* 
1 

План 

Прогноз 

* 
1 

* 
1 

Кумулятивний 

Побудувати() 

Неузгодженості 

Побудувати() 

Втрати 
Побудувати() 

2 1 Агрегований 

Побудувати() 

Деталізований 

Побудувати() 0..1 * 0..1 * 

Здійснює  
моделювання  
одного з чинників  
та розрахунок  
втрат 

1 1..n 

 
Рис. 2. Об’єктна модель ресурсного та фінансового забезпечення НТПП

Комп’ютерна система аналізу динаміки фі-

нансування НТПП. Запропоновані методи та моде-

лі були реалізовані програмно. Результатом стала 

комп’ютерна система аналізу динаміки фінансуван-

ня проекту.  

Архітектуру системи розроблено на основі 

об’єктно-орієнтованого підходу. Система ґрунтуєть-

ся на об’єктній моделі ресурсного та фінансового 

забезпечення проекту, яка описана вище. 

Застосування системи дозволяє впровадити за-

пропоновані методи аналізу динаміки фінансування 

в практику УП. Зокрема, з її допомогою було про-

аналізовано кілька проектів, пов’язаних зі створен-

ням та експлуатацією авіаційної техніки. На рис. 3 

показано приклад аналізу проекту створення диста-

нційно-пілотованого літального апарата. 

 
Рис. 3. Приклад аналізу динаміки фінансування проекту  
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У верхній частині рисунка показано графіки 

витрат та надходжень. З них видно, що виплати 

здійснюються рівномірно, в той час як витрати в 

середині планового періоду значно вищі, ніж на по-

чатку та в кінці.  

В середній частині рисунка наведено кумуля-

тивні фінансові профілі та профілі неузгодженостей. 

З них видно, що в першій половині планового пері-

оду існують тимчасово вільні кошти, а в другій – 

спостерігається дефіцит фінансування.  

В нижній частині рисунка показано профілі 

втрат для кожного з чинників. Було проаналізовано 

вплив трьох чинників: інфляція, зниження якості й 

простої. Кожному чиннику відповідає свій профіль 

втрат. З графіка видно, що проект несе невеликі 

втрати через інфляцію та простої й досить значні 

втрати, пов’язані зі зниженням якості, обумовленим 

фізичним і моральним старінням проектних рішень 

під час призупинення робіт. 

На основі результатів моделювання менеджер 

може прийняти рішення про доцільність зміни гра-

фіка фінансування проекту для запобігання призу-

пиненню робіт. 

 

Висновки 

 

В роботі запропоновано ряд методів аналізу 

динаміки фінансування НТПП за допомогою аналі-

тичного та імітаційного моделювання. Запропоно-

вано метод аналізу динаміки фінансування проекту 

на основі імітаційного моделювання. Проаналізова-

но чинники, що впливають на виконання НТПП в 

аспекті динаміки фінансування. Запропоновано ме-

тоди моделювання впливу окремих чинників. Вико-

нання проекту в аспекті динаміки фінансування 

проаналізовано з позицій об’єктно-орієнтованого 

підходу. Розроблено комп’ютерну інформаційно-

моделюючу систему динамічного аналізу ресурсно-

го та фінансового забезпечення проекту. 
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ПРИМЕНЕНИЕ НОВЫХ ИНФОРМАЦИОННЫХ ТЕХНОЛОГИЙ ПРИ  
УПРАВЛЕНИИ АДМИНИСТРАТИВНО-ФИНАНСОВОЙ  

ДЕЯТЕЛЬНОСТЬЮ ВУЗА 
 

А.С. Кулик, д-р техн. наук, А.Г. Чухрай, Е.В. Мирная 

Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковського “ХАИ” 

 
Рассмотрены теоретические и практические аспекты разработки информационной системы управле-
ния АФД вузов, которые исследованы в университете ХАИ. Предлагаемый в статье концептуальный 
подход и отдельные практические решения могут быть применены в других вузах Украины. 

 
Розглянуто теоретичні та практичні аспекти розробки інформаційної системи управління АФД вузів, 
які досліджено в університеті ХАІ. Запропонований у статті концептуальний підхід та окремі прак-
тичні рішення можуть бути застосовані в інших вузах України. 
 
The paper “Application of the new information technologies for the control of the high schools adminis-
trative-financial activity” after Kulik A., Chukhray A., Mirnaya Y. are dedicated to theoretical and prac-
tical aspects of the Information Control System design for the administrative-financial activity of high 
schools, that has been researched in university “Khai”. The concept approach and some practical decisions 
proposed in the paper should be used in others high schools of Ukraine. 

 

Современные темпы развития нашего обще-

ства ставят руководителей в условия, когда от свое-

временности и обоснованности принимаемых реше-

ний зависит не только перспектива развития  пред-

приятия или организации, но и его выживание в 

конкурентной борьбе. Это касается и украинских 

вузов, которые на данный момент вынуждены ре-

шать целый комплекс проблем, связанных, прежде 

всего, с переходом к многоступенчатой системе об-

разования и адаптацией  деятельности вузов к со-

временным требованиям и сложившейся социально-

экономической ситуации в стране. Если первая за-

дача касается организации учебного процесса и на-

учной работы, то вторая требует особого внимания к 

управлению административно-финансовой деятель-

ностью (АФД) вуза. 

Многолетний опыт теории и практики управ-

ления организационными системами показывает, 

что для решения этой задачи необходимо искать 

новые пути и средства, позволяющие руководителям 

различных уровней принимать своевременные и 

адекватные решения на основе достоверной инфор-

мации о текущем состоянии и прогнозируемых ха-

рактеристиках процессов АФД. Необходимость раз-

работки информационных технологий и компьютер-

ных систем управления АФД обоснована тем, что, 

как показывают психологические исследования, са-

ми руководители в процессе принятия решения 

пользуются упрощёнными, а иногда и противоречи-

выми моделями и правилами. 

В связи с тем, что функциональная и орга-

низационная структуры управления типового вуза 

имеют свою специфику, отличную от  деятельности 

предприятий производственной и торговой сфер,  

ещё в 70-80-е гг. в бывшем Советском Союзе  ве-

лись работы по созданию автоматизированных сис-

тем управления высшими учебными заведениями 

(АСУ ВУЗ) [1]. Вместе с тем, на современном этапе 

развития системы образования Украины появились 

новые, нетрадиционные для вузов, проблемы, свя-

занные с необходимостью выживания в сложных 

условиях смешанного финансирования и несовер-

шенного законодательства.  

 А.С. Кулик, А.Г. Чухрай, Е.В. Мирная 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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Имеются современные разработки по автома-

тизации деятельности вузов и созданию информаци-

онных систем управления (ИСУ) за рубежом, но их 

практически невозможно приспособить к современ-

ным украинским вузам. Поэтому разработки подсис-

тем ИСУ ведутся в каждом техническом универси-

тете, на факультетах, кафедрах, в административно-

хозяйственных подразделениях имеются специали-

зированные компьютерные программы для автома-

тизации  документооборота и решения текущих за-

дач. Такие инструментальные средства реализуются 

с помощью различного программного обеспечения, 

что затрудняет интеграцию отдельных подсистем и 

получение оперативной и достоверной информации 

руководителями.  

Для того, чтобы решить информационные 

проблемы управления АФД вузов комплексно, необ-

ходимо создавать гибкие, открытые для модифика-

ции и расширения ИСУ, позволяющие создать еди-

ное информационное пространство для различных 

подразделений АФД с учётом возможности интегра-

ции в систему управления вузом в целом. Целью 

данной статьи является структурированное изложе-

ние основных концептуальных аспектов применения 

информационных технологий в управлении АФД 

вузов, которые обеспечат не только предваритель-

ную обработку текущей информации и её передачу 

от нижестоящих звеньев управленческому персона-

лу, но и очистку, агрегирование данных для приня-

тия решений руководителями. Целесообразность 

применения предлагаемой ниже концепции будет 

показана на примере ее внедрения в  АФД универ-

ситета «ХАИ». 

Цели создания системы: 

 исключение ошибок и обеспечение технологиче-

ской последовательности передачи данных от ниже-

стоящих звеньев управления АФД к вышестоящим; 

 повышение оперативности и достоверности ин-

формации, необходимой для управленческого пер-

сонала подразделений АФД и ректората; 

 обеспечение объективности и математической 

обоснованности принятия решений по управлению 

АФД. 

Назначение системы. ИСУ предназначена 

для решения проблем управления АФД вуза на двух 

взаимосвязанных уровнях: 

1) единое информационное пространство 

АФД вуза, состоящее из операционных баз данных, 

обеспечивающих сбор и хранение текущей инфор-

мации, и хранилища данных, позволяющего интег-

рировать унаследованные подсистемы сбора данных 

и очистить данные для предоставления их на второй 

уровень; 

2) интеллектуальная поддержка принятия 

управленческих решений, основанная на информа-

ционных и математических моделях поддержки 

принятия решений, OLAP-технологии, а также обес-

печивающая диалог с лицом, принимающим реше-

ния (ЛПР), и визуализацию информации. 

Основные функции системы. Для достиже-

ния поставленных целей ИСУ должна выполнять 

следующие функции: 

 интеграция территориально-распределённых и 

неоднородных данных подразделений АФД вуза;  

 автоматизированное управление бизнес-

процессами  АФД вуза; 

 формирование и обновление информации в хра-

нилище данных, диагностирование и актуализация 

агрегированных данных;  

 информационное и математическое обеспечение 

оценки текущего и прогнозируемого состояния при-

оритетных процессов АФД; 

 диалоговая поддержка выбора и оценки управ-

ленческих решений, принимаемых руководителями 

АФД. 
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Структура системы. Графически структура 

ИСУ показана на рис.1. Основными компонентами 

являются: 

 подсистема управления бизнес-процессами АФД; 

 унаследованные подсистемы; 

 хранилище данных;  

 подсистема диагностирования и актуализации 

данных; 

 подсистемы поддержки принятия решений руко-

водителей. 

На основании описанного концептуального подхода 

и изученных особенностей административно-

хозяйственной деятельности вуза ведутся разработки 

ИСУ в области АФД университета "ХАИ".  

    ...
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Рис. 1. Обобщённая структура ИСУ АФД вуза 

 

Подсистема управления бизнес-процес-

сами АФД включает в себя ядро, предназначенное 

для регламентирования доступа и мониторинга дей-

ствий пользователей, операционные базы данных 

подразделений (на данный момент реализованы БД 

отдела кадров и бухгалтерии) и проблемно-

ориентированные подсистемы, обеспечивающие 

технологическую последовательность обработки 

документов и поддерживающие интерфейс системы 

с пользователями – персоналом АФД. Гибкость мо-

дификации существующих и добавления новых про-

блемно-ориентированных подсистем подтвердила 

опыт разработки и сопровождения подсистемы. 

Первичным источником информации для управле-

ния АФД является отдел кадров, поэтому в первую 

очередь была разработана и внедрена подсистема 

«Учёт и управление кадрами», которая позволила 

уменьшить количество ошибок в приказах на 30% и 
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повысить оперативность работы сотрудников отдела 

кадров в два-три раза. 

Унаследованные подсистемы. Накопленный 

опыт автоматизации АФД ХАИ включает в себя ряд 

унаследованных подсистем – «Зарплата», «Коман-

дировки», «Касса», «Банк», которые постепенно пе-

рестают удовлетворять изменившимся потребно-

стям, но продолжают использоваться ввиду больших 

затруднений, возникающих при попытке их замены, 

таких, как сложность автоматизации расчета зар-

платы, отсутствие опыта автоматизации бухгалтер-

ских задач, высокое качество унаследованной про-

граммной системы «Зарплата» и семилетний опыт 

ее успешного функционирования. Помимо этого, 

такие подсистемы содержат важную ретроспектив-

ную информацию, необходимую для управления 

АФД. Поэтому при разработке проблемно-

ориентированной подсистемы «Бухгалтерский 

учёт» был выбран эволюционный подход – проек-

тирование «снизу-вверх», заключающийся в инте-

грации ранее спроектированных и новых данных 

ИСУ. 

Хранилище данных. Существует ряд аль-

тернатив интеграции неоднородных и распределен-

ных данных. Среди них: 1) стандартизированное 

программное обеспечение промежуточного слоя; 2) 

объектно-ориентированные распределенные техно-

логии; 3)шлюзы БД; 4) хранилища данных [2]. 

При разработке ИСУ АФД университета ХАИ 

выбрана технология хранилищ данных. Хранилище 

данных представляет собой логически интегриро-

ванный источник данных для приложений систем 

поддержки принятия решений и информационных 

систем руководителя. Критериями выбора служили: 

практическая реализуемость архитектуры БД; уро-

вень интеграции распределенных данных и возмож-

ность применения подходящих моделей управления 

информацией для различных компонентов ИСУ; 

следование стандартам открытых систем; возмож-

ность устранения противоречивости данных; быст-

рота доступа к данным; опыт разработчиков [3]. 

Подсистема диагностирования и актуали-

зации данных. Согласно второму закону термоди-

намики, любая замкнутая система со временем уве-

личивает энтропию или, другими словами, приходит 

в состояние возможно большей неупорядоченности. 

В ИСУ АФД ХАИ данный закон подтверждает уве-

личивающееся со временем число ошибок ввода 

информации в систему. Вместе с тем полученные 

научные и практические результаты применения 

сигнально-параметрического подхода к диагности-

рованию систем управления [4] позволяют присту-

пить к разработке подсистемы диагностирования 

данных ИСУ. Отличительным признаком процесса 

диагностирования данных является разработка ди-

агностических моделей, связывающих косвенные 

признаки ошибок c прямыми. Например, для реше-

ния задачи обнаружения ошибок в поле am  таблицы 

буфера хранилища данных, содержащей избыточ-

ную информацию об одном и том же субъекте, по-

ступившую из k-источников [5], может быть исполь-

зована диагностическая модель вида  
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am ,  a
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m,...,m  - прямые признаки наличия оши-

бок в am , причем ошибки в am  отсутствуют, если  

 am  . 

