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МОДЕЛИРОВАНИЕ ПРОЦЕССА ВЗАИМОДЕЙСТВИЯ ПОЛЯРИЗОВАННЫХ  

ЗАРЯДОВ В ДИЭЛЕКТРИКАХ ПРИ ИЗГОТОВЛЕНИИ СОТОВОГО 
ЗАПОЛНИТЕЛЯ ИЗ ПОЛИМЕРНОЙ БУМАГИ 

 
Рассмотрена физико-математическая модель силового взаимодействия поляризованных зарядов в жид-
ком диэлектрике связующего с заряженной поверхностью полимерной бумаги при изготовлении сотово-
го заполнителя для изделий авиационно-космической техники. Получено интегральное уравнение для 
электрической силы взаимодействия зарядов. Методом численного интегрирования проведен анализ 
уравнения для электрической силы. Показано, что величина электростатической силы сравнима с силами 
поверхностного натяжения жидкость – газ, твёрдое тело – газ, жидкость – твёрдое тело и влияет на пло-
щадь поверхности растекания связующего на заряженной поверхности полимерной бумаги. 
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Введение 
 

Общая постановка проблемы и её связь с науч-

но-практическими задачами. Технология изготов-

ления сотового заполнителя (СЗ) из полимерной 

бумаги предусматривает растяжение «дольки» СЗ, 

которая подвергается аппретированию в спиртово-

растворимом полиамиде, а затем после сушки про-

питывается в составе связующего (бакелитовый    

лак + бофос + спирт). Конечный  контроль готового 

изделия обнаруживает неравномерный по толщине 

слой пропитки на панели сотового заполнителя, что 

является неблагоприятным фактором, влияющим на 

качество изделия. Одной из возможных причин та-

кого поведения полимерной бумаги (ПБ) в контакте 

с составом пропитки может быть образование заря-

дов статического электричества на ПБ как на техно-

логических участках изготовления панелей, так и 

непосредственно на участке пропитки и сушки па-

нелей [1]. 

Обзор публикаций и анализ нерешенных про-

блем. В экспериментах по растеканию жидкой кап-

ли состава пропитки на заряженной и незаряженной 

горизонтальной поверхности полимерной бумаги [2] 

было установлено значительное увеличение фактора 

растекания при наличии статического заряда на ПБ. 

Причину такого явления следует искать в появлении 

дополнительной электростатической силы, возни-

кающей при взаимодействии между поляризован-

ными зарядами в жидком диэлектрике со стати-

ческим зарядом на поверхности ПБ. 

В [3] рассмотрена задача расчета напряженности 

электрического поля на границе пятна пропитки. 

Полученное в этой работе интегральное уравнение 

для горизонтальной составляющей напряженности 

Erk учитывает только поляризованные заряды в слое 

жидкого  диэлектрика с поверхностной плотностью 

-’. Эти заряды лежат на плоскости ПБ, учитывая, 

что сама ПБ заряжена положительно. 

В работе [4] показано, что такое рассмотрение яв-

ляется упрощенным и для точного решения необхо-

димо учитывать поле поляризованных зарядов обрат-

ного знака с поверхностной плотностью +’ на про-

тивоположной верхней поверхности жидкого слоя 

 А.В. Гайдачук, Н.В. Гурьев, Е.К. Островский, М.В. Сливинский 
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пропитки. Математическое моделирование электри-

ческого поля поляризованных зарядов с плотностями 

’ подтвердило справедливость предложенной мо-

дели кольцевого макродиполя для расчета напряжен-

ности поля, создаваемого поляризованными зарядами 

вблизи границы слоя жидкого диэлектрика. 

Цель работы – получить математическое урав-

нение для расчета горизонтальной составляющей 

электрической силы взаимодействия между поляри-

зованными зарядами в жидком диэлектрике состава 

пропитки с заряженной поверхностью полимерной 

бумаги; методами численного интегрирования про-

вести компьютерный анализ полученного инте-

грального уравнения для силы с целью определить 

ее величину и сравнить с силами поверхностного 

натяжения, влияющими на фактор растекания со-

става пропитки на заряженной поверхности ПБ. 

Формирование следа капли  
связующего на незаряженной  

горизонтальной поверхности ПБ 
 
Рассмотрим механизм взаимодействия жидкой 

капли при её растекании на горизонтальной поверх-

ности ПБ. При соприкосновении капли жидкости с 

поверхностью ПБ в каждой точке периметра капли 

сходятся три пограничные поверхности: твердое 

тело – газ, жидкость – газ, твердое тело – жидкость, 

(рис. 1, а).  

Следовательно, по периметру окружности дейст-

вуют три силы поверхностного натяжения, направ-

ленные по касательной к поверхностям: тгf , жгf  

и тжf . Каждая сила поверхностного натяжения 

пропорциональна  длине периметра окружности 

пятна капли (f  ℓ) и равна 
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Рис. 1. Форма капли, направление добавочного давления P  и сил поверхностного натяжения:  
а – смачивающая жидкость; б – сечение застывшей капли на незаряженной поверхности;  
в – сечение застывшей капли на заряженной поверхности 
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f ,                                 (1) 

где  





м
Н  − коэффициент пропорциональности или 

коэффициент поверхностного натяжения. 

По периметру смачивания твердого тела каплей 

состава пропитки действует три поверхностных на-

тяжения: тг  − твердое тело – газ; жг  − жид-

кость – газ; тж  – твердое тело – жидкость. В соот-

ветствии с уравнением Юнга условие равновесия на 

плоскости можно записать в виде 

жг  cos = тг – тж ,                         (2) 

где  – краевой угол смачивания [5]. Значения крае-

вых углов могут быть определены экспериментально. 

Если тж < тг – жг  cos, то имеем случай сма-

чивания твердого тела жидкостью, при этом угол 

 < 
2
 , т.е. острый.  

Любая искривленная поверхность жидкости ока-

зывает добавочное давление на жидкость. В случае 

выпуклой поверхности это добавочное давление 

направлено в сторону жидкости и равно  

R
P жг


2 ,                                  (3) 

где R − радиус кривизны поверхности. 

Приведенная на рис. 1, а классическая форма кап-

ли при смачивании горизонтальной поверхности 

твердого тела жидкостью не совсем отвечает реаль-

ной форме капли состава пропитки на полимерной 

бумаге, показанной на рис. 1, б. На этом рисунке по-

казана сферическая капля в момент падения её на 

незаряженную поверхность ПБ. Под ней показано 

сечение застывшего следа капли после растекания. 

Как видно, капля на рис. 1, а имеет максимальную 

высоту h в центре. Это относится к жидкостям с 

большим коэффициентом поверхностного натяжения 

 = (0,075  0,54) 
м
Н  (вода, глицерин, ртуть). 

В случае жидкостей с малыми коэффициентами 

поверхностного натяжения  < 0,05 
м
Н  в центре 

капли наблюдается провал под действием избыточ-

ного давления, определяемого формулой (3). С та-

ким случаем встречаются при растекании капли 

эфира с  = 0,017 
м
Н . Используемый состав про-

питки ПБ содержит 75% этилового спирта и имеет 

коэффициент поверхностного натяжения, близкий к 

спирту  = 0,02 
м
Н , что и определяет провал в цен-

тре капли с толщиной h (рис. 1, б). 

 

Формирование следа капли 
связующего на заряженной 

горизонтальной поверхности ПБ 
 

На заряженной ПБ к уже рассмотренным силам, 

формирующим пятно капли на незаряженной по-

верхности, добавляется еще электростатическая 

сила rdF , которая приложена к единице длины 

периметра пятна и направленная вдоль плоскости 

(рис. 1, в). Эта сила действует в том же направле-

нии, что тг
 , и к моменту окончательного форми-

рования следа пятна увеличивает его диаметр D 

больше, чем d (рис. 1, в). За счёт этого уменьшается 

толщина пленки Н в середине пятна ( Hh  ). 

Остановимся подробнее на природе дополнитель-

ной электростатической силы rdF . Состав пропитки 

ПБ – диэлектрик. Все диэлектрики, помещенные во 

внешнее электрическое поле, поляризуются. В нашем 

случае внешнее электростатическое поле создает за-

ряженная поверхность полимерной бумаги с поверх-

ностной плотностью заряда 
20

м
Кл

 . Вектор напря-

женности электрического поля 0E


, создаваемый за-

рядом  + qo = + σo ∙ S,  перпендикулярен  заряженной 

поверхности. Поляризация жидкого слоя состава 

пропитки на такой заряженной поверхности приводит 

к появлению противоположных по знаку связанных 

зарядов с плотностями ± σ´ на противоположных гра-

нях жидкого слоя в пределах пятна пропитки. 
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Поверхностная плотность зарядов на ПБ + 0 

связана с плотностью поляризованных связанных 

зарядов ± σ´ на границах жидкого слоя выражением 

0
1' 




 ,                              (4) 

где   = 27 – диэлектрическая проницаемость спир-

тового состава пропитки. 

Как видно из (4), плотность поляризованных за-

рядов на границах жидкого слоя приблизительно 

равна плотности заряда 0  на поверхности ПБ. 

Так как заряды на ПБ с поверхностной плотностью 

0  находятся на непроводящей поверхности с 

большим удельным сопротивлением, они не могут 

свободно перемещаться по поверхности ПБ под 

действием собственных сил кулоновского расталки-

вания, а, следовательно, являются неподвижными. 

Поляризованные заряды '  и '  жестко свя-

заны с молекулами жидкости. Так как жидкость об-

ладает минимальной сдвиговой прочностью, поля-

ризованные молекулы жидкости имеют степень сво-

боды в направлении от центра следа пятна по ра-

диусу. Под действием дополнительной электриче-

ской силы rdF  увеличивается растекание состава 

пропитки. 

 
Электрическая сила  

на границе пятна пропитки 
 

Поляризованные заряды на нижней грани слоя 

пропитки с плотностью ' , притягиваясь к непод-

вижному положительному заряду плотностью 0 , 

расположенному на ПБ за периметром пятна пропит-

ки, заставляют молекулы жидкого слоя двигаться в 

направлении от центра пятна вдоль r, тем самым уве-

личивая смачиваемость поверхности ПБ. Противопо-

ложный связанный заряд на верхней грани воздух – 

жидкость с плотностью '  отталкивается от заряда 

плотностью 0 . Так как расстояние между поляри-

зованными зарядами '  равно толщине жидкой 

пленки H, а сила взаимодействия изменяется обратно 

пропорционально квадрату расстояния между заря-

дами, преобладает электрическая сила притяжения 

между зарядами с плотностями '  и 0 , опреде-

ляющая растекание капли состава пропитки. 

В выбранной цилиндрической системе коорди-

нат zr ,,  начало отсчета 0, zr  расположено на 

плоскости Q , совпадающей с плоскостью полимер-

ной бумаги, в центре окружности пятна растекаю-

щейся капли пропитки. Заряженный диск с плотно-

стью поляризованных зарядов '  расположен на 

плоскости Q , а симметричный ему заряженный 

диск с плотностью поляризованных зарядов '  на 

плоскости P, параллельной Q  и удаленной от нее на 

расстояние толщины слоя пропитки H (рис. 2).  

В рассматриваемой физической модели электри-

ческая сила дискового макродиполя rdF , дейст-

вующая на единицу длины периметра пятна капли, 

выражается в размерности 







м
H , подобно силам 

поверхностного натяжения тжтгжг  и, . 