Подсистемы поддержки принятия реше-

ний руководителей включают в себя инструмен-

тальные средства обеспечения одного или несколь-
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ких этапов процесса принятия управленческих ре-

шений [6]: 

 анализ состояния объекта управления; 

 

 
Рис.2. Основная форма подсистемы «Анализ показателей АФД» 

 

 генерирование множества альтернатив управ-

ленческих решений; 

 оценка сгенерированных альтернатив и выбор 

одного или нескольких наилучших решений; 

 моделирование и прогнозирование принимаемых 

решений; 

 сбор информации и оценка результатов реализа-

ции принимаемых решений. 

Для этапа оценки текущего состояния АФД 

вуза была разработана подсистема «Анализ пока-

зателей АФД» (рис.2), отображающая в графиче-

ском и текстовом виде информацию, необходимую 

для ректора и проректоров. Введение в эксплуата-

цию этой подсистемы позволило управленческому 

персоналу ХАИ оперативно получать и анализиро-

вать имеющиеся данные АФД с любой степенью 

агрегации. 

Для того, чтобы обеспечить гибкость и удоб-

ство работы с данной оболочкой, были выполнены 

следующие работы: 1) спроектирована структура 

метаданных, хранящих шаблоны запросов, шаблоны 

фильтров, информацию о данных, находящихся в 

хранилище, что дает возможность развивать храни-

лище данных и эффективно настраивать подсистему 

анализа; 2) сформирована объектно-ориенти-

рованная иерархия фреймов, что позволяет по вы-

бранным в процессе работы фильтрам получить лю-

бое подмножество значений показателей, а также 

обеспечить наглядную и гибкую к изменениям фор-

му представления результатов запроса. Следующие 

этапы принятия решения требуют разработки спе-

цифических методов, моделей и сценариев диалога 

ЛПР с подсистемами, исходя из особенностей кон-

кретного вуза. В университете ХАИ подсистема 

«Анализ и выбор решений по управлению вне-

бюджетными средствами» основана на моделях и 

методах современной теории автоматизированного 

управления [7] и позволяет проводить аналитиче-

скую обработку статистических данных для получе-

ния прогнозных характеристик, а также оценивать и 

выбирать решения в данной сфере АФД.  

Разработка подсистема «Выбор решений 

при управлении материально-технической ба-

зой» требует решения трех последовательных взаи-
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мосвязанных задач: 1) формирование плана ремонт-

ных работ с учетом потребностей вуза и располагае-

мых ресурсов; 2) упорядочение работ по времени 

выполнения; 3) выбор фирм-подрядчиков для вы-

полнения сложных работ, которые нецелесообразно 

выполнять своими силами. Для решения первых 

двух задач сформированы информационная и функ-

циональная модели  [8], а для последней – разрабо-

тано математическое, алгоритмическое и программ-

ное обеспечение диалога ЛПР с подсистемой, осно-

ванное на методе многокритериального выбора 

ELECTRE [9]. 

 

Заключение 

Применение описанного подхода к разра-

ботке ИСУ в области АФД современного вуза по-

зволяет повысить эффективность работы персонала 

АФД и обеспечить достоверной и оперативной ин-

формацией руководителей АФД. Практическое вне-

дрение и успешный период эксплуатации ИСУ АФД 

в университете “ХАИ” позволяет сделать вывод о 

целесообразности применения таких систем в вузах 

Украины. Дальнейшее развитие описанной концеп-

ции состоит в разработке новых моделей и реализо-

ванных на их основе инструментальных средств 

поддержки принятия решений в АФД вуза, а также 

оперативных методов и средств диагностирования и 

очистки данных. 
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УДК 681.322 
 

ОПЕРАТИВНОЕ УПРАВЛЕНИЕ ПРИБОРОСТРОИТЕЛЬНЫМ 
 ПРОИЗВОДСТВОМ НА БАЗЕ ПОСТРЕЛЯЦИОННОЙ ТЕХНОЛОГИИ 

 
О.Е. Федорович, д-р техн. наук, А.С. Губка 

Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского «ХАИ» 
 

Рассмотрены общие принципы и алгоритмы построения компьютерной системы оперативного 
управления приборостроительным производством. Система построена на основе  постреляционной 
технологии и  технологии client-server, обладает высокими показателями производительности и 
удобством использования.   

* * * 
Розглянуто загальні принципи і алгоритми побудови комп’ютерної системи оперативного 
управління приладобудівним виробництвом. Система побудована на основі постреляційної 
технології та технології client-server, має високі показники продуктивності й зручності використан-
ня. 

* * * 
The general principles and algorithms of construction of the computer system of operating control by 
instrument-making effecting are esteemed. The system is constructed on the basis postrelational technology 
and technology client-server, has high parameters of productivity and operability.   
 

Организационная система – совокупность 

правил, устанавливающих порядок поведения пер-

сонала и работы технических средств; содержание и 

порядок представления информации, используемой 

для управления; организационной структуры; целей; 

критериев эффективности управления и правил сти-

мулирования персонала. Современный период раз-

вития промышленности характеризуется наличием 

организационных систем управления. Это объясня-

ется тем, что обязанности руководителя настолько 

возросли и усложнились, что он уже не в состоянии, 

опираясь на свой опыт и память, распределять обя-

занности и координировать действия отдельных 

исполнителей. 

Анализ исследований показівает, что управ-

ление производством с помощью организационных 

систем имеет следующие особенности [1]: 

1) организационная система устанавливает 

жесткий, вполне определенный порядок решения 

производственных вопросов, не зависящих от вку-

сов, навыков и других характеристик управленче-

ского персонала. Благодаря формализации система 

упрощает работу управленческого персонала, но не 

исключает его; 

2) система принимает на себя организацион-

ную работу и освобождает руководителей для твор-

ческого труда, для решения важнейших производст-

венных вопросов; 

3) система действует независимо от отдель-

ных руководителей и исполнителей, и замена лич-

ного состава на нее не влияет; 

 4) организационной системой, как правило, 

охвачен весь производственный персонал или его 

часть, и она рассчитана на участие в работе многих 

лиц. 

Организационные системы предназначены 

для управления производственной деятельностью 

коллективов людей, использующих средства произ-

водства, и должны учитывать специфику техниче-

ских средств и особенно средств управления. 

Объектом управления в системе является 

предприятие, производство, цех, участок, коллектив 

исполнителей или отдельные лица, располагающие 

определенными материальными ресурсами и вы-

полняющие производственные операции, направ-

ленные на получение намеченного конечного ре-

зультата. Деятельность объекта управления подчи-

нена задаче реализации поданных на его вход зада-

ний при наличии помех, т.е. при различных обстоя-

тельствах, сопровождающих процесс производства. 

 О.Е. Федорович, А.С. Губка 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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Управляющим органом является лицо или 

группа лиц, использующих организационную сис-

тему для управления объектом. 

В организационных планирующих системах 

исполнители в любой момент на терминалах полу-

чают план-график выполнения работ, которым пре-

дусматривается выполнение поставленной задачи в 

намеченный срок. Управление осуществляется пу-

тем изменения плана в соответствии с состоянием 

его выполнения и "помехами", а также путем пере-

распределения средств и ресурсов в целях оптими-

зации какого-либо показателя плана или минимиза-

ции возникающего рассогласования между планом и 

фактом. 

Оперативное управление производством 

(ОУП) – одна из важных и наиболее сложных частей 

общей системы управления предприятием. Объек-

тами оперативного управления являются цехи ос-

новного и вспомогательного производства. 

 Задача ОУП – обеспечение синхронной ра-

боты всех звеньев производства по изготовлению 

заданной номенклатуры изделий в установленных 

объемах при наилучшем использовании производст-

венных ресурсов. Выполнение этой задачи осущест-

вляется плановыми работниками в цехах на основе 

получаемых плановых показателей с терминалов, 

объединенных в единую сеть. 

Основные требования к системе ОУП: соот-

ветствие типу и характеру производства; обеспече-

ние руководства информацией о ходе производства 

в реальном масштабе времени на основе использо-

вания компьютерных технологий; обеспечение рав-

номерной и комплексной загрузки оборудования; 

площадей и рабочих; сведение к минимуму переры-

вов в работе производственного персонала и обору-

дования; обеспечение ритмичности производства и 

выпуска продукции; обеспечение минимума затрат 

трудовых, материальных и финансовых ресурсов и 

т.д. [2]. 

 В качестве критерия эффективности функ-

ционирования системы ОУП можно принять дости-

жение конечных результатов производства, характе-

ризующих строгое выполнение утвержденного пла-

на выпуска.  

Исходя из сказанного выше возникает необ-

ходимость создание специализированной информа-

ционно-управляющей системы для облегчения тру-

да руководителей и сотрудников предприятия. 

Целью данной статьи является анализ иссле-

дований в области ОУП; описание информационной 

системы оперативного управления производством, 

предназначенной для решения задач ОУП приборо-

строительного производства. 
Информационная система оперативного 

управления производством (ИСОУП) приборо-

строительного объединения представляет собой ап-

паратно-программный комплекс и содержит: 

- сервер IBM PC Pentium 2 (минимум), адап-

тер последовательных портов на восемь каналов и 

компьютеры (клиенты) IBM PC Pentium (минимум); 

- операционную систему Windows, Linux, по-

зволяющую пользователям работать в системе в 

режиме разделения ресурсов; 

- система управления базами данных (СУБД) 

Cache фирмы Intersystems; 

- прикладное программное обеспечение, на-

писанное в среде СУБД Cache. 

Пользователь, войдя в систему под своим ко-

дом, получает определенный перечень режимов ра-

бот, присущий этому уровню доступа. 

Идея оперативного учета всего производства 

основывается на материальных потоках (рис. 1).  

ИСОУП решает следующие основные задачи: 

- создание и ведение баз данных (БД) норма-

тивно-справочной информации (НСИ) мате-

риальных потоков, оригинальных и приме-

ненных позиций; 

- создание и ведение БД планов производства 

изделий; 
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- движение изделий; 

- выдача различных планов-графиков и спра-

вок по цехам и производству в целом; 

Рассмотрим достоинства и недостатки СУБД 

Cache.[3,4]. 

Достоинством постреляционной модели яв-

ляется возможность представления совокупности 

связанных реляционных таблиц одной постреляци-

онной таблицей. Это обеспечивает высокую нагляд-

ность представления информации и повышение эф-

фективности ее обработки. 

Недостатком постреляционной модели яв-

ляется сложность решения проблемы обеспечения 

целостности и непротиворечивости хранимых дан-

ных. 

Эффективная работа современной фирмы по 

сбыту продукции невозможна без использования 

сотрудниками общей базы данных (БД). Общность 

БД достигается ее установкой в локальной сети 

предприятия на специально для этого выделенном 

компьютере (сервере) при одновременном доступе к 

серверу компьютеров пользователей (клиентов). 

Рассмотрим преимущества самой современной тех-

нологии client-server:[5]: 

 большинство вычислительных процессов про-

исходит на сервере, что снижает требования к 

вычислительным мощностям компьютера кли-

ента;  

 снижается сетевой трафик за счет посылки сер-

вером клиенту только тех данных, которые он 

запрашивал; 

 БД на сервере представляет собой, как правило, 

единый файл, в котором содержатся таблицы, 

ограничения целостности и другие компоненты 

БД; 

 сервер реализует управление транзакциями и 

предотвращает попытки одновременного изме-

нения одних и тех же данных;  

 безопасность системы возрастает благодаря пе-

реносу большей части бизнес-правил на сервер. 

Информационное обеспечение ИСОУ со-

держит иерархические базы данных, которые отра-

жают различные аспекты деятельности производст-

ва. Структуры баз данных и характеристики полей 

для ИСОУ приведены ниже (рис. 2). 

 

Заключение 

Применение описанной системы позволяет 

решать основные задачи ОУП, повышает достовер-

ность и оперативность получаемых данных, необхо-

димых для своевременного и рационального приня-

тия решений. 

В перспективе возможно усовершенствова-

ние аппаратной и программной части данной систе-

мы; добавление подсистем, решающих другие зада-

чи или интеграция с уже имеющимися подситемами. 
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Рис. 1. Схема материальных потоков производства 
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^GPL - планы по модулям 
  Модуль 

                                                              1                       2                                      3 
     материальный поток = № шаблона для планирования*опережение*остаток на нач. года по 
модулям 

 
       Месяц 

                       1 
        дата = план 

 
 
 ^GMPN - материальные потоки 

                                                   1                        2              3                      4 
  материальный поток = название потока*цех откуда*цех куда*цех регистратор 

                                                              1                       2                        3                     4 
     № позиции = модуль или"+" для примен-ных*текущ. факт*учетный остаток*текущ. дата 

   Месяц 
                                   1                                    2 
       дата = план для прим. или 0 для ориг.*факт 

 
   "S" 

                             1                       2                            3 
    Вариант = название варианта*признак списания*факт с нач. года 
по варианту 

   материальный поток связи 
                                                           1 
      номер позиции связи = применяемость по связи 

 
 ^GOR - НСИ оригинальных позиций 

                             1 
     Модуль = номер позиции 

   "P" 
                                            1 
      номер позиции = примененный в модуле 

 
 
 

   "D" 
                                            1 
      номер позиции = примененный в модуле 

 
 

   "S" 
                                            1 
      номер позиции = примененный в модуле 

 

Рис. 2. Структура баз данных системы 
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УДК 681.322 
 

ИСПОЛЬЗОВАНИЕ СИСТЕМ ПОДДЕРЖКИ УПРАВЛЕНИЯ 
В ПРИБОРОСТРОИТЕЛЬНОМ ПРОИЗВОДСТВЕ 

 
А.А. Антонов, А.Б. Лещенко, канд. техн. наук 

Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского «ХАИ» 
 

Приведен обзор информационных систем, которые предоставляют управленческому персоналу раз-
личного уровня своевременную и достоверную информацию, а также осуществляют поддержку 
принятия решений. Описан пример использования подобной системы для решения задач оператив-
ного управления приборостроительным производством. 

* * * 
Наведено огляд інформаційних систем, що надають управлінському персоналу різного рівня своєча-
сну і достовірну інформацію, а також здійснюють підтримку прийняття рішень. Описано приклад 
використання подібної системи для розв’язання задач оперативного керування приладобудівним 
виробництвом. 

* * * 
The review of information systems, which give to the management personnel of different levels timely and 
reliable information, as well as realize support of decision making is given in the article. An example of us-
ing similar system for solving operating control tasks of instrument-making production is adduced. 

 
Постановка проблемы. Информационные 

технологии (ИТ) охватывают все виды технологий, 

используемые компаниями, институтами и другими 

организациями, которые в своей профессиональной 

деятельности осуществляют обработку информации. 

Последние десятилетия, ознаменованные раз-

витием компьютерной техники, характеризуются 

важными разработками в области ИТ. В связи со 

значительным удешевлением микроэлектроники эти 

технологии проникли почти во все уголки повсе-

дневной жизни и, более того, практически необра-

тимо перемешали и взаимно обогатили свои много-

численные области применения, включая промыш-

ленность, торговлю, управление, образование, ме-

дицину, научную деятельность. 

В настоящее время в рамках ИТ наблюдается 

достаточно сильное развитие информационных сис-

тем поддержки управления, которые могут быть ис-

пользованы управленческим персоналом различного 

уровня для получения своевременной и достоверной 

информации, а также для осуществления поддержки 

в процессе принятия решений. 

Цель статьи. Целью данной статьи является 

анализ последних исследований в области информа-

ционных систем поддержки управления; исследова-

ние основных задач оперативного управления про-

изводством (ОУП); описание информационной сис-

темы поддержки управления, предназначенной для 

решения задач ОУП на примере приборостроитель-

ного производства. 

Анализ исследований. Термин «системы 

поддержки управления» (MSS – management support 

systems) обычно используют, когда речь идет об ин-

формационных системах, предоставляющих менед-

жерам различную информацию. 

MSS включают в себя: систему управления 

базами данных (DBMS – database management 

system) и управленческую информационную систе-

му (MIS – management information system), систему 

поддержки принятия решений (DSS – decision sup-

port system) и управляющую информационную сис-

тему (EIS – executive information system), систему 

управления базами знаний (KBMS – knowledge base 

management system) и экспертную систему (ES – ex-

pert system) [1]. 

База данных (DB – database) является основ-

ным компонентом любой MSS. База данных пред-

ставляет собой большую организованную совокуп-

ность данных, поддерживаемую и обновляемую с 

помощью DBMS. Хранимые в базе данные имеют 

 А.А. Антонов, А.Б. Лещенко 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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определенную логическую структуру, т.е. описыва-

ются некоторой моделью представления данных, 

поддерживаемой DBMS. К числу классических от-

носятся следующие модели данных: иерархическая, 

сетевая, реляционная. Кроме того, в последние годы 

появились и стали более активно внедряться на 

практике постреляционная, многомерная и объект-

но-ориентированная модели данных. 

Одной из основных целей разработчиков 

DBMS является независимость данных, чтобы в 

случае модификации и обновления DB программы, 

которые имеют доступ и используют ее, не меня-

лись. В большинстве случаев многие пользователи 

могут иметь доступ и изменять значения в DB, по-

этому безопасность и сохранность данных должны 

контролироваться. Кроме того, программное обес-

печение должно гарантировать то, что обновление 

данных одними пользователями не мешает доступу 

и обработке данных для других пользователей. В 

настоящее время DB широко используют в локаль-

ных и глобальных компьютерных сетях (LAN – local 

area network и WAN – wide area network соответст-

венно). Доступ к информации из DB осуществляется 

с использованием языка структурированных запро-

сов (SQL – structured query language) или иными 

способами, предусмотренными в DBMS. [2] 

MIS – это системы обработки сообщений и 

составления отчетов, которые отличаются от «ин-

теллектуальных» систем тем, что в них отсутствуют 

функции поддержки принятия решений, моделиро-

вания и рассуждений. 

MIS позволяют выполнять стандартные биз-

несс-процессы, бухгалтерский учет; составлять фи-

нансовые отчеты, выпускающие документы, пла-

тежные ведомости. По сравнению с традиционными 

неавтоматизированными методами эти системы де-

шевы, эффективны и широко распространены. В 

настоящее время они стали основной частью любого 

бизнес-плана. Чтобы оставаться конкурентоспособ-

ным, бизнес нуждается в эффективной MIS, которая 

может предоставлять информацию, необходимую 

определенным людям в определенное время [3]. 

Интеллектуальные системы объединяют 

DBMS и структурированный запрос с возможностя-

ми моделирования и рассуждений. Наиболее рас-

пространенный тип интеллектуальных систем – это 

DSS одиночного пользователя, основными компо-

нентами которой являются DSS-генератор (пакет 

программ, используемых для поддержки и развития 

системы), система управления базами данных, сис-

тема управления базами моделей, диалоговая управ-

ленческая система (пользовательский интерфейс). 

На рисунке показаны основные компоненты 

системы поддержки принятия решений. 

В функции СУБМ входят вывод данных на 

дисплей и реконфигурация, а также вычисления и 

анализ. Типичные модели включают в себя стати-

стические данные, табличное моделирование с по-

мощью анализа «что, если» и анализа чувствитель-

ности, а в некоторых случаях – подсистему с искус-

ственным интеллектом, которая может объяснять 

аспекты выходных данных, основанных на исполь-

зовании одной из моделей DSS. Пользователи могут 

принимать свои собственные решения (делать вы-

воды), основанные на выходных данных DSS. 

DSS часто выступает в роли катализатора бо-

лее конкретных и глубоких обсуждений, касающих-

ся проблем управления. DSS можно рассматривать 

как один из элементов более широкой системы при-

нятия решений, другим элементом которой являют-

ся сами пользователи. Проектировщики таких сис-

тем явно могут выбирать между размещением ког-

нитивных задач в DSS и у пользователя (пользова-

телей). Например, если учесть, что основанное на 

использовании моделей принятие решений предпо-

лагает определенные цели, то возникает вопрос, 

следует ли эти цели встроить в DSS или оставить 

для уточнения пользователю [4]. 
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Основные компоненты системы поддержки принятия решений: 
 

СППР – система поддержки принятия решений, СУБД – система управления базами данных, 

СУБМ – система управления базами моделей, ДУС – диалоговая управленческая система 
 

EIS представляют собой DSS, разработанные 

для обеспечения корпоративных руководителей и 

старших менеджеров информацией, которая им не-

обходима по роду деятельности. Общая цель при 

разработке EIS – оптимизация предоставляемой ин-

формации и недопущение перегрузок. 

Аналогично многим прикладным информа-

ционным системам сначала их разрабатывали для 

военных целей. В настоящее время эти системы 

обычно добавляют к существующим организацион-

ным системам, где они предоставляют руководите-

лям возможность прямого доступа ко всей финансо-

вой и рабочей информации, а также к стратегиче-

ской (внешней) информации. 

EIS дают руководителям возможность систе-

матически искать или изучать более детальные эле-

менты внутренней или внешней информации, от-

слеживать тенденции, задавать специфические во-

просы или просто просматривать файлы для созда-

ния картины текущей ситуации о состоянии проек-

та. Возможно также уведомление об исключитель-

ных ситуациях. Несмотря на то, что многие решения 

верхних эшелонов управления включают в себя про-

граммные или качественные факторы, информация, 

предоставленная EIS, может помочь менеджерам 

выработать свое мнение или оценить достоверность 

информационных сообщений. 

По причине того, что многие старшие менед-

жеры имеют лишь ограниченные знания в области 

ИТ, EIS проектируют таким образом, чтобы они 

были удобными в использовании: имели дружест-

венный интерфейс, часто допуская ввод с помощью 

мыши; сенсорный экран; ограниченный круг голо-

совых команд. Некоторые системы позволяют поль-

зователю диктовать сообщения на экран и посылать 

голосовую почту. Разработки ведутся в направлении 

гипертекстовой коммуникации, которая объединяет 

текст, голос и видеоизображение. 

В конечном счете, руководители могли бы 

«дистанционно» присутствовать на всем протяже-

нии области, охваченной компьютерной сетью. На 

сегодняшний день большинство EIS разрабатывают-

ся вокруг системы универсальных вычислительных 

машин, однако существует тенденция в направлении 

мощных компьютерных систем, часто в пределах 

LAN. 

ES проектируются для объединения знаний 

отдельных специалистов в конкретных областях, 

База моделей База данных 

СППР 

DSS-генератор 

Пользователь 

ДУС 

СУБД СУБМ 

Задача Окружение 



Економіка і організація підприємств авіаційної та ракетно-космічної техніки 142

таких, как медицинская диагностика, поиск неис-

правностей в сложных системах, интерпретация 

изображений. ES создаются для того, чтобы копиро-

вать малодокументированные или разрозненные 

знания специалистов, позволяя другим использовать 

их. Они во многих случаях оказываются дешевле, 

надежнее, последовательнее и доступнее, чем пер-

воначальный источник знаний эксперта. 

ES уже нашли свое применение в таких ос-

новных функциональных областях управления, как 

бухгалтерский учет и управление финансами (раз-

решение на предоставление кредитов, консультации 

по вопросам налогов и инвестиций); стратегия 

планирования (консультации по поводу планирова-

ния приобретений, планирование проекта и анализ 

его результатов); производство (процессы монито-

ринга и контроля качества продукции, анализ неис-

правностей в больших системах); управление персо-

налом (определение квалификации кандидатов на 

получение должности); маркетинг (автоматический 

ответ на запросы покупателей, определение прием-

лемых скидок для покупателей). 

Основными компонентами любой ES являют-

ся: база знаний, машина вывода, пользовательский 

интерфейс. 

База знаний совместно с базой данных фактов 

отражает специфику предмета вместе с правилами 

вывода. Подсистема приобретения знаний дает воз-

можность использовать ES для получения специ-

альных знаний индивидуальных экспертов в удоб-

ной форме. Техника для представления знаний 

включает в себя: 

– использование нечеткой логики для создания 

возможности приближенного рассуждения; 

– семантическую сеть для представления связей 

между фактами; 

– фреймы или объекты для представления всех 

фактов и отношений, включая конкретный объ-

ект или сущность. 

Машина вывода – это программное обеспече-

ние, используемое для того, чтобы делать логиче-

ские выводы из базы знаний. Широко используются 

два метода логического вывода – прямой и обрат-

ный. 

Пользовательский интерфейс проектируется 

таким образом, чтобы пользователи могли отвечать 

на вопросы, сформулированные ES. В свою очередь, 

ES может запрашивать дополнительную информа-

цию, а затем вырабатывать рекомендацию или ре-

шение вместе с обоснованием своих собственных 

рассуждений. 

Дальнейшие разработки в области ES будут 

направлены на использование множественных баз 

знаний и усовершенствования в естественно-языко-

вом интерфейсе, чему способствуют успехи в облас-

ти параллельной обработки и нейронных сетей. 

В результате проведенного анализа систем 

поддержки управления необходимо отметить, что в 

настоящее время уже накоплено достаточно знаний 

для создания подобных систем на высоком уровне в 

различных областях применения. 

Авторами статьи была предпринята попытка 

создания информационной системы поддержки уп-

равления для использования в приборостроительном 

производстве, так как в этой области применения 

существующие системы либо не в достаточной мере 

отражают специфику производства, либо являются 

дорогостоящими и сложными в обучении. 

Изложение основного материала исследо-

вания и полученных результатов. Основными 

задачами ОУП являются: оперативно-производст-

венное планирование, оперативный учет и контроль 

хода производства, оперативный анализ и регулиро-

вание производства. 

Первое место среди данных задач отводится 

организации оперативно-производственного плани-

рования, которое делится на оперативно-объемное 

(составление производственных заданий на изготов-

ление и выпуск продукции в разные промежутки 

времени с учетом ресурсов, но без учета тех-
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нологического маршрута изготовления изделий и 

календаря рабочих дней) и оперативно-календарное 

(составление детализированных планов-графиков, 

как правило, на более короткие промежутки време-

ни с учетом технологического маршрута, загрузки 

оборудования и реального календаря рабочих дней) 

планирование. 

Оперативный учет и контроль хода производ-

ства предполагают учет движения продукции, мате-

риалов и полуфабрикатов; контроль поставок и реа-

лизации продукции. 

Оперативный анализ и регулирование произ-

водства включают в себя оперативные проверку и 

регулирование выполнения сменно-суточных зада-

ний, графиков изготовления изделий по предпри-

ятию и цехам, плана поставок, объема реализации 

продукции. 

Решение основных задач ОУП при условии 

своевременности, полноты и непротиворечивости 

получаемой информации может быть достигнуто 

путем создания и использования информационной 

системы поддержки управления, основным компо-

нентом которой является DBMS Caché – постреля-

ционная технология от фирмы InterSystems Corp. 

(США). При этом созданную компьютерную под-

систему планирования планово-диспетчерского бю-

ро (ПДБ) приборостроительного производства мож-

но рассматривать как практическую реализацию 

информационной системы поддержки управления. 

Функциональными модулями подсистемы яв-

ляются: администрирование (добавление, удаление 

и корректировка информации о пользователях под-

системы); деятельность ПДБ (формирование ка-

лендаря рабочих дней, макетов планирования, под-

готовка к планированию, формирование планов 

производства); деятельность диспетчера ПДБ (по-

лучение планов-графиков дефицита, обеспеченно-

сти, сдачи продукции, а также справок по сдаче, 

отгрузке,  сдаче-отгрузке, дефициту продукции; 

представление выходной информации в числовом и 

графическом виде); работа с материальными по-

токами (МП) производства (добавление, удаление и 

корректировка информации о МП, движение по МП, 

факты); работа с нормативно-справочной инфор-

мацией (НСИ) производства (добавление, удаление 

и корректировка НСИ). 

Заключение 

Использование подсистемы позволяет не 

только решать основные задачи ОУП в приборо-

строении, но и повысить оперативность получения 

информации о состоянии производства для своевре-

менного принятия рациональных управленческих 

решений. 