Расчет силы rdF  в некоторой точке 1 на поверх-

ности положительно заряженной ПБ сводится фак-

тически к определению напряженности электриче-

ского поля, создаваемого дисковым макродиполем в 

виде двух заряженных дисков с плечом H. Точка 1 

при этом находится за периметром пятна капли на 

расстоянии 00' arr   от центра пятна капли. Тогда 

полная сила взаимодействия со всеми зарядами на 

ПБ за периметром капли запишется в виде  










0

0
00 2

1
2 r

rd
r

rd dqE
rr

FF ,                  (5) 

где 0dq  – заряд в пределах бесконечно узкого 

кольца на полимерной бумаге за периметром пятна 

капли с поверхностной плотностью заряда 0 ; 

rdE  – напряженность электрического поля, созда-

ваемая поляризованными зарядами с плотностью 

' , расположенными в пятне капли радиусом 0r    
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в точках расположения бесконечно узкого кольца 

зарядов 0dq    с радиусом 'r . 

Выражая 0dq  как   

00 ''2  drrdq ,                           (6) 

запишем rdF  в виде интеграла 









0'0

0 ''
rr

rdrd drrE
r

F .                         (7) 

При расчетах с помощью уравнения (7) радиус 

капли 0r  будем считать постоянным. Так как 

00' arr  , то 0' dadr  .  

Это позволяет переписать интеграл (7) через но-

вую переменную 0a : 

 








0

000
0

0

0a
rdrd daarE

r
F .                 (8) 

Как показано в работе [2], электрическое поле 

поляризованных зарядов за периметром жидкого 

пятна состава пропитки rdE  может быть выражено 

в виде 

 































































 









 

 


d

XX
r
r

X
r
r

X
n
brar

n
brb

E

m

m

rd

0 3
2

3
2

4
0

6

2
3

2
4
0

6
3

000

0

0

9

16

9

16
cos

2

'
,                          (9) 

где      
2

1

000

2

0
2

00 cos2


















 






  ar

n
br

n
brarX . 

Для дальнейшего анализа величины электроста-

тической силы rdF  важно установить зависимость 

напряженности поля rdE  вблизи границы пятна 

пропитки от расстояния a0.  

Результаты проведенного численного интегриро-

вания уравнения (9) в диапазоне a0 = 0 ÷ 10–2 м при 

mr  – радиусе капли до падения  2∙10–3 м; 0r  – радиу-

се пятна растекающейся капли на ПБ  5∙10–3 м; b  – 

ширине кольцевого макродиполя  1,5∙10–3 м; n = 4000 – 

числе, корректирующем положение центра эффек-

тивного заряда в кольцевом макродиполе, '  – 

плотности поляризованных зарядов в растекающей-

P

R

Q

H

b
r

d
r

0

+dq'

r
d r X

O a
a

1 dE E

dE

dE

r
0

0
rq' r

Q

q'

dE

dE

-q'

r-q'

-dq'

 
Рис. 2. Схема расчета напряженности электрического поля макродиполя 
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ся капле 9,63∙10–8  2м
Кл , представлены на рис. 3. Как 

следует из графика зависимости  0afrdE  , на-

пряженность электростатического поля быстро спа-

дает при удалении от периметра пятна капли и на 

расстоянии a0 = 1,5∙10–3 м от границы пятна состав-

ляет 0,001% от максимального значения при 0a  = 0. 

Это позволяет без потери точности решения ограни-

чить верхний предел интегрирования в уравнении 

для силы (8) значением  0a  = 10–2 м. Задача расчета 

силы взаимодействия поляризованных зарядов в 

пределах пятна пропитки с остальными зарядами на 

ПБ фактически сводится к необходимости нахожде-

ния двойного интеграла с переменными φ и 0a , по-

лученного подстановкой уравнения (9) в уравнение 

для силы (8). 
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Рис. 3  Зависимость напряженности поля  макродиполя от расстояния точки 1 до периметра пятна пропитки:  

0a = (0 ÷ 5) ∙ 10-3 м; σ′ = 9,6296 ∙ 10-8 Кл/м2; b = 1,5 ∙ 10-3 м; rш = 2 ∙ 10-3 м; ro = 5 ∙ 10-3 м 
 

 
Остальные параметры в уравнении (10) опреде-

лены  ранее: rш = 2 ∙ 10-3 м; b =1,5 ∙ 10-3 м; n = 4000; 

σ0  = 10–7 кл/м2;  σ/ = 9,6296·10–8 кл/м2;  а0 =  0  1      

 10–2 м;  r0 = (5  12)10–3 м. 

Решение интеграла (10) получено c помощью 

компьютерной математической программы Mathcad. 

Уравнение (10) позволяет рассчитать электростати-

ческую силу  Frk, действующую на единицу длины 

периметра пятна, для конкретно заданного радиуса 

пятна r0. Последовательно находя решения в диапа-

зоне r0 = (5 ÷ 12) 10–3 м, получим зависимость элек-

тростатической силы на границе пятна пропитки от 

радиуса пятна r0 при его растекании в процессе сма-

чивания заряженной ПБ (рис. 4).  

Диапазон изменения r0 = (5 ÷ 12)∙10–3 м на этом 

графике соответствует экспериментально наблю-

a0 , 
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даемым значением r0 при растекании капли на го-

ризонтальной заряженной поверхности ПБ. Ход 

зависимости Frk = f(r0) показывает, что электриче-

ская сила, увеличивающая смачивание, максималь-

на в момент падения капли и незначительно 

уменьшается к концу растекания пятна пропитки 

r0 = 1,2 ∙ 10–2 м (рис. 4). 

Предыдущие расчёты нами выполнены для зна-

чения σ0 = 10–7 Кл/м2. Значения плотности заряда, 

реально получаемые при трении ПБ о «сильный» 

диэлектрик – резину или полимерную пленку, в экс-

периментах колебались в зависимости от влажности 

воздуха в пределах (2 ÷ 26) ∙ 10–6 Кл/м2.  

Полученные расчетные значения Frk для дру-

гих плотностей заряда σ0 можно сравнить со зна-

чением коэффициента поверхностного натяжения 

для этилового спирта как основного компонента 

состава пропитки. Из справочных данных коэф-

фициент поверхностного натяжения для спирта 

ж.г.= 0,022 Н/м. По данным расчета (рис. 5) элек-
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Рис. 4.   Электростатическая сила на границе  пятна пропитки при его растекании для  значений  параметров:  

σ′ = 9,6296∙10-8Кл/м2; b = 1,5 ∙ 10-3 м;  rш = 2 ∙ 10-3 м; σо = 10-7Кл/м2; ro = (5 ÷ 12) ∙ 10-3 м 
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Рис. 5. Зависимость электростатической  силы, действующей на единицу длины периметра  
пятна  пропитки, от плотности заряда σо на ПБ:  ao = (10-8 ÷ 10-2) м;  

σ′ = 0,9296 ∙ σо Кл/м2; b = 1,5 ∙ 10-3 м; ro = 5 ∙ 10-3 м; rш = 2 ∙ 10-3 м 
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тростатическая сила, равная этому значению, может 

быть получена при плотности заряда на поверхности 

ПБ σ0 = 1,5∙10–5  Кл/м2 .  

Сопоставление экспериментальных результатов 

и данных теоретических расчетов электростатиче-

ской силы позволяет утверждать, что присутствие 

электростатического заряда на поверхности ПБ уве-

личивает фактор растекания состава пропитки на 

заряженной поверхности ПБ, что впервые установ-

лено экспериментально и доказано математически-

ми расчетами. 

 
Заключение 

 
В результате проведенных исследований можно 

сделать следующие выводы.  

1. Предложена физико-математическая модель 

расчёта силового взаимодействия статического за-

ряда на поверхности полимерной бумаги с поляри-

зованными зарядами в слое жидкого диэлектрика 

материала пропитки ПБ. 

2. Расчёт электрической силы, действующей на 

единицу длины периметра контакта жидкого ди-

электрика пропитки с заряженной полимерной бу-

магой, сводится к численному решению двойного 

интеграла. 

3. Впервые выполнены расчёты величины элек-

трической силы на заряженной поверхности ПБ. 

4. Показано, что электрическая сила сравнима 

по величине с силой поверхностного натяжения со-

става пропитки и увеличивает её растекание по за-

ряженной поверхности ПБ. 

Перспективы дальнейших исследований. 

Предлагаемая физико-математическая модель 

расчёта электростатической силы, возникающей 

при контакте жидкого диэлектрика материала 

пропитки с заряженной поверхностью ПБ, поз-

воляет в дальнейшем учесть влияние электроста-

тических зарядов  на толщину формируемого слоя 

 пропитки, а, следовательно, на прочностные 

свойства изделий из полимерной бумаги, типа 

сотового заполнителя. 
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АНАЛИЗ ВОЗМОЖНОСТИ И ТЕХНИКО-ЭКОНОМИЧЕСКОЙ 

ЦЕЛЕСООБРАЗНОСТИ ВНЕДРЕНИЯ ПРОЦЕССОВ 
ИМПУЛЬСНОГО ФОРМООБРАЗОВАНИЯ 

 
Разработана концепция и критерии целесообразности и эффективности внедрения в аэрокосмической от-
расли конкретных технологических процессов импульсной металлообработки. 
 
концепция, возможность и технико-экономическая целесообразность внедрения, процессы им-
пульсного формообразования  

 
Введение 

 

Тенденция к росту грузовых и пассажирских пе-

ревозок в мировой и отечественной авиации про-

должает сохраняться. В связи с этим естественно 

возрастают требования к экономичности и надежно-

сти аэрокосмической техники, актуальность и 

важность которых являются несомненными. Реше-

ние этих задач реализуется как прогрессивными кон-

структорскими разработками, так и освоением новых 

прогрессивных технологий, обеспечивающих данные 

разработки. 

При создании новых изделий существует необ-

ходимость использования новых конструктивных 

материалов (высокопрочных и труднодеформируе-

мых), что создает необходимость использования 

принципиально новых и нетрадиционных методов 

обработки материалов. Изготовление листоштам-

пуемых деталей, занимающих большой объем в 

конструкции изделия, возможно, кроме традицион-

ных инструментальных прессовых технологий, за 

счет привлечения высокоэнергетических импульс-

ных процессов. Это известные методы взрывной, 

электрогидравлической, пневмоударной, гидроди-

намической и др. штамповок. 

Для каждого из этих методов существует своя 

определенная рациональная область применения, 

т.е. своя технологическая ниша [1 – 3]. 

Однако до настоящего времени не разработаны 

основные критерии, позволяющие в условиях ры-

ночной экономики объективно определить опти-

мальную технологию для конкретных случаев, так 

как в современном производстве возникают слож-

ные и противоречащие проблемы, среди которых 

можно выделить следующие: территориальная, тех-

нологическая, организационная, экономическая, 

социальная, экологическая, психологическая и др. 

В течение последнего десятилетия отечественная 

аэрокосмическая промышленность, испытывая ост-

рый дефицит в новых высокоэффективных техноло-

гиях металлообработки, успешно предпринимает 

попытки освоения импульсных технологических 

процессов. 

Однако отсутствие научно-обоснованных реко-

мендаций, позволяющих учесть специфические осо-

бенности новых высокоэффективных технологий 

металлообработки, является серьезным препятстви-

ем в практике внедрения, особенно в современных 

условиях при нехватке на предприятиях целевых 

инвестиций. 

Поэтому предлагаемая методология анализа 

технико-экономической целесообразности внедре-

ния конкретного технологического процесса им-

пульсного формирования деталей сложной формы 

является актуальной. 

 С.Н. Бычков, Е.А. Фролов, А.В. Мартынов 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2005, № 3 (19)
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Описание  
предлагаемой методологии 

 
При замене существующего оборудования на но-

вое для металлообработки в каждом конкретном 

случае необходимо проводить работы по следую-

щей схеме. 

1. Отбор наиболее прогрессивных методов ме-

таллообработки. 