В качестве перспектив дальнейших разрабо-

ток в данном направлении необходимо отметить 

следующие: усовершенствование в алгоритмиче-

ском и программном обеспечении подсистемы; ин-

теграция подсистемы с другими подсистемами, ре-

шающими иные задачи, в единую комплексную ав-

томатизированную систему управления. 
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Изложен метод построения интегрированной системы управления разрабатывающим предприятием 
(ИСУ РП) на основе принципов непрерывного улучшения бизнес-процессов. Рассмотрена проблема 
построения ИСУ РП в целях улучшения деятельности предприятия с помощью использования ин-
формационных систем и системы менеджмента качества. Приведен пример построения ИСУ РП на 
основе предлагаемого метода. 

* * * 
Викладено метод побудови інтегрованої системи управління розробляючим підприємством (ІСУ РП) 
на основі принципів безперервного поліпшення бізнес-процесів. Розглянуто проблему побудови ІСУ 
РП з метою поліпшення діяльності підприємства за допомогою використання інформаційних систем і 
системи менеджменту якості. Наведено приклад побудови ІСУ РП на основі методу, що 
пропонується. 

* * * 
The method of construction of the integrated control system to the developing enterprise (ICS DE) is stated 
on the basis of principles of continuous improvement of business - processes. The problem of construction 
ICS DE is considered with the purpose of improvement of activity of the enterprise with the help of use of in-
formation systems and systems of a quality management. The example of construction ICS DE is resulted on 
the basis of an offered method. 

 
Введение и постановка задачи 

 

Непрерывное и интенсивное развитие информа-

ционных технологий (ИТ) является неотъемлемой 

чертой современного общества. Использование ИТ 

помогает предприятиям, которые желают выжить в 

современной рыночной конкуренции, сократить 

сроки, повысить качество разработки, производства 

изделий и обслуживания клиентов при автоматиза-

ции своей основной деятельности и для решения 

других задач. Руководство большинства отечествен-

ных предприятий понимает необходимость по-

строения интегрированной системы управления раз-

рабатывающим предприятием (ИСУ РП). Известны 

случаи, когда предприятие, не уделяя достаточного 

внимания вопросам построения ИСУ РП, со време-

нем попадало в такое положение, когда стоимость 

производства изделий только повышалось, а качест-

во оставалось на довольно низком уровне [1]. 

Для решения этих задач необходимо построение 

ИСУ РП на основе непрерывного улучшения биз-

нес-процессов и системы качества на предприятии. 

Задача разработки метода построения ИСУ РП явля-

ется глубокой и требует практической проработки 

вопросов данной проблемы. Существует ряд отече-

ственных предприятий, которые достигли опреде-

ленных успехов в освоении современных ИТ - 

CALS-технологий. Но намного больше таких, кото-

рые только движутся к развертыванию сквозной 

информационной поддержки жизненного цикла из-

делия. CALS (Continuous Acquisition and Life-Cycle 

Support) – непрерывное интегрированное информа-

ционное обеспечение участников жизненного цикла 

изделия (ЖЦИ) данными об изделиях, связанных с 

ними процессами и средой.  

Рассмотрим проблему построения ИСУ РП в це-

лях улучшения деятельности предприятия с помо-

щью использования информационных систем (ИС) и 

системы менеджмента качества (СМК). Существует 

 В.А. Попов, А.В. Котляров 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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два мнения о роли ИС в улучшении деятельности 

предприятия: 

1. Сначала происходит развитие бизнес–методик, 

а потом развитие ИС, т.е. сначала реорганизует-

ся деятельность предприятия, далее разрабаты-

вается системный проект ИС и на завершающем 

этапе (когда предприятие работает по-новому) 

выполняется проектирование и внедрение новой 

ИС предприятия.  

2. Развитие ИС является причиной развития биз-

нес-методик, т.е. предприятие подстраивается 

под требования внедряемой ИС, что влечет за 

собой  реорганизацию способов выполнения 

процессов на предприятии, которая осуществля-

ется только для того, чтобы функционировала 

ИС (отсутствует тщательный анализ различных 

приемов выполнения процессов и нахождения 

наиболее эффективного). 

Если идти по первому пути, то реальное улучше-

ние деятельности на предприятии может затянуться 

на очень длительное время. Это связано, во-первых, 

с низкой квалификацией и мотивацией отделов ИТ, 

которые призваны разрабатывать новую ИСУП, а 

во-вторых, с низкой квалификацией отечественных 

консалтинговых фирм в области постановки задач 

для разработки ИСУ масштаба предприятия. 

Если идти по второму пути, то вероятность успе-

ха улучшения очень низкая, так как на предприятии 

начинают внедряться бизнес-методики (связанные с 

ERP-системой), которые на данном уровне развития  

реально не нужны предприятию. Это затягивает 

процесс внедрения ИС на несколько лет. Из сказан-

ного выше сделаем выводы в виде следующих по-

ложений: 

 развитие методик ведения бизнеса на 

предприятии и развитие ИС – инструмен-

ты, обеспечивающие улучшение деятель-

ности предприятии; 

 моделирование должно интегрировать раз-

витие бизнес-методик  с развитием ИС, при 

этом вопрос о первичности и вторичности 

того или иного инструмента является не-

корректным; 

 реорганизация деятельности предприятия и 

внедрение новой ИС должны осуществ-

ляться параллельно, а бизнес-моделирова-

ние является инструментом синхрониза-

ции. 

 

Улучшение деятельности РП с помощью непре-

рывного улучшения бизнес-процессов (BPI) 

 

В современных рыночных условиях конкурент-

ного рынка РП, ставя перед собой долгосрочные 

цели, должно непрерывно улучшать свою деятель-

ность для того, чтобы занять или удержать опреде-

ленные позиции на рынке.  

Целями устойчивой деятельности РП являются: 

 получение прибыли; 

 привлечение и сохранение заказчиков (кли-

ентов) путем продажи научных разработок, 

продукции и услуг, отвечающих потребно-

стям заказчика (клиента), оказание содейст-

вия заказчикам (клиентам): 

 выпуск уникальной научно-технической 

продукции: 

 расширение рынков сбыта в Украине и за 

рубежом. 

Основные критерии улучшения деятельности 

РП: 

 качество выпускаемой продукции; 

 себестоимость выпускаемой продукции; 

 выполнение заказов “точно в срок” (JIT). 

Указанных целей можно достичь в результате 

комплексного развития: 

 корпоративной культуры на базе СМК 

(включающей в себя контроль и обеспече-

ние качества, управление качеством) – для 

повышения качества основных процессов 
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на предприятии, что ведет к повышению 

качества выпускаемой продукции; 

 методик ведения бизнеса – для снижения 

цены на выпускаемую продукцию; 

 инфрастуктуры бизнеса, базирующейся на 

ИТ, основой которой является ERP-система 

(как часть ИСУ РП) – для налаживания сис-

темы планирования и организации работ 

JIT. 

Процессно-ориентированный поход к управле-

нию предприятием позволяет получить структуру, 

деятельность которой направлена на постоянное 

улучшение качества выпускаемой продукции и 

удовлетворение клиента. Такой подход основывает-

ся на понятии бизнес-процесса.  

Бизнес-процесс состоит из набора операций. По-

рядок их выполнения в рамках бизнес-процесса, как 

правило, четко определен технологией или соответ-

ствующими правилами и инструкциями. Поэтому 

такие понятия, как маршруты и правила, опреде-

ляющие бизнес-логику процесса, являются необхо-

димыми его характеристиками [2, 5, 6]. 

Внутренние бизнес-процессы предприятия де-

лятся на основные и вспомогательные. Основные 

(процессы производства, разработки новой продук-

ции и вывода ее на рынок и т.д.) создают добавлен-

ную стоимость, вспомогательные процессы (управ-

ление финансами, управление персоналом и т.д.) 

формируют инфраструктуру предприятия. 

Известно несколько эталонных моделей процес-

сов предприятия, которые объединили в себе опыт и 

экспертные знания, полученные за последние 10-15 

лет интенсивных работ по “перестройке” функцио-

нальных систем управления в системно-

ориентированные. Одна из таких моделей, так назы-

ваемая “13-процессная модель” (рис. 1), представля-

ет собой практически все основные и вспомогатель-

ные процессы предприятия. Специфика каждого 

отдельного предприятия заключается непосредст-

венно в том, как устроены и реализованы эти про-

цессы. 

Таким образом, РП с современной точки зрения 

представляет собой не множество отделов, а сово-

купность бизнес-процессов. 

На рис. 2. показана укрупненная схема разделе-

ния на основные и вспомогательные процессы для 

РП. 

В работах [3, 4] декларируется пять уровней 

улучшения процессов на предприятии. Уровни не-

прерывного улучшения бизнес-процессов (BPI) 

предприятия показаны на рис 3.  

Краткая характеристика пяти уровней улучше-

ния бизнес-процессов на предприятии: 

1. Динамик-Хаос — дисбаланс коммерческих, 

производственных и финансовых целей. 

Хаос характеризуется отсутствием систем-

ного взгляда. Предприятие рассматривается 

как совокупность отдельных элементов. 

2. Контроль — балансировка коммерческих, 

производственных и финансовых целей 

предприятия. Данный уровень подразуме-

вает «налаженный» учет и контроль основ-

ных мероприятий на предприятии. 

3. Оптимизация — оптимизация (упрощение) 

основных бизнес-процессов на предпри-

ятии, что ведет к снижению издержек. 

4. Адаптация — адаптивность бизнес-

процессов к условиям внешней среды. 

5. Мировой класс — возможность предприятия 

формировать рынок. 

Каждый BPI-уровень можно охарактеризовать с 

точки зрения качества готовой продукции (ГП) и 

критериев управляемости процессов, т.е. оценки 

бизнес-процессов на полноту и точность. 
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Рис. 1. “13-процессная модель” внутренних бизнес-процессов предприятия 

 

 
Рис. 2. Основные и вспомогательные внутренние бизнес-процессы РП 
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Рис. 3. Уровни непрерывного улучшения бизнес-процессов (BPI) предприятия 

 

Переход предприятия с одного уровня BPI на 

следующий есть, в большей степени, изменение 

производственной философии на предприятии, а 

методики и технологии являются инструментами 

данного культурологического преобразования пред-

приятия. Переход должен быть постепенным и 

включать в себя: 

 развитие производственной философии 

(философий улучшения – TQM, JIT); 

 развитие существующих бизнес-методик, 

использование передовых методик управ-

ления предприятием: MRP II, ERP, CSRP, 

ERP II, ISO 9000-2000; 

 развитие ИС: внедрение и сопровождение 

ИТ, которые рассматриваются в качестве 

инструментов улучшения (ERP-система как 

часть ИСУ РП). 

 

Построение ИСУ РП в   

машино, - приборостроении 

 

Крупный проект по созданию ИСУП РП всегда 

включает в себя множество задач, связанных с об-

щим управлением проектом, разработкой про-

граммного обеспечения (ПО), проектированием ИС, 

внедрением ERP-системы, каждая из которых сама 

по себе является проектом с присущими ему осо-

бенностями. Под крупным понимается проект, в 

котором: 

 сметная стоимость – десятки - сотни тысяч 

долларов; 

 срок реализации  – от года и выше; 

 число вовлеченных участников – от не-

скольких десятков до сотен человек, кото-

рые работают в организациях, часто терри-

ториально удаленных друг от друга; 
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 развиты цепочки субподрядных работ. 

Как правило, вести такие проекты без реально 

действующей системы управления качеством прак-

тически невозможно. Даже если на начальном этапе 

предприятия, взявшиеся за реализацию крупных 

проектов, не задумываются об этом, осознание не-

обходимости системы управления качеством проек-

та приходит довольно быстро. Особенно, когда про-

блемы управления начинают расти с каждым днем в 

геометрической прогрессии.  

По рассматриваемой проблеме [3, 4, 7, 8] приво-

дятся только примеры удачных завершений первых 

этапов (и не более) построения ИСУ на предприяти-

ях или примеры интеграции ИС. 

Предлагаемый метод построения ИСУ РП осно-

ван на следующих ниже принципах: 

 процессно-ориентированный подход к 

управлению предприятия; 

 четкое описание всех существующих и 

вновь появляющихся внутренних бизнес-

процессов предприятия; 

 постоянная оптимизация / улучшение внут-

ренних бизнес-процессов предприятия и 

информационной поддержки – ИС (т.е. из-

менение компонентов или дополнение но-

выми компонентами ИСУ РП); 

 постоянное улучшение качества выпускае-

мой продукции и удовлетворение заказчи-

ков (клиентов); 

 стандартизация и сертификация деятельно-

сти предприятия. 

Основной задачей при построении ИСУ, когда 

предприятие использует процессно-

ориентированный подход к управлению, является 

переход от бизнес-процессов к информационной 

поддержке – ИС (компонентам ИСУ РП) [9]. 

Построения ИСУ большинство предприятий не 

начинают с нуля, а с существующих ИС, оптимизи-

руя  их или заменяя новыми системами. 

)ИС()ИС(ИСУ
1

j
1

i 
m

j

n

i 

 ,  

где iИС  - существующие ИС; 

 jИС  - улучшенные или новые ИС; 

  - знак объединения обозначает тесную инте-

грацию ИС как элементов ИСУ. 

Каждый основной и вспомогательный внутрен-

ний бизнес-процесс РП (рис. 2) требует своей опре-

деленной информационной поддержки (рис. 4). 

 
Рис. 4. Схема взаимодействия внутренних бизнес-

процессов РП 
 

Непрерывное улучшение деятельности предпри-

ятия заключается в постоянном улучшении бизнес-

процессов и их информационной поддержке (ИС). 

Информационная поддержка требует научно-

технического обоснования и определения технико-

экономического эффекта от внедрения соответст-

вующих бизнес-методик и программно-аппаратных 

средств. При изменении (или улучшении) какого-

нибудь внутреннего бизнес-процесса (или ИС) поч-

ти сразу происходит изменение (или улучшение) его 

информационной поддержки – ИС (или внутреннего 

бизнес-процесса). Но в большинстве случаев проис-

ходит так, что при улучшении бизнес-процессов 

выдвигаются определенные требования к ИС, и это 
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может повлечь  за собой пересмотр основных прин-

ципов и компонент ИСУ РП. Данное утверждение 

можно представить в следующем виде: 
' '

' '

' '

' '

 A A A E ΔE E .
 B B B F ΔF F .
 C C C G ΔG G .
 D D D H ΔH H .

Если то
Если то
Если то
Если то

    

    

    

    

 

 

 

 

 

 
И соответственно наоборот: 

' '

' '

' '

' '

 E E E ΔA A .
 F F F B ΔB B .
 G G G C ΔC C .
 H ΔH H D ΔD D .

Если то A
Если то
Если то
Если то

    

    

    

   

 

 

 

 

,  

где  A’, B’, C’, D’ – улучшенные процессы; 

  E', F', G', H' – улучшенная информационная 

поддержка. 

 Примерная схема интеграции компонентов ИСУ 

РП показана на рис. 5. Принципы построения ИС 

более подробно рассмотрены в работе [10]. 

 

Заключение 

 

Таким образом, получен слабоформализованный 

метод построения ИСУ РП на основе принципов 

непрерывного улучшения бизнес-процессов. Дока-

зательством предложенного метода является прак-

тический результат для одного из РП (рис. 5). Полу-

ченные практические результаты позволяют судить 

об  экономической эффективности предложенного 

метода, которые могут быть получены при правиль-

ном подходе к построению ИУС и умелом исполь-

зовании современных ИС и СМК. В дальнейшем 

метод может быть разработан и обобщен для раз-

личных типов предприятий.  
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ПОСТРОЕНИЕ РОЛЕВЫХ ПРОТОКОЛОВ УПРАВЛЕНИЯ В 
СЛОЖНЫХ СОЦИОТЕХНИЧЕСКИХ СИСТЕМАХ 

 
Е.А. Дружинин 1, канд. техн. наук, Д.А. Горлов 1, А.А. Сиора 2 

1 Национальный  аэрокосмический  университет   им. Н.Е.Жуковского  «ХАИ», 
2 ЗАО “Радий”  

 
Предложены принципы построения ролевых протоколов управления в сложных социотехнических 
системах. 

* * * 
Запропоновані принципи створення рольових протоколів управління в складних соціотехнічних си-
стемах.  

* * * 
The principles of building the roles protocols in complex sociotechnical systems are proposed. 
 
 

Одним из факторов успешного функциониро-

вания организации является эффективность работы 

ее управляющей структуры. С ростом сложности 

решаемых задач усложняется и система управления 

организацией. Современные сложные социотехни-

ческие системы (ССТС) являются распределенными 

и многоуровневневыми системами, оценка эффек-

тивности структур управления в которых является 

сложной задачей. 

Известные методики исследования функциони-

рования управляющих структур не вполне приме-

нимы в современных экономических условиях, так 

как разработки представителей советских научных 

школ относятся к плановой экономике, а исследова-

ния западных авторов проводятся для стабильных 

экономических ситуаций.  

В то же время создание методов и моделей 

анализа эффективности организационного управле-

ния в сложных социотехнических системах позво-

лит принимать обоснованные решения по оптими-

зации процессов и структур управления в сложных 

системах, а значит, позволит снизить затраты на 

содержание административного аппарата, повысить 

надежность управления. 

Одним из известных подходов к построению 

моделей функционирования систем управления яв-

ляется подход, основанный на методах теории сис-

тем массового обслуживания (СМО) [1]. Этот класс 

моделей хорошо изучен и обладает широкой обла-

стью применимости. Но представление моделей 

функционирования в виде СМО – удобный матема-

тический аппарат для исследования только в том 

случае, когда число состояний системы сравнитель-

но невелико и существует большой объем статисти-

ческих данных о функционировании системы. 

Лучшие возможности моделирования ССТС 

предоставляет агрегативный подход [2]. Агрегат, 

используемый в этом подходе, является унифициро-

ванным строительным элементом для описания 

функционирования разнородных элементов систем. 

Это позволяет раскрыть функционирование системы 

(управления) через функционирование сопряжен-

ных агрегативных моделей элементов. Агрегат ха-

рактеризуется множествами моментов времени T , 

состояний в каждый момент времени Z , входных 

0X  и выходных сигналов 0Y . Для задания правил 

функционирования агрегата вводятся: два оператора 

– оператор переходов H  и оператор выходов G , 

понятие состояние агрегата, в которое может перей-

ти агрегат за малый промежуток времени  0tz . 

Агрегативное описание элемента оказывается доста-

точно универсальным. К агрегативному представле-

нию может быть сведен широкий класс математиче-

ских моделей функционирования элементов (язык 

теории дискретных автоматов, системы дифферен-
 Е.А. Дружинин, Д.А. Горлов, А.А. Сиора 
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циальных уравнений, модели массового обслужива-

ния на основе алгоритмического описания). 

Однако, хотя агрегативный подход и является 

достаточно общим и универсальным, он обладает 

определенной ограниченностью при исследовании 

сложных систем, обладающих большим множеством 

наборов состояний. 

Таким образом, для исследования функциони-

рования управляющих структур необходимо пред-

ложить метод построения формализованной модели 

ССТС, описывающей как структуру систем, так и 

процесс их функционирования. 

В работе [3] проведен анализ ССТС, описаны 

подходы к анализу эффективности организацион-

ных структур. В работе [4] приведена модель фор-

мализованного представления управляющих струк-

тур и предложены подходы к формализации описа-

ния процессов управления в ССТС. В данной статье 

на основе подходов, описанных в [4, 5], предлагает-

ся формализованное описание протоколов управле-

ния в ССТС. 

Топологически управляющая структура ССТС 

представляет собой набор ориентированных графов 

иерархии подчиненности узлов системы и ориенти-

рованных графов каналов передачи данных в сис-

теме.  

Любая ССТС имеет множество целей G  своего 

существования и, соответственно, множество функ-

циональных задач  
kФФ zZ  , которые она долж-

на решать для достижения целей из G .  

Уровень декомпозиции задач системы может 

быть определен с помощью понятия элементарной 

задачи эz , под которой в данной работе будем по-

нимать такую функциональную задачу, которая мо-

жет быть решена узлом системы без взаимодействия 

с подчиненными ему узлами.  

Для успешной формализации процессов управ-

ления в ССТС необходимо создание системы клас-

сификации узлов, участвующих в решении задачи с 

точки зрения характера задач управления, решаемых 

ими относительно текущей функциональной задачи. 

Для определения такой системы классифика-

ции узлов необходимо создание перечня ролей, ко-

торые узлы управляющей структуры могут играть 

по отношению к функциональным задачам. Для ка-

ждой функциональной задачи может быть опреде-

лен следующий набор задач управления, которые 

должны быть выполнены управляющей структурой: 

1) инициация решения; 

2) приказ на решение; 

3) контроль и управление решением; 

4) анализ результатов выполнения. 

При возрастании сложности функциональных 

задач возрастает количество узлов, привлекаемых к 

их решению, и, соответственно, возрастает слож-

ность задачи контроля и управления решением. Это 

связано, прежде всего, с необходимостью координа-

ции действий узлов управляющей структуры при 

решении текущей задачи. Поэтому в рамках на-

стоящего исследования представляется целесооб-

разным выделение задачи координации в отдельную 

задачу управления. 

Цикл действий узла организационной структу-

ры по решению задачи управления состоит из по-

следовательного решения следующих задач: анализ 

сложившейся ситуации, принятие управленческого 

решения, передача управляющего воздействия. Пе-

редача управляющего воздействия происходит в 

рамках правил информационного обмена, принятого 

в системе.  

Под элементарным протоколом управления бу-

дем понимать такой специализированный протокол 

обмена, который определяет правила взаимодейст-

вия двух узлов, один из которых является непосред-

ственным начальником, а другой – подчиненным.  

Анализ показывает, что вид элементарных про-

токолов управления в организационной структуре 

полностью определяется характером задач управле-
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ния, решаемых узлами в процессе выполнения задач 

из ФZ . 

Приняв в качестве основы предложенный выше 

набор задач управления, можно определить сле-

дующую систему классификации ролей: 

1. Инициатор (И, k
i

z
aNRI ) 

В функции этой роли входит генерация заявок 

на решение задач. При этом узел, играющий эту 

роль, не имеет полномочий отдавать приказ на ре-

шение задачи, он просто является заказчиком. 

2. Узел, принимающий решение о выполнении 

задачи (ЛПР, k
i

z
aNRD ) 

Эта роль имеет наивысшие полномочия отно-

сительно текущей задачи. В функции этой роли вхо-

дят определение целесообразности решения задачи. 

Узел, играющий эту роль, отдает приказ на решение 

задачи и определяет узел, которому делегируются 

полномочия и ответственность по управлению вы-

полнением поставленной задачи. Узлы этой роли 

делают выводы о качестве выполнения работы. 

3. Управляющий решением (УР, k
i

z
aNRM ) 

В функции этой роли входит управление и кон-

троль над решением задачи. При необходимости 

узлы, играющие эту роль, определяют узлы, кото-

рым делегируются полномочия и ответственность 

по координации решения задачи.  

4. Координатор (К, k
i

z
aNRC ) 

В функции этой роли входит координация ра-

боты соисполнителей, решающих подзадачи теку-

щей задачи. Узел, играющий эту роль, определяет 

условия, при которых могут выполняться очередные 

подзадачи текущей задачи, а значит, является ини-

циатором решения подзадач. 

5. Непосредственный исполнитель (НИ, 

k
i

z
aNRE ) 

Функцией этой роли является непосредствен-

ное исполнение элементарной функциональной за-

дачи. 

Предлагаемая иерархия ролей показана на 

рис. 1. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

В [5] приведен базис операций управления в 

ССТС. Этот базис операций описывает взаимодей-

ствие узлов управляющей структуры без учета спе-

цифики ролей этих узлов и может использоваться 

при моделировании взаимодействия пар узлов, ре-

шающих задачи управления решением функцио-

нальной задачи. При моделировании действий всей 

управляющей структуры по решению функциональ-

ной задачи нельзя ограничиваться только моделиро-

ванием взаимодействия пар узлов, так как возмож-

ное объединение в одном узле полномочий по ре-

шению нескольких задач управления ведет к качест-

венному изменению протоколов управления. Для 

такого моделирования необходимо специфициро-

вать действия узлов организационной структуры 

ССТС с учетом предложенной классификации ро-

лей. Расширенный базис операций приведен в таб-

лице. 

 

 

 

 

 

 

Рис.1. Иерархия ролей в ССТС 
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Расширенный базис операций управления в ССТС 

№ 

п/п 

Операция РСА 

Общие 

1 Информационный обмен (ИО) IE 

Инициатор 

2 
Подготовка инициатора к испол-

нению  
EP  

3 

Подготовка управляющего воз-

действия инициатора (подготовка 

инициирующего воздействия) 

(ПУВИ) 

NRICIP
 

4 
Активное управление инициато-

ра (АОИ) 
NRIAC

 

5 
Пассивное управление инициато-

ра (ПОИ) 
NRIPC

 

6 
Обработка результата инициато-

ром (ОРИ) 
NRIRP
 

Лицо, принимающее решения 

7 
Подготовка ЛПР к решению 

(Принятие решения) (ПРЛПР) 
NRDEP
 

8 
Подготовка управляющего воз-

действия ЛПР (ПУВЛПР) 
NRDCIP

 

9 
Активное управление ЛПР 

(АОЛПР) 
NRDAC

 

10 
Пассивное управление ЛПР 

(ПОЛПР) 
NRDPC
 

11 Формирование ответа (ФОЛПР) NRDAF
 

12 Обработка результата (ОРЛПР) NRDRP
 

Управляющий решением 

13 
Подготовка к исполнению УР 

(ПИУР) 
NRMEP
 

14 
Подготовка управляющего воз-

действия УР (ПУВУР) 
NRMCIP

 

15 Активное управление УР (АОУР) NRMAC
 

16 Пассивное управление УР (ПОУР) NRMPC
 

17 Формирование ответа УР (ФОУР) NRMAF
 

18 Обработка результата УР (ОРУР) NRMRP
 

Координатор 

19 
Подготовка к исполнению коор-

динатора (ПИК) 
NRCEP
 

20 
Подготовка управляющего воз-

действия координатора (ПУВК) 
NRCCIP

 

21 
Активное управление координа-

тора (АОК) 
NRCAC

 

22 
Пассивное управление координа-

тора (ПОК) 
NRCPC
 

23 
Формирование ответа координа-

тора (ФОК) 
NRCAF
 

24 
Обработка результата координа-

тора (ОРК) 
NRCRP
 

Непосредственный исполнитель 

25 
Подготовка к исполнению ис-

полнителя (ПИИ) 
NREEP
 

26 
Непосредственное исполнение 

(НИ) 
NREEXE

 

27 
Формирование ответа исполни-

теля (ФОИ) 
NREAF
 

 

Анализ предложенного базиса показывает, что 

для ролей инициатора, ЛПР и управляющего реше-

нием в предложенном базисе алгоритмы исполнения 

могут быть определены в следующем виде: 

( ) ;
( ) ;
( ) .

NRI NRI NRI NRI

NRD NRD NRD NRD

NRM NRM NRM NRM

EXE CIP IE A P C IE RP
EXE CIP IE A P C IE RP
EXE CIP IE A P C IE RP

    

    

    

 

На основе предложенного базиса операций мо-

гут быть сформированы типовые протоколы управ-

ления, показанные на рис. 2. 
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Рис.2. Типовые протоколы управления в ССТС 

Рис.3. Полный протокол управления решением задачи ЭФ Zz   

И

ЛПР

NRICIPNRIEP IE

IE

NRICPA )( NRIRPIE

NRDCIPNRDEP IE NRDCPA )( NRDRPIE

IE NRMCIPNRMEP IE NRMCPA )( NRMRPIE

IE NREEP NREEXE NREAF IE

NRMAF IE

NRDAF IE

УР

НИ

И

ЛПР

NRICIPNRIEP IE

IE

NRICPA )( NRIRPIE

NRDCIPNRDEP IE NRDCPA )( NRDRPIE

IE NRMCIPNRMEP IE NRMCPA )( NRMRPIE

IE NRCEP NRCEXE NRCAF IE

NRMAF IE

NRDAF IE

УР

К

Рис. 4. Полный протокол управления решением задачи ЭФ Zz   
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На основе предложенных типовых элементар-

ных протоколов управления формируются полные 

протоколы управления решением функциональных 

задач. 