В этом случае возможность внедрения того или 

иного метода определяется анализом соотношения 

между потребными и располагаемыми параметрами, 

т.е. между физическими параметрами заготовки и 

детали с одной стороны и энергосиловыми возмож-

ностями конкретного метода импульсной обработки 

материалов в другой стороны. 

Если анализ приводит к выводу, что физически 

возможны один или несколько вариантов, то необ-

ходимо перейти ко второму этапу выбора, т.е. выбо-

ру на основании сравнения основных технико-

экономических показателей. 

2. Сравнение по технико-экономическим показа-

телям  [4]. 

В этом случае целесообразность внедрения оп-

ределяется в результате сравнения показателей. В 

число основных технико-экономических показате-

лей, сравнение которых определит предпочтитель-

ность внедрения одной или физически возможных 

импульсных технологий, включаются: 

− технологическая себестоимость продукции; 

− производительность труда; 

− эффективность капитальных вложений. 

Среди многочисленных составляющих себе-

стоимости продукции имеются такие, которые не 

зависят от вида технологического процесса изготов-

ления продукции.  

Поэтому при проведении сравнительного эконо-

мического анализа целесообразности внедрения 

технологий рассматривают не полную себестои-

мость продукции, а технологическую [1]: 

ИПАЭЗМС оТ  ,                  (1) 

где ТС  – технологическая себестоимость; М  – зат-

раты на заготовку; З  – зарплата производственных 

рабочих; оЭ  – расходы по эксплуатации оборудова-

ния; А  – амортизационные отчисления; П , И  – 

затраты на изготовление, эксплуатацию и ремонт 

приспособлений и инструмента. 

Технологическая себестоимость изделия – один 

из важнейших показателей, по которому произво-

дится сравнительная оценка технологичности кон-

струкции изделия [2].  

Здесь можно ориентироваться и на разработки 

Н.Е. Исаченкова в области системного подхода к 

экономической оценке уровня технологических 

процессов и выбору технологичных конструкций 

деталей [3], однако они предполагают наличие боль-

шого массива статистических данных, что для рас-

сматриваемых условия не всегда реально. 

Если физически возможны три варианта им-

пульсной технологии, то предпочтительность вне-

дрения одного из них, как видно из рис. 1, зависит 

от программы выпуска N (задание). 

 

 
 

Рис. 1. Сравнительная оценка технологий  
по технологической себестоимости 

 
3. Сравнительная оценка по критерию произво-

дительности труда. 

При рассмотрении этого вопроса может быть ис-

пользована методика Э.Н. Кандыбина [4]. Однако, в 
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дополнение к его разработкам предлагается рас-

сматривать не только сравнение нового технологи-

ческого процесса с базовым, но и сравнительный 

анализ нескольких новых вариантов на альтерна-

тивной основе как при наличии, так и при отсутст-

вии базового варианта [5]. 

Сравнительная оценка по производительности 

труда в наиболее интегральной форме может быть 

сведена к сравнению по двум обобщенным показа-

телям: а) прогрессивности технологии; б) уровню 

технологии. 

Показатель прогрессивности технологии 

I

I

НТ
ТНП




 ,                                 (2) 

где Н  – объем выпуска продукции в натуральных 

или условных единицах (задание); IН  – то же в 

базовом варианте; Т  – планируемая численность 

рабочих; IТ  – действительная численность рабочих 

в базовом варианте. 

Если физически возможны несколько вариантов 

импульсной технологии, которые обозначим l, m, k, 

n, то при наличии базового варианта предпочти-

тельность внедрения определяется неравенством 

 nkml ПППП  .                      (3) 

При отсутствии базового варианта  

nkml T
H

T
H

T
H

T
H




























 .            (4) 

При фиксированной программе выпуска (при 

фиксированном варианте): 

nkml TTTT
1111

 ,                     (5) 

Рост показателя прогрессивности технологии 

обозначает движение к созданию и внедрению тех-

нологий, не требующих вмешательства человека. 

Показатель уровня технологии 

i
n

i
iвчТ KaКПУ  

1
,                     (6) 

где чП  – часовая производительность оборудова-

ния; вК  – коэффициент надежности технологи-

ческого оборудования, определяемый как отноше-

ние времени фактической работы к плановому фон-

ду времени работы оборудования; ai – относитель-

ный вес i -го показателя качества технологии и про-

дукции; iK  – показатели качества технологии и 

продукции. 

В число показателей качества технологии и про-

дукции входят следующие коэффициенты: nK  – 

автоматизации; итK  – использования материала; 

нК  – потерь по причине брака продукции; эК  – 

полезного действия технологического оборудова-

ния; oK  – эффективного использования производ-

ственных площадей; cК  – эффективного использо-

вания рабочего времени; рK  – технического ресур-

са детали, изготавливаемой на данном технологиче-

ском оборудовании, в составе узла или изделия;       

K – условий труда. 

Все перечисленные коэффициенты (за исключе-

нием K) определяются как отношение полного рас-

хода ресурса к полезному. Коэффициент K устанав-

ливается экспертно с учетом факторов вредных воз-

действий (шум, вибрация, выделение вредных ве-

ществ и др.). 

В настоящее время отсутствует обоснованная ме-

тодика теоретического определения ai, поэтому вели-

чина ai определяется экспертами, с учетом того, что 

   1
1




n

i
ia .                                (7) 

Стремление к созданию идеальной технологии 

означает, что технология не должна требовать вме-

шательства человека, должна быть экологически 

чистой, с высокой степенью надежности при авто-

матизации, с полным отсутствием отходов материа-

ла, с равенством работы пластической деформации 

располагаемой энергии источника и т.д. 

Очевидно, что для идеальной технологии 

       1
1




n
с

i
ii KaК .                       (8) 
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На рис. 2 представлен характерный вид зависи-

мости уровня импульсной технологии от времени 

(введены следующие обозначения: m  – коэффици-

ент роста уровня технологии; I – развитые страны;   

II – страны СНГ; B  – отставание по уровню техно-

логии; TY  – отставание во времени; Д  – экстра-

полированный уровень мировой технологии – базо-

вое число для разработки технического задания на 

проектирование перспективных технологий). 
 

 

Рис. 2. Зависимость уровня технологии по годам 

 
Если физически возможны несколько вариантов 

импульсной технологии, то предпочтительность их 

внедрения определяется неравенством  

)()()()( nТвТmТкТ УУУУ  ,               (9) 

4. Сравнительная оценка по критерию эффек-

тивности капитальных вложений. 

Рост технико-экономической эффективности оп-

ределяется как 

Б
Н

Н
Б

ЧБ
ЧН

R
R

С
С

П
ПРЭФ  ,                    (10) 

где ЧБЧН ПП ,  – часовая производительность при 

внедрении новой технологии и в базовом варианте; 

БН СС ,  – стоимость новой и базовой технологии; 

БН RR ,  – ресурс технологического оборудования в 

новом и базовом вариантах, измеренный в количе-

стве натуральных или условных единиц продукции. 

 

По существу РЭФ показывает, какой ценой дос-

тигается повышение производительности труда. 

Если физически возможны несколько вариантов 

импульсной технологии, то предпочтительность их 

внедрения определяется неравенствами: 

−  при наличии базового варианта 

       lРЭФРЭФРЭФРЭФ nkm  ;     (11) 

– при отсутствии базового варианта 

e

ч

n

ч

k

ч

m

ч
C

RП
C

RП
C

RП
C

RП



































.  (12) 

Таким образом, если сравнительная оценка по 

всем трем показателям, т.е. себестоимости продук-

ции, производительности труда и эффективности 

капитальных вложений показывает предпочтитель-

ность внедрения какой-либо одной импульсной тех-

нологии, то вывод однозначен: эта технология и 

подлежит внедрению. 

Если сравнительная оценка по каждому из трех 

показателей отдает предпочтение различным видам 

импульсной технологии,  то выбор технологии, под-

лежащей внедрению, осуществляется экспертно. 

При этом для проведения аргументированной экс-

пертной оценки привлекается система дополнитель-

ных критериев [6]. 

Согласно предлагаемого авторами подхода к вы-

бору эффективного процесса целесообразно учиты-

вать еще и следующие дополнительные критерии 

(рис. 3): 

− рыночная устойчивость всей технологической 

системы; 

− безусловная экономия всех видов ресурсов; 

− малооперационность; 

− соблюдение экологических требований на 

всех уровнях.  

Причем основная часть дополнительных крите-

риев должна иметь качественную экспертную оцен-

ку, что в значительной мере будет влиять на выбор 

того или иного технологического процесса для вне-

дрения в производство. 
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Рис. 3. Содержание принятого подхода к выбору технологической системы  

 
Заключение 

 
На основании проведенных исследований была 

разработана и апробирована методология по ана-

лизу и технико-экономическому обоснованию вы-

бора методов импульсного формообразования при 

внедрении новых конкурентных изделий сложной 

формы аэрокосмической техники, что позволит 

при внедрении их резко сократить трудоемкость 

изготовления сложных деталей, затраты и сроки 

подготовки их производства. 
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АСПЕКТЫ МОДЕЛИРОВАНИЯ ВЛИЯНИЯ  

ФАКТОРОВ ТЕХНОЛОГИЧЕСКИХ ПРОЦЕССОВ 
АЭРОКОСМИЧЕСКОГО ПРОИЗВОДСТВА НА ЧЕЛОВЕКА 

 
В производственной среде на человека действует комплекс факторов различной природы, что требует 
разработки и внедрения новых способов для оценки и прогнозирования их безопасности, основанных на 
моделировании воздействия и определении откликов организма на него. Для решения поставленной за-
дачи необходимо выделить набор значимых откликов, значениями которых можно было бы определять 
биологический эффект воздействия. Предложенная работа посвящена анализу результатов моделирова-
ния адаптации сердечно-сосудистой системы человека к действию производственных факторов, прове-
денного с целью выявления особенностей происходящих при этом адаптационных процессов и опреде-
ления набора значимых откликов для построения критериев безопасности. 

 
система жизнеобеспечения, аэрокосмическое производство, адаптация, моделирование, производ-
ственный фактор 

 
Введение 

 

В условиях современного машиностроительного 

производства на человека действует широкий 

спектр производственных факторов различного 

происхождения, действие которых усиливается 

внешними факторами психофизической природы 

[1]. Одиночное действие какого-либо выделенного 

фактора, как правило, практически отсутствует – 

характерным является случай сочетанного воздей-

ствия нескольких факторов сходной или различной 

природы, например, «вибрация + шум», «вибра-  

ция + физическая нагрузка» и т.п.  

Аэрокосмическое производство включает в себя 

все стадии производства техники, начиная от изго-

товления заготовок и полуфабрикатов, включая 

технологические операции с использованием актив-

ных химических веществ (например, изготовление 

компонентов конструкции из композиционных ма-

териалов) и заканчивая конечной сборкой и испы-

таниями готового изделия. При этом в производст-

венном процессе присутствуют практически все из 

возможных факторов [1]. 

Задачу обеспечения безопасности человека в 

производственных условиях решает система жизне-

обеспечения (СЖО) аэрокосмического производст-

ва. Одним из приоритетных направлений работы 

системы является прогнозирование откликов орга-

низма человека с целью предупреждения функцио-

нальных отклонений в его состоянии. На современ-

ном этапе оценка безопасности воздействий путем 

установления предельно допустимых уровней 

(ПДУ) физических факторов и концентраций (ПДК) 

химических веществ. Такой подход не позволяет 

учесть индивидуальные особенности организма че-

ловека, находящегося под действием факторов про-

изводственной среды.  