Процесс решения функциональной задачи 

iФz системой организационного управления в Ган-

товском представлении в предложенном базисе опе-

раций показан на рис.3 для случая, когда ЭФ Zz i   

(функциональная задача является элементарной), и 

на рис.4 для случая, когда ЭФ Zz i  (функциональ-

ная задача является комплексной). 

Если при решении некоторой задачи узел со-

вмещает в себе роли, смежные в иерархии ролей, 

будет иметь место свертка протоколов взаимодейст-

вия этих ролей. Если задача является элементарной, 

то управляющий ее решением является непосредст-

венным исполнителем, а сама задача не будет иметь 

координатора. 

Правила свертки могут быть определены с по-

мощью системы продукционных правил, описы-

вающей зависимость протоколов управления от со-

вмещения узлами управляющих ролей. 

 

Заключение 

 

В статье предложено формализованное пред-

ставление протоколов управления в ССТС, предло-

жен базис элементарных операций управления в 

ССТС. 

С помощью результатов, полученных в данном 

исследовании и в работах [4-5], может быть по-

строена модель функционирования ССТС, которая 

применима для исследования процессов управления 

в сложных социотехнических системах при решении 

ими относительно простых задач, когда задача ко-

ординации рассматривается как элементарная задача 

управления. 

Для моделирования решения ССТС комплекс-

ных задач необходимо декомпозировать задачу ко-

ординации и построить модель ее формализованно-

го представления. Модель, построенная с помощью 

предлагаемых подходов, может являться исходной 

для проведения статического и динамического ана-

лиза функционирования ССС в целях получения 

качественных и количественных характеристик для 

управляющих узлов и всей ССС в целом. 

Использование данного подхода позволяет 

проводить анализ эффективности управления про-

ектными организациями, подразделениями финан-

совых структур, системами управления производст-

вом, предприятиями различных форм собственно-

сти. 
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ЭНТРОПИЙНЫЙ ПОДХОД ПРИ ОЦЕНКЕ ИНФОРМАТИВНОСТИ ФАКТОРОВ В 
МОДЕЛЯХ АНАЛИЗА ТЕХНИКО-ЭКОНОМИЧЕСКИХ ПОКАЗАТЕЛЕЙ 

 ИННОВАЦИОННЫХ ПРОЕКТОВ 
 

О.В. Малеева, канд. техн. наук, О.В. Максименко 
Национальный аэрокосмический университет им. Н. Е. Жуковского «ХАИ» 

 
Предлагается схема анализа достоверности исходной информации. Изложена методика оценки инфор-
мативности факторов в моделях анализа технико-экономических показателей инновационных проек-
тов. 

* * * 
Пропонується схема аналізу вірогідності вихідної інформації. Викладено методику оцінки 
інформативності факторів у моделях аналізу техніко-економічних показників інноваційних проектів. 

* * * 
In the article the schema of the analysis of veracity of an input information is offered. The technique of an es-
timation of self descriptiveness of the factors in models of the analysis of overall economics innovation 
projects is set up. 

 
Актуальность. Для успешного развития эко-

номики Украины на современном этапе необходимо 

создание новых технологий и разработок, что при-

водит к стимуляции внедрения инновационных про-

ектов. В настоящее время существует большое ко-

личество методов оценки и прогнозирования техни-

ко-экономических показателей нововведений на 

различных этапах инновационного проектирования 

[1 - 3]. В научной литературе слабо освещён вопрос 

выбора методов в зависимости от этапа проектиро-

вания. В источниках [1 - 5] приведены рекоменда-

ции по выбору методов, однако они не исчерпывают 

проблему полностью. Обзор источников и рекомен-

дации по допустимой точности результирующих 

показателей в зависимости от этапов управления 

проектом были опубликованы в статьях [2, 6]. Од-

нако эффективность применения того или иного 

метода зависит от множества факторов. Один из 

наиболее важных – достоверность результатов. 

Процедура выбора метода является творческой и 

неформализуемой и представляет собой наиболее 

сложную проблему в общем комплексе проблем 

анализа и прогнозирования технико-экономических 

показателей нововведений. Для её решения необхо-

димо провести анализ достоверности результатов, 

полученных в результате проектирования и оценки 

нововведений. Методы анализа технико-

экономических показателей инновационного проек-

та выбираются в зависимости от этапа разработки 

проекта и  имеющейся информации. От правильного 

выбора метода существенно зависит достоверность 

полученных результатов. 

Постановка задачи. Задача состоит в том, что-

бы оценить информативность факторов в моделях 

анализа технико-экономических показателей инно-

вационных проектов. Подходы к решению таких 

задач можно обнаружить в теории информации и 

теории анализа данных [1, 7].  

Вероятностный характер образования погреш-

ностей экономических показателей позволяет рас-

сматривать их как случайные величины, характери-

стикой которых является распределение вероятно-

сти этих величин. Величина самой погрешности 

изменяется в зависимости от случайного изменения 

факторов, внешних условий, характера измерений, 

т. е. в этом случае погрешности будут носить харак-

тер случайных функций или случайных процессов. 

Таким образом, наиболее полной характеристикой 

погрешностей показателей является изучение их 

распределений в статике и динамике и статистиче-

ские оценки в виде математического ожидания, 

дисперсий, корреляционной функции, спектра дис-

 О.В. Малеева, О.В. Максименко 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип.2 (37) 
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персий и др. 

На ранних стадиях проектирования нового из-

делия необходимо иметь выражения таких выход-

ных (результирующих) показателей, как объём или 

себестоимость продукции через входные показате-

ли: количество работников, тип сырья, количество и 

качество оборудования; эффективность производст-

ва через объём реализованной продукции, рента-

бельность, себестоимость продукции и т.п. [7]. 

Ранее для представления качественных данных 

использовался тот же язык, что и для количествен-

ных признаков, – язык многомерных распределений 

и плотностей. Сейчас успешно используются моде-

ли и методы анализа данных, основанные на адек-

ватном  количественном представлении качествен-

ной информации. Имеются три основные модели 

для качественных данных [7]: 

- распределения признаков (многомерные таб-

лицы сопряженности); 

- таблицы объект-признак; 

- матрицы связи между объектами. 

Выбор шкалы измерения всех показателей не-

обходимо осуществлять на этапе предварительного 

анализа (рисунок). При этом следует учитывать, 

что часть показателей имеет установившиеся шка-

лы измерений, для другой части приходится решать 

вопросы выбора шкалы. Необходимо устанавли-

вать такие градации шкал измерения, которые 

обеспечивали бы минимальные потери информа-

ции для удовлетворения требований, обеспечи-

вающих корректное применение метода. Проблема 

адекватности должна неизменно рассматриваться 

при выборе шкал переменных и определении до-

пустимых действий и преобразований над ними. В 

противном случае полученные результаты и сде-

ланные выводы могут быть ошибочными.  

Наиболее часто встречающиеся в экономиче-

ских исследованиях шкалы приведены в таблице. 

Если показатель качественный, то возникает 

необходимость перевода его на численный язык. 

Даже если показатель вполне конкретно и адекватно 

отображает реальное явление, «перевод» его на чис-

ленный язык статистики или перекодирование с 

языка слов на язык цифр может оказаться неудовле-

творительным. Совпадение качественного понятия и 

его численного значения может произойти в том 

случае, если измерительный аппарат (в частности, 

измерительные шкалы) будет в состоянии точно 

объяснить и описать соответствующие свойства 

изучаемого объекта. Измеряемое свойство, которым 

здесь непосредственно может выступать «количест-

во и качество оборудования», «квалификация ра-

ботников», всегда значительно богаче, чем возмож-

ности измерительного аппарата, поэтому практиче-

ски неизбежно несовпадение или так называемое 

«смещение» в содержании количественного показа-

теля по сравнению с содержанием соответствующе-

го качественного показателя. 

 

Тип 
при-
знака 

Тип шкалы Допустимое 
преобразо-

вание 

Пример 

Каче-
ствен
ный 
при-
знак 

Номинальная 
(классифика-
ционная) 

xBx :  “пол”, 
“профес-
сия” 

Ранговая (по-
рядковая). 
Шкалы доми-
нирования 
(направлен-
ные) и похо-
жести (нена-
правленные) 

)(x  мо-
нотонно 

возрастает 
либо моно-
тонно убы-

вает 

“очень 
нравит-
ся”, ”нра-
вится”, 
“всё рав-
но”, “не 
нравит-
ся”, 
“очень не 
нравится” 

Ко-
личе-
ствен
ный 
при-
знак 

Шкала на-
именований и 
классифика-
ций (абсо-
лютная) 

xx )(  “пол” 
(мужской 
– 0, жен-
ский – 1) 

Интервальная   xx)( , 
0 , 

  – любое 

Шкала 
измере-
ния вре-
мени 

Шкалы подо-
бий (пропор-
циональные, 
отношений) 

xx  )(  Масса, 
длина и 
т.п. 
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Анализ
структуры

информации

Сбор исходной информации по проекту

Предварительный анализ информации

Оценка
полноты

информации

Анализ
шкал

измерения

Требования к
исходной

информации
(обусловленные

этапом
проектирования)

Оценка достоверности исходной информации

Отбор
значимых
факторов

 
Схема предварительного анализа исходной информации для оценки технико-экономических  

показателей инновационных проектов. 
 

Перевод количественного признака в качественную 

форму также сопряжен с потерей информации. Если 

рассматривать номинальные признаки как категори-

зованные, огрублённые количественные, то при 

стремлении к нулю интервалов разбиения оси зна-

чений: количественного признака на качествен-ные 

градации, параметры качественной модели.  

Математические модели, используемые в мето-

дах оценки технико-экономических показателей, 

предъявляют определённые требования к исходным 

данным. Например, методы, использующие аппарат 

математической статистики, требуют от исходных 

данных, чтобы они были объективными, сопостави-

мыми, достаточно представительными для проявле-

ния закономерности, однородными и устойчивыми. 

Одной из важнейших проблем, возникающих при 

выборе методов оценки проектов, является оценка 

исходной информации. На рисунке показана схема 

предварительного анализа исходной информации, 

предшествующего выбору метода оценки технико-

экономических параметров инновационного проек-

та. Предварительный анализ необходимо выполнять 

для определения соответствия имеющихся данных 

тем требованиям, которые предъявляют к ним мето-

ды. При этом проводится отбор значимых для дан-

ной задачи факторов, анализ структуры информа-

ции, шкал измерения, оценка полноты информации.  

При отборе значимых факторов решается во-

прос о выборе показателей, наиболее полно харак-

теризующих проектируемое нововведение и оказы-

вающих влияние на результирующие технико-

экономические показатели.  

Анализ структуры информации представляет 

собой анализ сопоставимости, однородности, точ-

ности исходных данных. Исследуется количество 

входных показателей и способы их описания.  

Анализ шкал измерения подразумевает провер-

ку соответствия видов входных показателей видам 

применяемых для их описания шкал, а также про-

верку адекватности числовых утверждений. Напри-

мер, в исследовании перспективности новых образ-

цов техники приводится числовое утверждение та-

кого вида: отношение предельно допустимой тем-

пературы эксплуатации нового образца к лучшему 

из существующих зарубежных образцов составляет 

1,1. В утверждении неизвестна шкала измерения 

показателя (в данном случае, температуры), что мо-

жет привести к неадекватности числового утвер-

ждения. Для проверки адекватности числовых ут-

верждений целесообразно сгруппировать все пере-

менные по типам шкал, применяемых для их изме-

рения, и определить допустимые преобразования и 
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действия для каждой группы. В случае выявления 

неадекватных выражений необходимо, если это 

возможно, заменить способ измерения и шкалу пе-

ременной. 

Оценка полноты информации должна происхо-

дить в соответствии с требованиями, обусловлен-

ными этапом проектирования. Оценивается  качест-

во входных показателей с точки зрения их инфор-

мативности для описания результирующих технико-

экономических показателей. 

Результат прогнозирования и оценки технико-

экономических параметров инновационного проекта 

является величиной факторной. Он зависит от цели 

расчёта и от того, насколько полно учтены факторы 

данного процесса. При этом критерием точности 

расчёта не всегда является истинная фактическая 

величина параметра. Результат расчёта, основанный 

на учёте нескольких факторов, не может претендо-

вать на согласие с фактическим результатом, сло-

жившимся под влиянием всего многообразия реаль-

ных факторов и условий [9]. Показатель точности и 

надёжности должен свидетельствовать о степени 

соответствия (определённости, адекватности, изо-

морфности) нашего знания объекту проектирования 

или другому критерию достоверности. В общем 

виде такой показатель должен характеризовать со-

отношение меры имеющейся информации об объек-

те y  по известным факторам x , т. е. )( yI x , и той 

неопределённости, которая осталась после учёта 

факторов x и вызвана средним влиянием всех неуч-

тённых факторов, т. е. условной энтропией y  отно-

сительно x , а именно )/( xyH . Полная информа-

ция системы при этом равна: 

)/()()( xyHyIyH x  . Относительной мерой 

определённости таких значений является 
)(
)(

yH
yI x , а 

мерой неопределённости – 
)(

)/(
yH

xyH
. В количест-

венных расчётах эта неопределённость обусловли-

вает погрешность расчёта. 

Для определения понятия «информация», «ин-

формативность признака» будем использовать ин-

формационные статистики и «энтропии» Шеннона 

[1, 8, 10]. 

Пусть рассматриваются два показателя Lx  и 

Sx  ),1,( NSL  , описывающих состояние объек-

та оценки, который может оказаться в одном из m  

диапазонов некоторого результирующего (выходно-

го) показателя y . Априорные вероятности отнесе-

ния к каждому диапазону )( jP   заданы плотно-

стями распределения значений показателей )( Lxf  

и )( Sxf , mj ,1 . Априорная неопределённость 

y , т.е. его энтропия 





m

i
jj PPyH

1
)(log)()( . 