Задача разработки и внедрения новых способов 

оценки и прогнозирования безопасности стоит сей-

час особенно остро. Перспективным представляется 

применение новых критериев безопасности, осно-

ванных на моделировании воздействия производст-

венных факторов по отдельности или в комбинации 

с последующим анализом возможного биологиче-

ского эффекта. 

 В.Ю. Колосков, В.И. Шульгин 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2005, № 3 (19)
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В работе [2] сформулирован концептуальный 

подход к построению интегрированной системы 

прогнозирования и обеспечения безопасности про-

изводственной жизнедеятельности (БПЖД), осно-

ванный на синтезе эмпирического, кибернетическо-

го и механического подходов. На основе последнего 

разработана модель релаксационных процессов [3, 

4] в организме человека, рассматриваемом как био-

логическая система (БС), включающая в себя не-

сколько регуляторных систем, обеспечивающих 

адаптацию системы к любым внешним воздействи-

ям. Основными из них являются нервная и сердеч-

но-сосудистая системы. На основании анализа мо-

делирующей функциональной зависимости предло-

жены критериальные параметры оценки безопасно-

сти воздействия: адаптационный предел отклика 

  и характерное время релаксации nt . Имея зна-

чения этих параметров, можно прогнозировать раз-

витие адаптации в том или ином случае. В работе 

[5] введена классификация релаксационных процес-

сов с разделением на три группы: 

1) устойчивая релаксация; 

2) неустойчивая релаксация; 

3) срыв адаптации. 

В ходе численных экспериментов [5 – 7] для па-

ры действующих факторов «вибрация + шум» были 

выделены значимые отклики БС. Из предлагаемых в 

литературе для оценки биологического эффекта 

параметров, устойчивую релаксацию давали пока-

затели, определяющие реакцию нервной системы на 

внешнее воздействие – пороги зрительной и слухо-

вой чувствительности, а также время реакции на 

зрительный раздражитель. Однако для показателей, 

связанных с функционированием сердечно-сосу-

дистой системы (частота сердечных сокращений 

(ЧСС), артериальное давление и пр.) был получен 

вывод о неустойчивом характере адаптации. В то же 

время эти показатели широко используются при 

функциональной диагностике организма человека, 

например, ЧСС является универсальным индикато-

ром изменений, происходящих в организме челове-

ка в различных условиях. 

Полученные в численном эксперименте резуль-

таты ведут к необходимости углубленного изучения 

процесса адаптации для сердечно-сосудистой сис-

темы человека с целью определения специфических 

особенностей исследуемых процессов, выделения 

значимых откликов, доступных для динамической 

оценки состояния БС, а также получения критери-

альных параметров для оценки безопасности воз-

действия. 

 
Методика проведения эксперимента 
 
Для решения поставленной задачи был проведен 

натурный эксперимент, моделирующий отклик сер-

дечно-сосудистой системы человека на действие 

производственных факторов. Для повышения дос-

товерности результатов в качестве действующего 

фактора был выбран эволюционно адекватный ис-

следуемым адаптационным процессам – физическая 

нагрузка. В качестве количественных откликов БС 

были приняты ЧСС, как интегральный показатель 

адаптации, и длительность кардиоинтервала RRt   – 

промежуток времени между двумя соседними точ-

ками R электрокардиограммы (ЭКГ). Этот показа-

тель может быть использован для оценки мгновен-

ного состояния БС. Зная RRt  , можно определить 

мгновенное значение ЧСС: 

  уд/мин60

RR
t t

ЧСС


 ,  (1) 

показывающее значение ЧСС, вычисленное исходя 

из мгновенных характеристик сердечно-сосудистой 

системы.  

Такой выбор исследуемых показателей связан с 

тем, что ЧСС представляет собой усредненный по-

казатель, определяемый для достаточно большого 

промежутка времени (в нашем эксперименте 2 мин), 

а значит его значение не включает в себя мгновен-

ных значений откликов в нестационарных адапта-
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ционных процессах. Однако при стабильном режи-

ме функционирования БС (нагружение, покой) ЧСС 

характеризует средний уровень адаптации. 

Таким образом, для рассматриваемой задачи бы-

ли приняты следующие значения параметров ими-

тационной модели [8]: 

– количество действующих факторов n = 1; 

– количество откликов БС p = 2; 

– количество критериев безопасности БС P = 1 

(адаптационный критерий). 

Было проведено две серии измерений парамет-

ров сердечной деятельности с регистрацией ЭКГ в 

каждой из них. Первая серия определялась как оди-

ночные нагружения физической нагрузкой средней 

интенсивности с последовательным увеличением 

времени воздействия. Вторая серия состояла из трех 

кратковременных (5 мин) нагружений высокой ин-

тенсивности с последовательным увеличением дли-

тельности отдыха между ними – 10 и 20 мин соот-

ветственно. 

Регистрация ЭКГ осуществлялась при помощи 

системы холтеровского мониторирования «Кардио-

сенс», выпускаемой НТЦ радиоэлектронных меди-

цинских приборов и технологий ХАИ-МЕДИКА [9]. 

Достоинством этой системы является возможность 

регистрировать ЭКГ в режиме реального времени 

при помощи датчиков, налагаемых на контрольные 

точки тела человека, с записью полученных значе-

ний на электронный носитель, что позволяет доста-

точно свободно моделировать производственные 

ситуации в эксперименте без привязки к стационар-

ному медицинскому оборудованию и узкому набору 

положений тела. 
 

Анализ результатов эксперимента 
 
На рис. 1 и 2 показаны графики-ритмограммы 

сердечной деятельности человека и распределения 

вероятностей R–R интервалов под действием физи-

ческой нагрузки (а), в период адаптации после сня-

тия нагружения (б) и в состоянии покоя (в). Пунк-

тирной линией показана прогностическая адаптаци-

онная кривая, моделирующая процесс адаптации 

для данного примера. 

Ритмограмма представляет собой последова-

тельность значений RRt   в координатах «порядко-

вый номер сокращения – RRt  , с». На графиках 

показаны также засечки, соответствующие кон-

трольным значениям времени в эксперименте. 

Плотность времени по оси абсцисс ритмограммы не 

постоянна и зависит от интенсивности сердечных 

сокращений. Регистрируемые артефакты (ошибоч-

ные сигналы) объясняются смещениями электродов 

при резких движениях во время физической нагруз-

ки. Графики распределения вероятностей выполне-

ны в координатах « RRt  , с – количество интервалов 

этой длительности (N)». Ордината на графиках 

представлена также значениями доли интервалов в 

их общем количестве ( ,% ). Соотношение N и   

зависит от интенсивности сердечной деятельности. 

Анализ графиков показывает, что сердцебиение 

как в состоянии покоя, так и под действием физиче-

ской нагрузки характеризуется достаточно большим 

разбросом в значениях RRt  , а значит, и ЧСС t . 

Этот разброс количественно характеризуется пока-

зателями вариабельности сердечного ритма (ВСР) 

[10]. Значения показателей, полученные в экспери-

менте, приведены в табл. 1. 

Анализ полученных результатов показывает, что 

при приложении интенсивной физической нагрузки 

не только сужается кардиоинтервал и повышается 

ЧСС, но также уменьшается вариативность сердеч-

ных колебаний – уменьшается  RRt  .  

Объясняется это тем, что адаптационное на-

пряжение регуляторных систем БС выражается не 

только в повышении интенсивности сердечных 

сокращений, но и в вариативной мобилизации сер-

дечной мышцы. В состоянии покоя сердце отдыха-

ет за счет вариативности кардиоинтервала. Такое 

расслабление и представляет собой адаптацион-

ный резерв  организма человека,  за счет которого 
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а б в 

Рис. 1. Ритмограммы сердечной деятельности под действием физической нагрузки (а),  
в период адаптации после снятия нагружения (б) и в состоянии покоя (в) 

   
а    б      в 

Рис. 2. Распределения вероятностей R–R интервалов под действием физической нагрузки (а),  
в период адаптации после снятия нагружения (б) и в состоянии покоя (в) 

 
Таблица 1 

Показатели вариабельности сердечного ритма 

№ 
п/п Показатель 

Значение 
Физиологический смысл нагру-

жение 
адапт. 
период 

покой 

Статистические показатели 
1 ЧСС, уд./мин 126,05 84 84,27 Средний уровень функциониро-

вания сердечно-сосудистой сис-
темы 

2 Математическое ожидание  
 RRtm  , мс 

476 716 712 

3 Среднее квадратическое откло-
нение  RRt  , мс 

26,4 144 26,4 Суммарный эффект вегетатив-
ной регуляции 

4 Коэффициент вариации  
 RRtV  , % 

5,5 20,1 3,7 Нормированный показатель 
суммарного эффекта 

Геометрические показатели 
5 Мода  

 RRtMo  , мс 
500 578 711 Наиболее вероятный уровень 

функционирования  
6 Амплитуда моды  

 RRtAMo  , % 
14 4 13 Степень стабилизации цен-

трального регулирования адап-
тационных процессов 

7  RRt min , мс 422 410 641 Границы диапазона регулятор-
ных влияний 8  RRt max , мс 523 1053 781 

9 Вариационный размах  
 RRt  , мс 

102 644 141 Максимальная амплитуда регу-
ляторных влияний 

10 Индекс напряжения  
ИН, у.е. 

133 5,4 66 Степень напряжения регулятор-
ных систем 
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возможно дополнительное повышение работоспо-

собности в состоянии стресса.  

Различие значений  RRtMo   и  RRtm   под 

действием нагрузки демонстрирует активацию цен-

тральной регуляторной системы, определяющей 

стабилизирующее значение длительности кардио-

интервала. При напряжении регуляторных систем 

сердце выходит на усиленный режим функциониро-

вания с низкой вариативностью и высокой стабиль-

ностью за счет адаптационных механизмов. Однако 

длительное напряжение БС невозможно, свой вклад 

вносит также автономная регуляция. Для нашего 

массива данных мода в нагруженном состоянии 

отличается от матожидания на 4,8 %. При нормаль-

ном распределении и высокой стационарности про-

цесса значения  RRtMo   и  RRtm   практически 

совпадают. 

Наиболее адекватным для описания адаптацион-

ного напряжения сердечно-сосудистой системы 

представляется показатель ИН – индекс напряжения 

регуляторных систем. Он характеризует активность 

механизмов центрального контура регуляции и вы-

числяется по формуле [10]: 

 
 

   RRRR

RR
ttMo

tAMo
ИН







2

.      (2) 

Вычисленный показатель включает в себя харак-

теристики ВСР, определяющие уровень активации 

центральных адаптационных механизмов сердечно-

сосудистой системы, а значит является интеграль-

ным показателем, пригодным для комплексной 

оценки адаптационных процессов в сердечно-

сосудистой системе. Критерий безопасности в такой 

постановке имеет вид 

  1ИНK .               (3) 

Индекс напряжения чрезвычайно чувствителен к 

усилению тонуса симпатической нервной системы. 

Небольшая нагрузка (физическая или эмоциональ-

ная) увеличивает ИН в 1,5 – 2 раза. При значитель-

ных нагрузках он растет в 5 – 10 раз. В норме ИН 

колеблется в пределах 80 – 150 условных единиц [9]. 

В нашем примере были получены значения ИН = 66 

усл. ед. для состояния покоя и ИН = 133 усл. ед. для 

случая нагруженной БС – напряжение регулятор-

ных систем выросло в 2 раза. 