Если показатель Lx  принимает дискретные 

значения с вероятностями  





m

j
jLkjLk xPPxP

1

)/()()( , Lnk ,1 , 

то полная условная энтропия y  при изменении всех 

возможных значений признака Lx : 

1 1 1

( / ) ( ) ( / )

( / ) log ( / ).

Lnm m

L j Lk j
j k i

j Lk j Lk

H y x P P x

P x P x
  

    

  

 
 

Количество информации, получаемое при ис-

пользовании показателя Lx  для описания объекта 

исследования 

1

1 1 1

( ) ( ) ( / ) ( )log ( )

( ) ( / ) ( / )

log ( / ).

L

m

L L i i
i

nm m

j Lk j j Lk
j k i

j Lk

I x H y H y x P P

P P x P x

P x



  

     

    

 



   

Это соотношение называется энтропией при-

знака, т. е., аналогично с дисперсией, мерой неопре-
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делённости качественных и количественных показа-

телей. По Шеннону, энтропия характеризует сред-

нее количество информации, содержащееся в дан-

ном показателе, т. е. его информативность. 

Определив для каждого из входных показате-

лей величины )( ixI , будем считать, что качество 

показателя для описания объекта тем выше, чем 

больше величина )( ixI . При последовательном 

сравнении двух показателей Lx  и Sx  принимается, 

что качество показателя Lx  больше, чем Sx , если 

выполняется условие )()( SL xIxI  . 

Оценка качества входных показателей с точки 

зрения их информативности для описания результи-

рующих технико-экономических показателей являе-

тся важной характеристикой, позволяющей дать 

обоснованные оценки  таким понятиям как, точ-

ность, надёжность, достоверность результатов ана-

лиза инновационного проекта. Кроме того, эту ха-

рактеристику можно использовать для оценки риска 

принятия решения на основании результирующего 

показателя. 

 
Заключение 

 
Полнота имеющейся входной информации и 

требования к достоверности результатов являются 

критериями эффективности применения методов 

оценки проектов. Полноту информации характери-

зует среднее количество информации, содержащее-

ся в признаках. Таким образом, разработанная схема 

предварительного анализа исходной информации 

позволяет обосновать выбор методов для оценки 

технико-экономических показателей инновацион-

ных проектов в соответствии с этапом проектирова-

ния, решаемыми задачами и структурой информа-

ции.  
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УДК   519.86 
 
УПРАВЛЕНИЕ ОРГАНИЗАЦИОННО-ПРОИЗВОДСТВЕННЫМИ СИСТЕМАМИ В 

УСЛОВИЯХ НЕОПРЕДЕЛЕННОСТИ ПО ВЕРОЯТНОСТНОМУ КРИТЕРИЮ 
 

В.Г. Кучмиев, канд. техн. наук, В.М. Момот, канд. техн. наук 
 

Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского “ ХАИ” 
 

Предложен метод выбора параметров стратегии управления  организационно-производственными 
системами в условиях неопределенности на основе использования вероятностных требований к 
нормативным параметрам состояния системы. 

* * * 
Запропоновано метод вибору параметрів стратегії керування організаційно-виробничими системами 
в умовах невизначеності на основі використання імовірнісних вимог до нормативних параметрів 
стану системи. 

* * * 
The method of a choice of the control strategy parameters of the organization-industrial systems in 
conditions of uncertainty on the basis of the probability criterion for systems normative condition 
parameters utilization is offered. 
 

 Состояние всех организационно-производствен-

ных систем характеризуется совокупностью значе-

ний их динамических параметров – определенной 

группы количественных и качественных характери-

стик, которые в совокупности определяют организа-

ционно- производственную систему как объект  ис-

следования. В процессе управления происходит 

смена значений параметров организации в соответ-

ствии с поставленной целью. 

 Основные управляющие воздействия, направ-

ленные на достижение организацией поставленной 

цели, являются откликом на текущее состояние 

внешней среды организации. Вследствие неопреде-

ленности будущих состояний внешней среды орга-

низационно-производственной системы имеет место 

неопределенность и будущих состояний организа-

ции. Поэтому при управлении организацией следует 

учитывать фактор как неопределенности параметров 

внешней среды, так и организации самой среды, а в 

качестве модели неопределенности следует исполь-

зовать их представление в виде случайных парамет-

ров. При этом решение задачи оптимизации пара-

метров управления должно быть осуществлено по 

целевой функции, содержащей в качестве аргумен-

тов случайные параметры. Однако оптимизация 

классическими методами по параметру, входящему 

в целевую функцию, и множество ограничений, ко-

торыми представляется задача оптимизации, в усло-

виях ее неопределенности, не представляется впол-

не корректной. 

 Прогноз значений исследуемых параметров со-

стояния и показателей функционирования организа-

ции в условиях их неопределенности в будущих 

периодах времени могут быть получены с примене-

нием математических методов прогнозирования или 

экспертных оценок [1]. Широко распространены 

также подходы, основанные на использовании ме-

тодов стохастического программирования  [2], за-

ключающихся на сведении исходной задачи к виду, 

который может быть решен известными методами 

классического анализа и нелинейного программиро-

вания, целевые функции которой могут быть вычис-

лены. Однако данные методики ввиду сложности 

неприменимы для задач высокой размерности, а 

также в случаях, когда целевая функция имеет не-

гладкий вид.   

 Поэтому актуальна задача разработки методики, 

позволяющей выполнять  оптимизацию параметров 

стратегии управления организационно-производ-

ственной системой в  условиях представления неоп-

ределенности внешней и внутренней среды  органи-

зации в виде случайных параметров. 

 В.Г. Кучмиев, В.М. Момот 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 



Економіка і організація підприємств авіаційної та ракетно-космічної техніки 164

 Рассмотрим  метод, оценки состояния и выбора 

параметров стратегии управления организаций в 

условиях неопределенности на основе использова-

ния аппарата теории вероятностей и математической 

статистики.  При этом  исходную задачу рассмотрим 

в следующей постановке. 

 Для всех организационно-производственных 

систем имеются нормативные ограничения по вели-

чине целого ряда параметров, характеризующих ее 

финансовое и экономическое состояние в виде огра-

ничений сверху  или снизу: 

1 1, , , , , , ,j j l l m mx C x C x C x C       

где  1,ix i m  анализируемые параметры состоя-

ния производственной системы; 

 1,iC i m  величина ограничения параметров; 

m   количество параметров состояния. 

 Имеется некоторая выбранная стратегия управ-

ления организацией 

 1 2, , , ,lf u u u    

где 1 2, , , lu u u  изменяемые  параметры стратегии. 

Необходимо выбрать их значения такими, чтобы в 

рамках заданной стратегии обеспечивалось гаранти-

рованное выполнение ограничений нормативных 

параметров состояния организацией с учетом воз-

можных отклонений параметров внешней среды. 

 Учет случайной природы параметров внешней 

среды и параметров самой организации приводит 

задачу оценки состояния организационно-

производственных систем к оценке комплексных 

вероятностных требований к параметрам состояния  

организации  вида 

 1 1, , , ,j j m mP x C x C x C       

 либо к оценке вероятностных требований по от-

дельным параметрам состояния [3]: 

 

 
 

1 1 ;
...

;

 


 
 

j j

m m

P x C

P x C

P x C

 

и сравнения с требуемым уровнем выполнения ве-

роятности. 

 Рассмотрим процедуру оценки уровня выполне-

ния вероятностных требований. 

Очевидно, прежде всего, необходимо восстано-

вить основные причинно-следственные связи между 

элементами организации, взаимодействиями, струк-

турой, другими параметрами организации и целевой 

функцией управления организацией, т.е. предста-

вить критерий оптимальности как функцию от па-

раметров организации. Нужно представлять себе 

имеющиеся в распоряжении ресурсы управления 

организацией и ограничения на их величину и с уче-

том этого далее исследовать влияние выбранных 

управляемых параметров на критерий оптимально-

сти. Для этого необходимо разработать простейшую 

модель функционирования организации относи-

тельно поставленной перед ней цели с учетом пара-

метров организации и среды, имеющих случайную 

природу, и задать их законы распределения с указа-

нием конкретных значений параметров этих зако-

нов. 

В ходе дальнейшего моделирования случайных 

параметров организации и среды устанавливается 

формальная связь между событиями, численными 

показателями возможности их осуществления и вве-

денным вероятностным критерием. Оценка вероят-

ности невыхода нормального случайного диффе-

ренцируемого процесса  ix t  за фиксированный 

уровень С  на некотором интервале времени  может 

быть получена с использованием теории выбросов 

по приведенным в [3,4] формулам. Вероятности то-

го, что на интервале  времени  ,o ot t T   не будет ни 

одного пересечения уровня С , могут быть опреде-

лены следующим образом:  

       1lim 0 expiP x t C P n T N C T        ; 

 

       1lim 0 expiP x t C P n T N C T        , 
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где n+ (T) и  n- (T) - число  положительных и от-
рицательных пересечений уровня  С  на рассматри-

ваемом интервале времени  ,o ot t T ; 

  1N C  и  1N C -   среднее число положительных и 

отрицательных  пересечений уровня  С  в единицу 
времени, определяемых по формулам: 

   1 , , ;
o

o

t T

t

N C T J C t dt


    

   1 , , ,
o

o

t T

t

N C T J C t dt


    

где  
22

1 11 1, exp
2 2

R C mJ C t


 


       
   

 

 21exp 2 ;
2

M MФ M
      

  
 

  
22

1 11 1, exp
2 2

R C mJ C t


 


       
   

 

 21exp 2 ;
2

M MФ M
      

  
 

  1
12

11

1 ;
1

m C mM M t R
R  

 
   

  
 

   
1 1 ;

dm t
m m t

dt
   

   2
1 22 2

1 1 1 2
2

,
;

K t t
t t t t

t
 


   


 

   1 2
1 2

1 2

,11 1 ;
K t t

R R t t t t
t


   


 

( )Ф Z   табулированный интеграл вероятности; 

 2( ),m t t – математическое ожидание и дисперсия 

процесса соответственно; 

 1 2,K t t – функция корреляции процесса. 

 Математически задача выбора оптимальных па-

раметров управления организацией по вероятност-

ному критерию может быть записана следующим 

образом. 

 Найти такой вектор изменяемых параметров 

стратегии управления организации 1 2*, *, , *lu u u , 

принадлежащих  допустимой области U , который 

обеспечивает  

 1 1max , , ,
i

j j m mu U
P P x C x C x C


          

для всех моментов времени   0, .t T  

 Очевидно, что в случае предъявления требова-

ний к совокупности параметров состояния оптими-

зация может быть проведена только по  приведен-

ному комплексному критерию первого вида. Опти-

мизация по отдельным вероятностным критериям 

даст множество несовместных решений, получен-

ных для различных параметров состояния. Поэтому 

необходимо разработать процедуру определения 

оптимальных параметров стратегии управления на 

основе выполнения совместных вероятностных тре-

бований для нескольких параметров состояния ор-

ганизации. 

 Известно, что изменение одних параметров со-

стояния организации влечет за собой изменение 

других параметров, обусловленное механизмом 

функционирования  и взаимодействия организации с 

внешней средой. Вследствие этого эффективное 

управление уровнем вероятностных требований 

возможно путем изменения параметров организации 

в рамках выбранной стратегии в ограниченных пре-

делах. Дальнейшее улучшение уровня целевой 

функции возможно только при переходе к иной   

стратегии  управления из множества возможных. 

 В связи с этим задача поиска оптимальных 

управляемых параметров организации по совокуп-

ности отдельных вероятностных критериев при за-

данной стратегии управления может быть заменена 

задачей поиска управляемых параметров, позво-

ляющих достичь требуемого минимального допус-

тимого уровня выполнения вероятностных требова-

ний к отдельным параметрам состояния. 

 Данная задача математически может быть фор-

мализована в следующем виде: найти такие значе-

ния изменяемых  параметров  стратегии управления 

организацией  1 2, , , lu u u , при которых будет вы-

полнено условие 

   ; 0, ,t
j j jP x C P t T    

где t
jP  заданный уровень выполнения требования 

к j  му параметру состояния. 
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 В случае, если данное условие выполняется для 

множества наборов параметров стратегии управле-

ния, то, очевидно, все они принадлежат области ре-

шения. Если параметры управления, удовлетворяю-

щие данному условию, не найдены, то в рамках 

данной стратегии решение задачи невозможно. Не-

обходимо исследовать другие  возможные стратегии 

управления. 

 Таким образом, задача поиска оптимального ре-

шения по вероятностному критерию для совокупно-

сти параметров состояния может быть заменена за-

дачей нахождения совместной области выполнения 

заданных вероятностных требований ко всем пара-

метрам состояния организации  в плоскости ее 

управляемых параметров.  

 Данная задача математически записывается в 

следующем виде: найти такие значения параметров 

стратегии управления организации 1 2, , , lu u u , при-

надлежащих допустимой области U , при которых 

для всех моментов времени  0,t T  

 выполняется условие 

  

  
  

1 1 1 ,

...

,

,

t

t
j j j

t
m m m

P x t C P

P x t C P

P x t C P

  




 


 

 

где  1 2, , , nx x x   случайные (возмущенные) пара-

метры организации; 

1 2, , , lu u u  изменяемые параметры стратегии 

управления организации; 

T рассматриваемый отрезок времени функциони-

рования  организации; 

 1, ,t
jP j m  заданный уровень вероятности. 

 Построение области выполнения заданных веро-

ятностных требований к параметрам состояния ор-

ганизации проведем в координатах искомых изме-

няемых параметров стратегии управления. При этом 

семейство параметров стратегии управления, удов-

летворяющее исходной системе ограничений, может 

быть получено как пересечение «непустых» мно-

жеств, удовлетворяющих отдельным условиям. 

 Указанную задачу предлагается решать в такой 

последовательности: 

 - строятся области обеспечения заданного уровня 

вероятности нормативных требований к отдельным   

параметрам состояния системы, т.е. области задан-

ных уровней вероятностных критериев; 

- наложив область, обеспечивающую заданную 

вероятность выполнения условия по одному пара-

метру состояния, на области выполнения вероятно-

стного условия по другим параметрам, построенным 

в той же системе координат, находим область их 

пересечения. 

 Построение l мерной области выполнения за-

данного уровня вероятностных нормативных требо-

ваний к одному параметру состояния организации 

осуществляется построением   1 / 2l l   плоских 

двумерных сечений по следующему алгоритму. На 

первом этапе в области допустимого изменения па-

раметров осуществляется поиск первой точки, при-

надлежащей области с заданным уровнем вероятно-

стного критерия с помощью методов случайного 

поиска [5]. Поиск осуществляется на основе исполь-

зования псевдослучайной последовательности  чи-

сел с равновероятным законом распределения, 

дающим возможность при сравнительно большой 

выборке обследовать значительную часть области. 

Если при исследовании этой выборки точка, удовле-

творяющая условию принадлежности искомой об-

ласти, не обнаружена, следовательно, подобласть 

является “пустой”, заданные требования в рамках 

исследуемой стратегии выполнить невозможно  и 

построение области прекращается. 

 В случае нахождения первой точки искомой об-

ласти на втором этапе поиска определяется точка, 

принадлежащая границе искомой области. Для этого 

может быть использован метод движения по верти-

кальным или горизонтальным прямым с проверкой 

условия в узлах, образуемых координатной сеткой. 
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Очевидно, что если  значение функционала в одной 

из точек  1 1 2 2;k nh k nh   или  

    1 1 2 21 ; 1k n h k n h    , 

где n  номер шага по прямой, а 1h  и 2h  соответ-

ственно величины приращения координат за один 

шаг, удовлетворяют  условии t
i iP P , а во второй 

t
i iP P , то существует точка с координатами 

 1 1 2; 2 ,k h k h    где 1n n   ,  в которой вы-

полняется строгое равенство t
i iP P . Величина   

может быть определена  путем прохождения отрезка 

между двумя найденными точками с более мелким 

шагом или более точно методом интерполяции 

вдоль прямой. На третьем этапе осуществляется 

собственно построение границы области с заданным 

уровнем выполнения вероятностного требования  

методом обхода вдоль границы [6]. 

 Очевидно, при использовании комплексного 

критерия к совокупности параметров состояния ор-

ганизации первого вида необходимо построение 

области, в которой выполняется условие 

      1 1, , , , , .j j m mP x t C x t C x t C P       

 Выбор параметров внутри полученной области 

дает множество наборов изменяемых параметров 

стратегии управления организационно-

производственной системы, обеспечивающих вы-

полнение совокупности вероятностных норматив-

ных условий  к параметрам состояния. 

 

Заключение 

 

Предложенная методика выбора параметров 

стратегии управления организационно-производ-

ственными системами в условиях неопределенности 

позволяет проводить выбор параметров стратегии, 

обеспечивающих заданную вероятность соблюдения 

уровня нормативных ограничений как к отдельным 

параметрам состояния системы, так и совокупности 

параметров состояния, а также позволяет осуществ-

лять последовательный анализ возможных страте-

гий управления по указанному критерию в целях 

выбора наилучшей. Предложенный подход выбора 

стратегии управления организацией в условиях не-

определенности отличается наглядностью и приме-

ним для широкого класса производственных систем. 
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Предложен механизм распознавания факторов, вызывающих несоответствие значений характери-
стик объекта техники, полученных в результате проектирования, заданным. В качестве таких фак-
торов рассматриваются ошибочные конструкторские и технологические решения, принимаемые в 
процессе создания новой техники. 

* * * 
Запропоновано механізм розпізнавання факторів, що викликають невідповідність значень характе-
ристик об'єкта техніки, отриманих у результаті проектування, заданим. Як такі фактори розгляда-
ються помилкові конструкторські й технологічні рішення, прийняті в процесі створення нової 
техніки.  

* * * 
Recognition’s mechanism of factors, which call discrepancy of characteristics’ values of technical object, 
obtained as a result of designing, given ones, is offered. Wrong design and technological decisions, which 
are taken during the creation’s process of new item, are examined as such factors.  

 

Постановка проблемы и ее связь 
 с практическими задачами 

 

Существует мнение, что хорошо спроектирован-

ная, хорошо изготовленная, детально испытанная и 

правильно эксплуатируемая техника не должна от-

казывать в работе [1]. Вместе с тем отказы и дефек-

ты все же возникают при испытаниях и эксплуата-

ции любых технических устройств. Детальный ана-

лиз подобных неисправностей показывает, что их 

возникновение вызывают следующие факторы [2]: 

1) грубые ошибки, допущенные в принципиаль-

ных схемах или конструкции устройств и в техноло-

гических режимах обработки; ошибки, связанные с 

несоблюдением требований конструкторской и тех-

нологической документации при изготовлении, 

применением некондиционных материалов и эле-

ментов, слабым контролем качества изделий в про-

цессе производства; 

2) нарушение условий работы, на которые дан-

ное устройство рассчитано, несоблюдение огово-

ренных в технической документации правил экс-

плуатации; 

3) конструкторские и технологические ошибки, 

выявление, предупреждение и устранение которых 

требуют глубокого знания физико-химических про-

цессов в материалах, элементах и схемах устройств, 

изучения зависимости этих процессов от воздейст-

вующих на них факторов. 

Следует отметить, что во всех перечисленных 

выше случаях имеет место риск некомпетентности 

исполнителя. Поскольку организация-разработчик 

не несет ответственности за неправильную эксплуа-

тацию объекта техники, основное внимание следует 

уделять внутренним факторам, относящимся к кон-

структорским и технологическим решениям, при-

нимаемым в течение технической подготовки про-

изводства (ТПП).  

Ошибки, возникающие при проектировании объ-

ектов техники и технологии их производства, вызы-

вают ряд негативных последствий: во-первых, уве-

личивается длительность выполнения проекта за 

счет времени, необходимого для исправления де-

фектов; во-вторых, увеличиваются финансовые за-

траты на проект, и, наконец, в-третьих, дефекты, 

вызванные такими ошибками, могут проявляться 

лишь в эксплуатации, что значительно снижает 

имидж фирмы-разработчика. Особое значение в по-

следнем случае имеет то, что при работе со слож-

ной, в частности авиационной техникой, подобные 

дефекты могут создавать опасность для жизни лю-

 В.П. Божко, Ю.Ю. Гусева 
                                                АВІАЦІЙНО-КОСМІЧНА ТЕХНІКА І ТЕХНОЛОГІЯ, 2003, вип. 2 (37) 
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дей. Следовательно, проблема снижения количества 

конструкторских и технологических ошибок являет-

ся актуальной в свете возможности повысить таким 

образом конкурентоспособность проектируемого 

изделия и уменьшить затраты ресурсов на выполне-

ние проекта. 
 

Анализ последних исследований и выделение 
нерешенных ранее частей проблемы 

 

При том, что существуют методики как по про-

ектированию техники и технологии, так и по орга-

низации процесса проектирования, ни те, ни другие 

не учитывают риска принятия неверного техниче-

ского решения. Предлагая способы и приемы проек-

тирования, они не принимают во внимание субъек-

тивность лица, принимающего решение. Анализ 

возможных дефектов и вызывающих их ошибок по-

зволил бы не только выбрать из множества реко-

мендуемых мероприятий по повышению надежно-

сти объекта техники те, которые необходимы в дан-

ном конкретном случае, но и оценить научно-

технический потенциал организации через призму 

риска принятия ошибочных решений (некомпетент-

ности). Риск некомпетентности можно оценить ве-

личиной потерь времени на доводку изделий по со-

ответствующим показателям. В общем виде его 

можно рассчитать по формуле 

ЖЦ

д
T
T

R   ,  (1) 

где Тд – длительность доводочных работ; ТЖЦ – дли-

тельность жизненного цикла объекта техники. 

Подобная задача рассматривалась нами в рабо-

тах [3-4], однако ранее мы анализировали факторы 

риска возникновения дефекта (отклонения фактиче-

ского значения технической характеристики объекта 

от заданного) без методологической основы их оп-

ределения. 
 

Постановка задачи 
 

Поэтому целью данной работы является обосно-

вание механизма выделения факторов (ошибок), 

вызывающих появление дефектов. В качестве прие-

ма для реализации поставленной цели нами был вы-

бран системный подход [5]. 
 

Методика исследований 
 

Системы обычно изображаются с помощью диа-

грамм потоков или в виде блок-схем. В общем виде 

элементарная система может быть изображена так 

(рис. 1): 

 

Рис. 1. Общий вид элементарной системы 

Поскольку назначением рассматриваемой нами 

системы является процесс ТПП, ее можно предста-

вить следующим образом: 

 

Рис. 2. Система ТПП 

Входом такой системы являются параметры и ха-

рактеристики, определяемые техническим заданием 

(ТЗ), выходом – полученные в результате проекти-

рования реальные технические характеристики (ТХ) 

объекта техники. Компонентами, за счет которых 

осуществляется процесс проектирования, являются 

принимаемые конструкторские и технологические 

решения. 

Методология системного анализа предполагает, 

что изучаемая система разбивается на подсистемы 

до тех пор, пока не достигнут уровень ее основных 

компонент. В идеальном случае на этой стадии мы 

получили бы возможность «установить с достаточ-

ной точностью, что произойдет с каждым возмож-

ным входом на любом этапе его прохождения через 

систему, или описать каждую ответную реакцию 

системы»* 

                                                        
* Harry H. Goode and Robert E. Machol. System Engi-
neering, N. Y., Mc Graw-Hill Book Co., 1957. P. 305. 

Процесс 
или операция 

Вход Выход 

Процесс 
ТПП 

ТЗ ТХ 
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Таким  образом,  систему,  изображенную  на 

рис. 2, можно разбить на подсистемы. Поскольку 

проектирование ведется по отдельным деталям и 

узлам изделия, а на выходе мы должны получить 

объект техники, обладающий заданными техниче-

скими характеристиками (функциями), для решения 

этой задачи возможно и целесообразно применение 

функционально-структурного подхода [6]. 

 

Рис. 3. Функционально-структурный подход 
 к анализу процесса ТПП 

 

На рис. 3 показано, что каждая техническая ха-

рактеристика (функция объекта проектирования) ТХ 

обеспечивается комплексами конструкторских и 

технологических решений F по отдельным струк-

турным единицам изделия СЕ. При принятии каж-

дого из решений, входящих в эти комплексы, воз-

можны ошибки, результатом которых будет необес-

печение соответствующей технической характери-

стики. Таким образом, риск, сопутствующий приня-

тию решений, является фактором, определяющим 

возникновение дефектов. 

Имея полную модель, представляющую в графи-

ческой форме место каждой части системы, можно 

сосредоточиться на анализе самых мелких частей 

системы и при этом сохранить связь частей и цело-

го. После завершения анализа системы выполняется 

ее синтез. Система может принять вид, показанный 

на рис. 4. 

Основную систему при использовании механиз-

ма применения доводочных работ можно изобразить 

в виде, показанном на рис. 5. Система, запускающая 

процесс доводки, состоит из четырех элементов: 

выхода основной системы (1), устройства, оцени-

вающего этот выход (2) и передающего результат по 

каналу обратной связи (3) в блок принятия решения 

о доводке (Х), сравнивающий фактический и ожи-

даемый выход. Если отклонение недопустимо, воз-

действующий механизм (4) дает команду о проведе-

нии доводочных работ. 

 

Рис. 4. Синтез системы проектирования 

ТХi(з) – значение i-й технической характеристики 
по ТЗ; ТХi(Ф) – фактическое значение i-й техниче-
ской характеристике по результатам проектирова-
ния. 

 
Рис. 5. Система ТПП при использовании 

доводочных работ 
 

Процесс управления мероприятиями по устране-

нию некомпетентных решений можно представить 

как последовательность семи этапов: 

1. Определение целей системы (целью сис-

темы технической подготовки производства являет-

ся получение заданных характеристик изделия). 

2. Выявление проблем в процессе достиже-

ния цели (возможных дефектов как фактов несоот-
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ветствия фактических характеристик изделия задан-

ным в ТЗ). 

3. Исследование проблемы и постановка 

диагноза. Корректирующие действия нельзя выпол-

нить, пока не будут выявлены все специфические  

факторы, поэтому необходим анализ причин, из-за 

которых не были достигнуты поставленные цели, 

выделение ошибочных решений, приводящих к воз-

никновению дефектов. Основой для анализа про-

блемы могут послужить следующие соображения 

[5]: первоначальный план действий был неудовле-

творительным; план действий был хорошим, но его 

воплощение оказалось неудовлетворительным; со-

бытия как внешней, так и внутренней среды могли 

коренным образом измениться так, что текущая 

программа действий не отвечает новым требовани-

ям. 

4. Поиск решения проблемы. Поиск ответ-

ных мер определяется причинными факторами. 

Можно выделить четыре вида реакции организации, 

используемые при возникновении отрицательных 

результатов [5]:  

 устранение причины;  

 изменение характеристик причины;  

 нахождение лучшего способа приспособления к 

среде;  

 уход из данной ситуации. 

5. Оценка альтернатив и выбор наилучшей 

из них. 

6. Приведение решения в действие. 

7. Проверка эффективности решения. 

 

Выводы и перспективы дальнейших 
исследований 

 

Предложен механизм распознавания факторов, 

вызывающих появление дефектов как фактов несо-

ответствия реальных значений характеристик объ-

екта техники заданным. В качестве таких факторов 

рассматриваются ошибочные конструкторские и 

технологические решения, принимаемые в процессе 

проектирования техники и технологического про-

цесса ее производства. Подобная методика может 

использоваться в процессе управления мероприя-

тиями по сокращению количества ошибочных ре-

шений и времени на доводку проекта (на этапе ис-

следования проблемы и постановки диагноза). 

В дальнейшем предполагается продолжить раз-

работку методик анализа факторов риска возникно-

вения дефектов и поиска оптимального решения в 

процессе управления такими факторами. 
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