Релаксационный процесс после снятия нагруже-

ния может быть охарактеризован как сходный с 

принятой по механической аналогии моделью 

(рис. 1, б), однако при этом регистрируются боль-

шие отклонения мгновенных значений RRt   от про-

гностической кривой, связанные с уменьшением 

стабилизирующего влияния центральной регуля-

торной системы и повышением ВСР. На этом уча-

стке показатели ВСР, получаемые для стационар-

ных режимов БС, имеют низкую достоверность и не 

могут использоваться для оценки доброкачествен-

ности происходящих изменений, поскольку распре-

деление вероятностей кардиоинтервалов в релакса-

ционном процессе (рис. 2, б) не подчиняется нор-

мальному закону. После окончания периода релак-

сации показатели ВСР стабилизируются и приходят 

к значениям, характерным для состояния покоя. 

Таким образом, в динамике адаптации оценку 

безопасности можно производить лишь непосред-

ственно по зависимости RRt   от времени t с момен-

та прекращения нагрузки. В то же время следует 

учитывать и значения отклонений от прогностиче-

ской кривой. Окончание релаксации характеризует-

ся как вхождением RRt   в диапазон допустимых 

значений, так и выходом  RRt   на значение, ха-

рактерное для состояния покоя. 

В табл. 2 и 3 приведены значения откликов БС в 

состоянии адаптационной мобилизации ( 0 ), а так-

же стабилизации после релаксации ( ' ), вычис-

ленные по формуле: 

    
 RR

RRRR

tm
tmtm



 


*

*
,       (4) 

где  RRtm *  вычислено в базовом периоде покоя, а 

также значения ИН, поскольку эти процессы ста-

ционарные. Для переходных процессов вычислены 
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параметры , , ,  моделирующей зависимости  

[3, 4], определена точность аппроксимации S, а так-

же вычислены значения критериальных параметров 

 и tn (n = 10). 

Анализ данных в серии одиночных нагружений 

(табл. 2), показывает, что с увеличением длительно-

сти нагружения мобилизация резервов организма 

происходит намного слабее, чем для случая интен-

сивной физической нагрузки, а ИН не превышает 

значения, соответствующего состоянию покоя. При 

нагружении средней интенсивности регуляторные 

системы БС имеют запас прочности для корректи-

ровки параметров адаптации.  

В серии нагружений высокой интенсивности 

(табл. 3) проявляется эффект накопления усталости 

регуляторных систем БС – с каждым нагружением 

растет отклик 0 , при этом ИН падает. Это означа-

ет ослабление влияния центрального контура регу-

ляции. В то же время за счет оптимизации режима 

труда и отдыха – увеличения времени отдыха меж-

ду нагружениями – в эксперименте была достигнута  

 

релаксационная стабилизация на уровне, практиче-

ски соответствующем равновесному. 

Для большинства переходных процессов полу-

чены значения  и tn, соответствующие устойчивой 

адаптации. Сравнение с полученными в работе [7] 

результатами показывает, что сердечно-сосудистая 

система определяется меньшими значениями харак-

терного времени релаксации tn, чем нервная, – 1 – 2 

и 15 – 20 минут соответственно. В то же время бо-

лее устойчивый характер релаксации достигается 

при большем нагружении организма – точность ап-

проксимации выше, что объясняется большим на-

пряжением адаптационных резервов. При этом зна-

чения S оказываются больше, чем для нервной сис-

темы, за счет влияния ВСР. 

В целом анализ полученных данных показывает 

достаточную их сходимость с прогностическими 

зависимостями, однако суммарный критерий дол-

жен быть двупараметрической функцией 

  1,   RRRRtK .    (5) 

Таблица 2 

Релаксация откликов после одиночных нагружений средней интенсивности 

№  
п/п 

Нагружение Адаптационный период Отдых 

0  ИН, у.е.     S, %  tn, с '  ИН, у.е. 

1 -0,135 58 0 0,171 0,160 -0,200 13,80 0,023 84,10 -0,045 32 

2 -0,073 58 0 0,037 0,057 -0,212 10,85 0,344 1093,2 0,107 28 

3 -0,152 37 0 0,135 0,154 -0,206 15,64 0,081 110,81 0,062 19 

 
Таблица 3 

Релаксация откликов в серии нагружений высокой интенсивности 

№  
п/п 

Нагружение Адаптационный период Отдых 

0  ИН, у.е.     S, %  tn, с '  ИН, у.е. 

1 -0,303 100 0 0,189 0,159 -0,246 5,34 0,093 77,00 0,073 15 

2 -0,320 70 0 0,166 0,193 -0,207 7,71 0,081 71,92 0,045 26 

3 -0,331 78 0 0,141 0,159 -0,142 7,50 0,004 102,85 0,022 43 
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Заключение 
 

В результате эксперимента для сердечно-

сосудистой системы человека определены значимые 

отклики – RRt   и  RRt  , а также критериальные 

параметры для построения критериев безопасности. 

Для стационарных процессов таким параметром 

может стать ИН. Критерий безопасности в такой 

постановке имеет вид (3). Для нестационарных про-

цессов, в том числе адаптационных, критерий безо-

пасности является двупараметрической функцией 

от значимых откликов и имеет вид (5). 

Для практического применения сформулирован-

ных критериев необходимо знать предельно допус-

тимые значения критериальных параметров, опре-

деляющие границы безопасных состояний БС. Они, 

в свою очередь, определяют допустимые пределы 

влияния факторов аэрокосмического производства 

на человека, находящегося в производственной сре-

де. При помощи сформулированных критериев 

безопасности может быть решена задача управле-

ния параметрами производственной системы с це-

лью недопущения развития в организме человека, 

занятого в производственном процессе, профессио-

нальных заболеваний. 
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ЭФФЕКТИВНЫЕ МЕТОДЫ РАСЧЕТА ЭЛЕМЕНТОВ  

АВИАЦИОННЫХ ГАЗОВЫХ ТУРБИН 
 

Приведены новая математическая модель и эффективный численный метод расчета температурного поля 
конвективно охлаждаемых лопаток газовых турбин. Теоретическое обоснование метода доказано соот-
ветствующими теоремами. Граничные условия теплообмена определены из решения соответствующих 
интегральных уравнений и эмпирических соотношений. Достоверность разработанных методик под-
тверждена расчетно-экспериментальными исследованиями. 

 
охлаждаемые лопатки, температурное поле, метод граничных интегральных уравнений  

 
Одним из главных направлений повышения 

к.п.д. силовых установок и снижения расхода топ-

лива является увеличение параметров рабочего про-

цесса авиационных газотурбинных двигателей 

(ГТД) и, в первую очередь, температуры и давления 

газа в турбинах. Наиболее сложной при этом явля-

ется задача обеспечения надежности сопловых и 

рабочих лопаток газовой турбины (ГТ). В связи с 

этим выбор путей и средств тепловой защиты дета-

лей турбин, обеспечивающих прирост экономично-

сти ГТД, его заданная надежность и ресурс имеют 

большое научное и практическое значение. Наряду с 

достижениями в области современных и перспек-

тивных технологий, разработка эффективных сис-

тем охлаждения является приоритетным направле-

нием исследований по тепловой защите элементов 

ГТ. Однако особенности условий теплообмена в 

ГТД не позволяют решить задачу разработки рацио-

нальной системы охлаждения в строгой постановке. 

В телах сложной формы с различными конфигура-

цией, количеством и расположением охлаждающих 

каналов, т.е. в многосвязных областях с переменны-

ми граничными условиями даже раздельное реше-

ние задач гидродинамики и теплообмена является 

сложной проблемой. Это, в свою очередь, требует 

разработки и применения достаточно эффективных 

математических моделей и численных методов для 

проведения многократных и многовариантных расче-

тов с условиями многокритериальной оптимизации. 

Дифференциальное уравнение теплопроводности, 

описывающее в общем случае нестационарный про-

цесс распространения теплоты в многомерной облас-

ти (уравнение Фурье–Кирхгофа) имеет вид [1 – 4]: 

,)(
)(

v
v qT grad div

t
TC





           (1) 

где vC,  и   – соответственно плотность, тепло-

емкость и теплопроводность материала; q – внут-

ренний источник или сток тепла; T  – искомая тем-

пература.  

В двумерной постановке при стационарных ус-

ловиях, допущении постоянства физических свойств 

и отсутствия внутренних источников (стоков) теп-

лоты, температурное поле будет зависеть только от 

формы тела и от распределения температуры на 

контуре (границах) тела [1 – 5]. В этом случае урав-

нение (1) примет вид 

02

2

2

2










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y
T

x
TT .                      (2) 

Для определения конкретных температурных 

полей в элементах ГТ чаще задаются граничные 

условия третьего рода, характеризующие теплооб-

мен между телом и средой на основе гипотезы Нью-

тона-Римана [1 – 5]: 

 А.М. Пашаев, Д.Д. Аскеров, Р.А. Садыхов, А.С. Самедов 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2005, № 3 (19)
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


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i 



 

 ,                    (4) 

где i = M,0  – количество контуров; iT  – температура 

среды  (при i = 0 – температура газа, омывающего 

лопатку, при i = М,1   – температура охладителя); 

0Т  и iТ   – температура на контуре i (при i = 0 –  

наружный контур лопатки, при i = М,1  – контура 

охлаждающих каналов); 0  и i  – коэффициен-

ты теплоотдачи от газа к поверхности лопатки (при  

i = 0) и от лопатки к охлаждающему воздуху (при      

i = М,1 );    коэффициент теплопроводности мате-

риала лопатки; n   внешняя нормаль на контуре 

исследуемой области. 

Краевая задача (2) – (4) решается с применением 

таких численных методов, как метод конечных раз-

ностей (МКР), метод конечных элементов (МКЭ), 

метод граничных интегральных уравнений (МГИУ) 

(или его дискретный аналог – метод граничных эле-

ментов МГЭ), вероятностный метод или метод 

Монте-Карло и вариационный метод Треффттца 

(Спэрроу) [1 – 8]. 

Из перечисленных эффективным считается 

МГИУ (или метод теории потенциала – МТП), хо-

рошо зарекомендовавший себя при рассмотрении 

многосвязных областей сложной конфигурации и 

обладающий рядом преимуществ [4, 7 – 9].   

Рассмотрим применение МГИУ для решения за-

дачи (2) – (4) в первой постановке [1, 2, 4, 5, 8]. 

Функция  ухТТ , , непрерывная со своими 

производными до второго порядка, удовлетворяю-

щая уравнению Лапласа в рассматриваемой области, 

включая ее контур 
M

i
i

0
 , является гармониче-

ской. Следствием интегральной формулы Грина для 

исследуемой гармонической функции  ухТТ ,  

является соотношение: 

    ds
n

Τ
nR

n
nRΤyxΤ γ

γ
 































 



2
1, ,      (5) 

где R  – переменное при интегрировании расстоя-

ние между точкой  ухК ,  и “бегущей” по контуру 

точкой k ; Т   температура на контуре  .  

Значение температуры в некоторой k -й точке, 

лежащей на границе, получается как предельное при 

приближении точки   ухК ,  к  границе 

 
.
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С учетом введенных граничных условий (3) – (4), 

после приведения подобных членов и ввода новых 

коэффициентов, соотношение (6) можно предста-

вить в виде линейного алгебраического уравнения, 

вычисляемого для точки k : 
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где n  – количество участков разбиения наружно-

го контура лопатки 0  ( i при 0i ) на малые 

отрезки 0S  ( iS при 0i ), m  – количество 

участков разбиения наружных контуров всех ох-

лаждающих каналов i  (i = M,1 ) на малые от-

резки iS . 

Неизвестными в уравнении (7) кроме искомого 

истинного значения kT  в точке k  являются также 

средние на отрезках разбиения контуров 0S  и 

iS  температуры min TTTT  ...,,...,,, 00201  (всего 

mn  ). 

Пользуясь формулой (5), из соотношения (7) по-

лучим искомую температуру для любой точки 
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В представленном виде решение краевой задачи 

(2) – (4) по расчету температурного поля конвектив-

но охлаждаемой лопатки ГТ впервые дано О.И. Го-

лубевой 5 и развито в работах Л.М. Зысиной-

Моложен 1. В этих работах дискретизация конту-

ров ),0( Mii   производилась большим количест-

вом дискретных точек, и интегралы, входящие в 

уравнения в виде логарифмических потенциалов, 

рассчитывались приближенно, заменяясь следую-

щими соотношениями: 
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где 
M

0i
iiγ

i
i dsl   ;lLΔS

 
 . 

В отличие от [1, 5] предлагается новый подход к 

применению МГИУ. Полагаем, что распределение 

температуры  ухТТ ,  будем отыскивать в сле-

дующем виде: 

 
Г

1dsnRρyx,T )( ,                     (11) 

где 
M

0i
iγГ


  – простые гладкие жордановые замк-

нутые кривые; M – количество охлаждающих кана-

лов; 
M

i
i

0
  – плотность логарифмического по-

тенциала, равномерно распределенного по iγ ; 


M

0i
iss


  – дуговая координата точки ii yx , . 

При этом  кривые 
M

0i
iγГ


  положительно ори-

ентированы и заданы в параметрическом виде: 

 sxx  ;  syy  ;  Ls ,0 ; 
Г

dsL . 

Используя метод теории потенциала и выраже-

ние (11), задачу (2) – (4) приведем к следующей сис-

теме граничных интегральных уравнений: 
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где       2/122 ))()(())()((),(  ysyxsxsR . 

Для вычисления сингулярных интегральных 

операторов, входящих в (12), исследованы дискрет-

ные операторы логарифмического потенциала про-

стого и двойного слоя, показана их связь и получе-

ны оценки в терминах модулей непрерывности 

(оценки типа оценок А. Зигмунда). 

Теорема.  Пусть выполняется условие 
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и уравнение (12) имеет решение ΓCf *  (множес-

тво непрерывных на Г  функций). Тогда  N0  N    

(N – множество натуральных чисел) такое, что            

N > N0 – дискретная система, полученная из (12) на 

основе использования дискретного оператора лога-

рифмического потенциала двойного слоя (изучены 

его свойства), имеет единственное решение  
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где  ГС  – константа, зависящая только от 
 1NN  – 
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последовательности разбиений Г ; 
 1}{ NN  – по-

следовательность положительных чисел таких, что 

пара ( NN  ,, ) удовлетворяет усло-

вию p 1-2 . 

Пусть  2,0 dN  , где d – диаметр Г , а раз-

биение   таково, что выполняется условие  

2


p . 

Далее для всех  ГC  ( ГC  – пространство всех 

функций, непрерывных на Г ) и Гz  ( iyxz  ): 
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где    )(, zfL   – двухпараметрическая (зависит от 

параметров   и  ) квадратурная формула для лога-

рифмического потенциала двойного слоя, 

   )()(, zfzfL  
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)(
~ zf  – оператор логарифмического потенциала двой-

ного слоя;  ГС  – постоянная, зависящая только     

от Г  )(xf  – модуль непрерывности функции f; 

  )(, zfI   – двухпараметрическая (зависит от пара-

метров  и ε) квадратурная формула для логарифми-

ческого потенциала простого слоя, 
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Таким образом, разработан эффективный с точки 

зрения реализации на компьютерах численный ме-

тод, базирующийся на сконструированных двухпа-

раметрических квадратурных процессах для дис-

кретных операторов логарифмических потенциалов 

двойного и простого слоя. Оценены их систематиче-

ские погрешности, математически обоснованы ме-

тоды квадратур для приближенного решения гра-

ничных уравнений Фредгольма I и II рода с исполь-

зованием регуляризации по Тихонову и доказаны 

соответствующие теоремы [8 – 10, 17]. 

Данную методику расчета температурного поля 

лопатки можно применить и к полым лопаткам со 

вставным дефлектором. При их рассмотрении до-

полнительно к граничным условиям III рода примы-

кают и условия сопряжения между участками раз-

биения контура в виде равенств температур и тепло-

вых потоков: 

),(),( 1 yxTyxT vv  ;   
n

yxT
n

yxT vv






  ),(),( 1 , 

где   – число участков разбиения контура сечения 

лопатки; x , y  – координаты. 

При нахождении оптимальных значений T  сле-

дует решить обратную задачу теплопроводности. 

Для этого нужно найти сначала решение прямой 

задачи теплопроводности при граничных условиях 

III рода со стороны газа и граничных условиях I ро-

да со стороны охлаждающего воздуха: 

00
)( iγv Tyx,T  , 

где 0iT  – известная оптимальная температура стен-

ки лопатки со стороны охлаждающего воздуха. 

Вычислительные эксперименты с использовани-

ем МГИУ по расчету температурных полей лопаток 

ГТ показали, что в предлагаемом подходе дискрети-

зацию областей интегрирования можно проводить с 

достаточно меньшим количеством дискретных то-
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чек. При этом повышается реактивность разрабо-

танных алгоритмов и точность вычислений. 

Точность вычисления температурных полей ох-

лаждаемых деталей в большинстве случаев зависит 

от достоверности закладываемых в расчет гранич-

ных условий теплообмена. 

Для расчета скорости газового потока по обводу 

профиля лопатки использованы методы прямых за-

дач гидродинамики решеток, основанные на чис-

ленной реализации интегральных уравнений с осо-

бенностью. Задача сведена к решению граничных 

интегральных уравнений для составляющих ком-

плексного потенциала течения – потенциала скоро-

сти   и функции тока  , отличающихся от суще-

ствующих [11 – 13] эффективностью при численной 

реализации. 

Поле скоростей в области течения можно рассчи-

тать, продифференцировав значения   по обводу, 

найденные из решения интегрального уравнения: 

   
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kkkk

dSГ
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где ),( kk yx  – значение потенциала скорости;      

V  – средневекторная скорость набегающего пото-

ка;   – угол между вектором V  и осью решетки 

профилей; Г  – циркуляция скорости; В  соответ-

ствует выходной кромке профиля. 

Распределение потенциала скорости по контуру 

получается из решения следующей системы линей-

ных алгебраических уравнений: 
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 где 12  ni ; nj 2 ; n  – количество участков. 

Значения скорости газового потока определяют-

ся дифференцированием потенциала скорости по 

контуру s , т.е.   dsdsV   с использованием из-

вестных формул численного дифференцирования. 
Распределение скорости по обводу профиля, в 

отличие от [11, 12], можно определить, решив также 

интегральное уравнение, полученное для функции 

тока  : 
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приводя его к следующему алгебраическому виду: 
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где      sincos xyV .  

Расчетные данные распределения скорости по 

обводу являются исходными для определения 

внешних условий теплообмена. 

Для расчетов локальных значений Г  в качест-

ве основы принят метод ЦКТИ, разработанный 

Л.М. Зысиной-Моложен, в котором используется 

интегральное соотношение энергии для теплового 

пограничного слоя, записанное в переменных  

А.А. Дородницына, позволяющее в единообразной 

форме представить решения для ламинарного, пе-

реходного и турбулентного пограничных слоев        

[1 – 3, 6, 14]. Для внесения поправок в базовое зна-

чение Г  использованы рекомендации ЦКТИ и 

ХПИ [2, 14]. 

При определении внутренних граничных усло-

вий теплообмена используется взаимосвязь внут-

ренних геометрических и гидродинамических пара-

метров с тепловыми, характеризующими темпера-

турное поле тела лопатки [2, 14 – 16]:  

 ЛВВВЛГЛГГВВ ТТQfF  ,,,,,, . 

При этом выполняется оптимизационная задача с 

предварительным заданием допустимых по услови-

ям прочности температур стенок с газовой ГЛТ  и 

воздушной ВЛТ  сторон с учетом ее предельной не-

равномерности. 

Задача внутренней гидродинамики системы ох-

лаждения рассмотрена на примере лопатки со 

вставным перфорированным дефлектором. Поиск 



Двигатели аэрокосмических летательных аппаратов 30

оптимальной конструкции системы охлаждения ло-

патки осуществляется путем предварительного вы-

явления перегретых участков. Местные коэффици-

енты теплоотдачи охладителя В  определяются при 

известном распределении потока в охлаждающих 

каналах. С этой целью строится эквивалентная гид-

равлическая схема, течение охладителя в разветв-

ленных сетях которой описывается 1-м законом 

Кирхгофа [2, 3, 14, 15]:  

  ,,.1,
1 1

1 nipkpsignGf
m

j

m

j
ijijijij  

 
   (13) 

где ijG  – расход охладителя на ветке ji  ; m  – ко-

личество веток, присоединенных к i -му узлу, n – 

число внутренних узлов гидравлической сети, ijp  – 

перепад полного давления охладителя на ветке 

ji  . В этой формуле коэффициент гидравлической 

проводимости ветки ( ji  ) определяется следую-

щим образом [5, 9]: 

ijijijij pfk  22 ,              (14) 

где ijijij pf ,,  – соответственно средняя площадь 

поперечного сечения канала ( ji  ), плотность по-

тока охладителя на данном участке и суммарный 

коэффициент гидравлического сопротивления вет-

ви. Система нелинейных алгебраических уравнений 

(13) решается методом Зейделя с ускорением по 

следующей формуле [2, 14, 15]: 

  ,1 kk
i

k
i

k
i pffpp   

где k  – номер итерации, k
ip  – давление охладителя 

в i -м участке гидравлической сети. Коэффициенты 

гидравлического сопротивления ij , входящие в 

(14), а также значения коэффициента теплоотдачи 

воздуха В  на отдельных участках лопатки опреде-

лены по эмпирическим соотношениям, рекомендо-

ванным авторами работ [2, 3, 14, 15]. При расчетах в 

каждом итерационном процессе производится про-

верка пропускной способности тракта охлаждения по 

полному давлению воздуха на  выходе из лопатки. 

 

Разработанные методики реализованы при про-

ведении расчетно-экспериментальных исследований 

термического состояния соплового аппарата I сту-

пени газовой турбины серийной ГТУ с использова-

нием следующих расчетных данных: шаг решетки – 

5,41t мм; скорость газа на входе в решетку – 

1561 V м/с; скорость газа на выходе из решетки – 

5122 V м/с; приведенная скорость газа на выходе -

891,01  ад ; угол входа газового потока – 

7,01  ; температура и давление газа:  на входе в 

ступень – 1333* гT К, 6* 102095,1 гp Па; на вы-

ходе из ступени – 10051 гT К, 6
1 1075,0 гp  Па. 

Получена геометрическая модель лопатки (рис. 1),  

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

а также графики распределений скорости V и коэф-

фициента теплоотдачи газа Г  вдоль обвода про-

филя (рис. 2). 

Рис. 1. Решетка профилей сопловой 
охлаждаемой лопатки 
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Разработаны геометрическая модель (рис. 3) и 

эквивалентная гидравлическая схема тракта охлаж-

дения (рис. 4).  

Определены основные параметры охладителя в 

системе охлаждения и температурное поле сечения 

лопатки (рис. 5). 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
Достоверность методик подтверждена экспери-

ментальными исследованиями теплогидравлических 

характеристик опытных лопаток. Методики показа-

ли высокую эффективность при расчетах конвек-

Рис. 2. Распределение относительных  
скоростей  (1) и коэффициентов тепло-

отдачи газа Г (2) по обводу профиля 
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Рис. 4. Эквивалентная гидравлическая схема с нумерацией 
типовых элементов системы охлаждения сопловой лопатки 
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Рис.  5. Распределения температур вдоль наружного (▲) и внутреннего (■) 
обводов сопловой охлаждаемой лопатки, полученные расчетным путем 
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Рис. 3. Геометрическая модель с нумерацией 
расчетных точек обвода (1-78)  

и характерных участков ЭГС (1-50)  
опытной сопловой лопатки 
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тивно охлаждаемых лопаток газовых турбин [9,        

16 – 18], на основе которых предложен способ мо-
дернизации системы охлаждения лопатки за счет 

реконструкции дефлектора.   
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СИСТЕМА ДИАГНОСТИРОВАНИЯ ТЕХНИЧЕСКОГО СОСТОЯНИЯ  

АВИАЦИОННЫХ ГТД С ПРИМЕНЕНИЕМ НЕЧЕТКО-НЕЙРОННОГО ПОДХОДА 
 

Показывается необоснованность применения вероятностно-статистических методов, особенно на ранней 
стадии диагностирования технического состояния (ТС) авиационных газотурбинных двигателей (ГТД), 
когда объем информации обладает свойством нечеткости, ограниченности и неопределенности, и эффек-
тивность применения новой технологии Soft Computing. На этих этапах диагностирования с использова-
нием нечеткой логики и нейросетевых методов с высокой точностью производится обучение многомер-
ных линейных и нелинейных моделей (уравнений регрессий), полученных на основе статистических не-
четких данных. В качестве применения приведенной методики была произведена оценка технического 
состояния вновь поступившего в эксплуатацию двигателя  Д30КУ-154. 

 
система диагностирования, авиационный газотурбинный двигатель, нечеткая логика и нейронные 
сети, нечеткая статистика 
 

Введение 
 

Одним из важнейших условий эксплуатации со-

временных авиационных газотурбинных двигателей 

(ГТД) по техническому состоянию является наличие 

эффективной параметрической системы диагности-

рования. В настоящее время в технических подраз-

делениях авиакомпаний эксплуатируются различ-

ные автоматизированные системы диагностирова-

ния (АСД) ТС ГТД. Суть методик указанных АСД 

заключается, в основном, в формировании гибких 

или фиксированных диапазонов для регистрируе-

мых параметров по мере наработки двигателя и в 

сравнении регистрированных значений параметров 

с их точечными или интервальными оценками.  

Однако, следует отметить, что статистическая 

обработка данных по указанным методикам ведется 

с предварительным допущением о нормальности 

законов распределений значений регистрируемых 

параметров, что неблагоприятно сказывается на 

достоверности оценки ТС ГТД и обуславливает по-

явление ошибочных решений в процессе диагности-

рования [1 – 3]. Такое обстоятельство обуславливает 

создания комбинированной системы диагностиро-

вания ТС ГТД. 

Основы комбинированной системы  
диагностирования ТС ГТД 

 
Предлагается методика комбинированного диаг-

ностирования ТС ГТД основана на оценивании па-

раметров двигателя с помощью методов Soft 

Computing, нечеткой математической статистики и 

регрессионного анализа (рис. 1). 

На первом этапе процесса диагностирования (в 

начале эксплуатации), когда исходная информация 

недостаточна и нечетка, ТС ГТД оценивается с по-

мощью методов нечеткой логики (НЧ) и нейронных 

сетей (НС). Несмотря на грубые оценки параметров 

ТС ГТД, преимуществом этого этапа является воз-

можность создания первоначального образа двига-

теля по неопределенной информации.  

Одним из методов оценки ТС ГТД, применяю-

щихся на практике, является контроль уровня их 

вибраций и анализ тенденции изменения этого 

уровня в процессе эксплуатации. Применение раз-

личных математических моделей, описываемых 

уравнениями регрессии, для оценки ТС ГТД пред-

ложено в [4]. Рассмотрим математическую модель 

вибросостояния ГТД, описываемого нечеткими рег-

рессионными уравнениями: 

 А.М. Пашаев,  Д.Д. Аскеров, Р.А. Садыхов, П.Ш. Абдуллаев 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2005, № 3 (19)
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где ija~  и rsa~  – искомые нечеткие параметры. 

Ставится задача определения нечетких значений 

параметров ija~  уравнения (1) и rsa~  уравнения (2) на 

основе статистических экспериментальных нечет-

ких данных процесса, т.е. входных jx~  и 21
~,~ xx   и 

выходных Y~  координат модели. 

Рассмотрим решение данных задач с использова-

нием НЧ и НС [5 – 7]. НС состоит из соединенных 

между собой наборов нечетких нейронов. При ис-

пользовании НС для решения (1) и (2) входными сиг-

налами сети являются соответственно нечеткие зна-

чения переменной )~,...,~,~(~
21 nxxxX  , )~,~(~

21 xxX  ,     

а выходными – Y~ . 

В качестве параметров сети выступают нечеткие 

значения параметров ija~  и rsa~ . Представим нечет-

кие переменные в треугольной форме, функции 

принадлежности которых вычисляются по формуле: 
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При решении задачи идентификации параметров 

ija~  уравнения (1) и rsa~  уравнения (2) с использова-

нием НС, основной проблемой является обучение 

последних. Для обучения значений параметров вос-

пользуемся  -срезом [7]. 

Допустим, имеются статистические нечеткие 

данные, полученные на основе экспериментов. На 

основе этих входных и выходных данных составля-

ем обучающие пары для обучения сети )~,~( ТХ . Для 

построения модели процесса на вход НС подаются 

входные сигналы Х~  (рис. 2), а выходы его сравни-

ваются с эталонными выходными сигналами Т~ . 

После сравнения вычисляется значение отклонения 





k

j
jj TУЕ

1

2)~~(
2
1~ . 

С применением  -срезов для левой и правой 

части значения отклонения вычисляются по сле-

дующим формулам  

Исходные данные

Идентификация исходного многомерного
регрессионного уравнения ТС ГТД (баз.

модель) - (AL33)

Диагностика ГТД с помощью комплексного
нечеткого анализа динамики изменения
коэффициентов асимметрии и эксцесса
законов распределения регистрируемых

параметров - (AL24)

Диагностика ГТД с применением
нейронных сетей  и нечеткой

логики -(AL1)

Диагностика ГТД и использованием нечеткого
анализа изменения коэффициента асимметри

законов распределения регистрируемых
параметров - (AL22)

Диагностика ГТД и использованием нечеткого
анализа изменения коэффициента эксцесса

законов распределения регистрируемых
параметров - (AL23)

Диагностика ГТД на основе сравнения
результатов AL21, AL22, AL23 и AL24 с

помощью нечеткой логики - (AL25)

Диагностика ГТД на основе сравнения
текущей и базовой моделей - (AL35)

Идентификация  текущего многомерного
регрессионного уравнения ТС ГТД (тек.

модель) - (AL34)

Диагностика ГТД на  основе
нечеткого анализа результатов

AL1, AL2 и AL3

Рекомендации по эксплутации
ГТД

Диагностика  ГТД с помощью
нечеткой математической

статистики
(статистики высокого порядка) -

(AL2)

Диагностика ГТД с
использованием нечеткого

корреляционно-регрессионного
анализа (ридж-регрессия) - (AL3)

Диагностика ГТД  с использованием  нечетких
возможных  и  допустимых диапазонов
регистрируемых  параметров - (AL21)

Диагностика ГТД по результатам нечеткого
корреляционного анализа параметров - (AL31)

Диагностика  ГТД по результатам нечеткого
анализа динамики изменения корреляционных

связей (относительно  базовых значений и
допустимых диапазонов) - (AL32)

Диагностика ГТД на основе сравнения
результатов AL31, AL32, AL33, AL34 и

AL35 с помощью нечеткой логики - (AL36)

Диагностика ГТД с помощью
нечеткой математической  статистики
(статистики высокого  порядка) - (AL2)

Диагностика ГТД с использованием  нечеткого
корреляционно-регрессионного  анализа

(ридж-регрессия) - (AL3)

Рис. 1. Блок-схема параметрического диагностирования авиационного ГТД 
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Если для всех обучающих пар значения отклоне-

ния Е  меньше заданного, то обучение (коррекция) 

параметров сети заканчивается (рис. 3). В против-

ном случае оно продолжается до тех пор, пока зна-

чение Е не достигнет минимума. 

Коррекция параметров сети для левой и правой 

части осуществляется следующим образом: 

rs

c
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н
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c
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н
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где н
rs

c
rs

н
rs

c
rs aaaa 2211 ,,,  – старые и новые значения 

левой и правой части параметров НС; 

];,[~
21 rsrsrs aaa     – скорость обучения. 

Структура нейронной сети для идентификации 

параметров уравнения (1) приведена на рис. 4. 

Для уравнения (2) рассмотрим конкретный част-

ный случай в виде уравнения регрессии 2-го порядка 

2
202

2
120211120111000

~~~~~~~~~~~~~ xaxaxxaxaxaaY  . (3) 

Построим нейронную структуру для решения 

уравнения (2), где в качестве параметров сети вы-

ступают коэффициенты 00
~a , 10

~a , 01
~a , 11

~a , 20
~a , 

02
~a . При этом структура будет  иметь четыре входа 

и один выход (рис. 5). Используя нейросетевую 

структуру, осуществим обучение параметров сети.  

Для значения 0  получим выражения:  
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Рис.3. Схема обучения параметров (пороги, веса) сети
 (обучение с обратной связью)
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чайных чисел
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 сеть Y~X~ Пара-

метры

Рис. 3. Схема обучения параметров (пороги, веса) сети 
(обучение с обратной связью) 
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Рис. 2. Схема нейронной идентификации 
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Следует отметить, что при отрицательных значе-

ниях параметра rsa~  ( 0~ rsa ), формулы вычисления 

выражений, которые включают в себя параметры 

rsa~  в (3) и коррекция данного параметра в (4), будут 

изменять свою форму. Например, пусть 0~ rsa . То-

гда формулы вычисления четвертого выражения, 

которая включает в себя rsa~ , в (3) будет иметь вид: 

221211141 xxay  ; 211211242 xxay  , 

а коррекции: 
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Для значения 1  получим: 
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В результате обучения (4), (5) находим парамет-

ры сети, удовлетворяющие базе знаний с требуемым 

качеством обучения (рис. 3). 

Проведенные исследования показывают, что ме-

жду нечеткими термогазодинамическими и механи-

ческими параметрами двигателя существуют нечет-

кие корреляционные связи, имеющие различную 

динамику в конкретных диагностических ситуациях 

(рис. 6, табл. 1).  При этом для различных ситуаций 

развития неисправностей наблюдается разная     

динамика нечетких корреляционных связей  между  
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Рис. 5. Структура нейронной сети для уравнения регрессии второго порядка 
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Рис. 4. Структура нейронной сети для многомерного линейного уравнения регрессии 
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Рис. 6. Изменения значений коэффициентов корреляций входных и выходного параметров  
входящих в многомерное регрессионное уравнение текЗОVD )(  в эксплуатации: 

 

H_VZO – связь между  H  и  ЗОV  (коэффициент ЗОVHr , );  M_VZO – связь между M и ЗОV  (коэффициент 

ЗОVMr , );  TH_VZO – связь между *
HT  и ЗОV  (коэффициент 

ЗОH VTr ,* ); T4_VZO – связь между *
4T  и ЗОV  

(коэффициент 
ЗОVTr ,*

4
); PT_VZO – связь между Tp  и ЗОV (коэффициент ЗОT Vpr , );   PM_VZO – связь меж-

ду Mp  и ЗОV  (коэффициент ЗОM Vpr , ); TM_VZO – связь между MT  и ЗОV  (коэффициент ЗОM VTr , );  

GT_VZO – связь между TG  и ЗОV  (коэффициент ЗОT VGr , );  VPO_VZO – связь между ПОV  и ЗОV  (коэф-

фициент ЗОПО VVr , ); PH_VZO – связь между *
Hp  и ЗОV  (коэффициент 

ЗОH Vpr
,* );  KND_VZO – влияние 

НДn  и ЗОV  (коэффициент ЗОНД Vnr , );  N – число полетов  

Таблица 1 
Основные характеристики нечетких коэффициентов корреляции 

 

Коэффициенты 
корреляции YXr ,  

Среднее 
 значение YXr ,  

Минимальные 
значения YXr ,  

Максимальные 
значения YXr ,  Дисперсия  YXr ,  ),,(~

,,  YXYX rr  

BSVHr ,  0,098569 0,027764 0,171722 0,039039 (0,126, 0,098, 0,046) 

BSVMr ,  0,140608 0,070871 0,202407 0,034495 (0,157, 0,086, 0,045) 

BSH VTr ,*  –0,318031 –0,478252 –0,055527 0,111266 (–0,423, 0,056, 0,367) 

BSVTr ,*
4

 –0,126122 –0,244704 0,165399 0,131245 (–0,179, 0,066, 0,344) 

BST Vpr ,  0,127778 0,038779 0,203882 0,040909 (0,142, 0,103, 0,062) 

BSM Vpr ,  0,266707 0,090810 0,368872 0,073460 (0,348, 0,257, 0,021) 

BSM VTr ,  –0,217393 –0,451692 0,141657 0,167810 (–0,368, 0,084, 0,510 ) 

BST VGr ,  0,256634 0,076418 0,402499 0,084452 (0,288, 0,211, 0,115) 

BSFS VVr ,  0,124647 –0,189260 0,419226 0,205637 (0,222, 0,411, 0,641) 

BSH Vpr ,  –0,075837 –0,156228 0,004146 0,043771 (–-0,091, 0,066, 0,095) 

BSLP Vnr ,  0,366038 0,230781 0,463275 0,066236 (0,396, 0,165, 0,067) 
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нечеткими параметрами двигателя по мере наработ-

ки, обусловленная появлением или исчезновением 

разнообразных, воздействующих на ТС ГТД, факто-

ров. Следовательно, в любое рассматриваемое время 

эксплуатации состояние двигателя характеризуется 

нечеткой группой параметров, на значениях кото-

рых отражается наличие воздействующих факторов. 

Такое обстоятельство определяет необходимость 

применения нечеткого корреляционного анализа, 

что позволяет выбрать более адекватную модель ТС 

ГТД. Выбор модели (линейная и нелинейная) ТС 

ГТД можно проводить с помощью анализа результа-

тов комплексного сравнения значений нечетких 

корреляционных коэффициентов xyr~  и нечетких 

корреляционных отношений xy /
~ . При этом воз-

можны следующие случаи: 

a) y~  не зависит от x~ ,  то 0~~~
/  xy (нечеткий нуль); 

b) между y~  и x~ существует нечеткая линейная 

функция, т.е. 1~~~~~
/  xyxyr  (нечеткая единица);  

c) между y~  и x~  существует нечеткая нелинейная 

функция, т.е. 1~~~~~
/  xyxyr ;  

d) между y~  и x~  существует линейная регрессия, 

но нет функциональной зависимости, т.е. 

1~~~~~
/  xyxyr ; 

e) между y~  и x~ существует нелинейная регрес-

сия, но нет функциональной зависимости,  т.е.  

1~~~~~
/  xyxyr , 

где ~ , ~  – нечеткие отношения, которые опреде-

ляются значениями функций принадлежностей 

)( xyr  и )( / xy . 

Значения xyr~  и xy /
~  могут быть оценены так:  

yx
xy RR

Rr ~~
~

~


 ; 
2

2
/

/ ~

~
1~

y

xy
xy 


 ,  

где   yx
n

yxR ~~1~~~ ;  

2
2 ~1~~














  x

n
xRx ; 

2
2 ~1~~














  y

n
yRy ; 

n
yy x

xy
 


2

2
/

)~~(~  – остаточная дисперсия y~ , 

которая формируется под влиянием параметра x~ ; 

n
yy

y

2
2 )~~(~  
  – общая вариация за счет дейст-

вия всех факторов; xy~  – нечеткое частное среднее 

значение y~ , которое формируется влиянием x~ ;      

y~  – нечеткое общее среднее значение y~ . 

Проведенные исследования показывают, что за-

коны распределения параметров работы ГТД имеют 

нечеткий и неустойчивый характер (рис.7, а , б).  

Поэтому следует отметить, что корректное при-

менение корреляционно-регрессионного подхода 

требует анализа нечетких характеристик законов 

распределения параметров работы ГТД. С этой   

целью должен быть проведен нечеткий анализ ха-

рактера законов распределения параметров на осно-

ве нечетких значений коэффициентов асимметрии и 

эксцесса по следующим формулам:  

    3
3

~~~
nSPМPА  ;      3~~~~ 4

4  nSPМPЕ , 

где  PА~  и  PЕ~  – нечеткие коэффициенты асим-

метрии и эксцесса параметра P  (например, для вы-

ходного y  или входного x  параметра); 

  







 

n

i
ni PP

n
PМ

1

3
3

~~1~  – нечеткий 3-й централь-

ный момент параметра;   







 

n

i
ni PP

n
PМ

1

4
4

~~1~  – 

нечеткий 4-й центральный момент параметра; 









 




n

i
nin PP

n
S

1

2 ~~
1

1~
 – нечеткое стандартное от-

клонение параметра P  (входных и выходных пара-

метров модели технического состояния ГТД). 

Анализ показывает, что в течении последующих 

60 – 120 измерений происходит приближение законов  
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а 

б 

Рис. 7. Изменение значений коэффициентов асимметрии (а)  и эксцесса (б) законов распределений 
параметров работы ГТД в эксплуатации 

 

KND_ASI и KND_EKS – коэффициенты асимметрии и эксцесса закона распределения параметра LPn ; 

T4_ASI и T4_EKS – коэффициенты асимметрии и эксцесса закона распределения параметра *
4T ; PT_ASI 

и PT_EKS – коэффициенты асимметрии и эксцесса закона распределения параметра Tp ; PM_ASI и 
PM_EKS – коэффициенты асимметрии и эксцесса закона распределения параметра Mp ; TM_ASI и 
TM_EKS – коэффициенты асимметрии и эксцесса закона распределения параметра MT ; GT_ASI и 
GT_EKS – коэффициенты асимметрии и эксцесса закона распределения параметра TG ;  VPO_ASI и 
VPO_EKS – коэффициенты асимметрии и эксцесса закона распределения параметра FSV ; VZO_ASI и 
VZO_EKS – коэффициенты асимметрии и эксцесса закона распределения параметра BSV ;  N – число измерений 
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распределения отдельных параметров ГТД к нор-

мальному. Поэтому на втором этапе, по накоплению 

определенной информации, с помощью математиче-

ской статистики производится оценка ТС ГТД – при-

веденные и перечисленные к одному режиму пара-

метры контролируются на соответствие рассчитан-

ным их возможным и допустимым диапазонам.  

Далее с помощью метода наименьших квадратов 

(МНК) идентифицируется множественная линейная 

регрессионная модель изменения ТС ГТД. Такие 

модели составляются для каждого исправного под-

контрольного двигателя парка в их начальном пе-

риоде эксплуатации. При этом на основе анализа 

изменения значений коэффициентов регрессии (ко-

эффициентов влияния) модели по всему парку с по-

мощью математической статистики для них форми-

руются базовые и допустимые диапазоны [1 – 3].  

На третьем этапе (для более 120 измерений) с по-

мощью МНК проводится углубленный анализ ТС 

ГТД, суть которого заключается в составлении фак-

тической модели ТС ГТД и сравнении фактических 

коэффициентов влияния с их базовыми или допусти-

мыми диапазонами. Выход значения коэффициентов 

влияния за указанные диапазоны позволяет сделать 

вывод о значимом изменении физического процесса, 

оказывающего влияние на конкретный параметр ра-

боты ГТД. Устойчивый выход одного или нескольких 

коэффициентов влияния за указанные диапазоны 

свидетельствует о дополнительном признаке неис-

правности и позволяет конкретизировать адрес и 

возможную причину неисправности. При этом  для 

получения устойчивых МНК оценок используются 

методы конфлюэнтного анализа и ридж-оценки [8]. 

В целях прогнозирования ТС ГТД коэффициен-

ты регрессии аппроксимируются по наработке по-

линомами второй и третьей степени. Рассмотрено 

кусочно-полиномиальное сглаживание с автомати-

ческой стыковкой: используется МНК, сплайны и 

гладкие восполнения.   

В качестве примера по применению указанной 

методики было изучено изменение ТС, вновь посту-

пившего в эксплуатацию двигателя Д-30КУ-154, 

который в течении 2600 часов эксплуатировался без 

всяких замечаний. 

На предварительном этапе, когда число измере-

ний 60N , ТС ГТД описывается нечетким линей-

ным регрессионным уравнением (1). Идентифика-

ция нечеткой линейной модели ГТД производится с 

помощью НС, структура которой приведена на     

рис. 4. При этом за выходной параметр модели при-

нимается вибрация задней опоры двигателя ЗОV : 

.~~~~~~~~~~~~
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(6) 

А на последующем этапе для каждого текущего 

измерения 60N , когда наблюдается нормальное 

распределение параметров работы двигателя, виб-

рационное состояние ГТД описывается линейным 

регрессионным уравнением 

.
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(7) 

В результате проведенных исследований для из-

меняющегося ТС рассматриваемого двигателя была 

выявлена определенная динамика изменения значе-

ний коэффициентов регрессии, которая приведена в 

[1 – 3]. Для третьего этапа получены следующие до-

пуски на коэффициенты регрессии (коэффициенты 

влияния различных параметров на вибрацию) линей-

ного многомерного регрессионного уравнения (6): 

частота вращения двигателя ( КНДn ) – 1,3310–2  

1,9610–2; давление топлива ( Tp )-2,810–2  3,710–2; 

расход топлива ( TG ) – 0,510–3  1,110–3; температура 

газов за турбиной ( *
4T ) – 2,110–3  3,210–3; давление 

масла ( Mp ) – 0,289  0,374; температура масла ( MT ) – 

0,026  0,084; вибрация передней опоры ( ПОV ) –  

0,22  0,53; давление атмосферы ( *
Hp ) – 1,44  3,62; 

температура атмосферы ( *
HT ) – (– 4,110–2)  (–2,9    

 10–2)); скорость полета (число Маха полета) –      

1,17  1,77;   высота полета ( H )  –  0,110–3   0,210–3.     
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Рис. 8. Изменения значений коэффициентов влияния параметров, входящих в многомерное регрессионное 
уравнение текЗОVD )(  на  ЗОV в эксплуатации: 

а) VZO_H – влияние H  на  ЗОV  (коэффициент 1a );  б) VZO_M – влияние M на ЗОV  (коэффициент 2a );          

в) VZO_TH – влияние  *
HT  на ЗОV  (коэффициент 3a ); г) VZO_KND – влияние  НДn  на ЗОV  (коэффи-         

циент 5a ); д) VZO_T4 – влияние *
4T  на ЗОV  (коэффициент 6a );  е) VZO_PT – влияние Tp  на  ЗОV  (коэффи-

циент 8a ); ж) VZO_PM – влияние Mp  на ЗОV  (коэффициент 9a ); з)  VZO_TM – влияние  MT   на  ЗОV       
(коэффициент 10a );  и) VZO_GT – влияние TG   на ЗОV  (коэффициент 7a );  к) VZO_VPO – влияние ПОV       

на ЗОV   (коэффициент 11a );    л) VZO_PH – влияние *
Hp  на ЗОV  (коэффициент 4a );   N – число полетов 
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В пределах указанных допусков производится 

аппроксимация текущих значений коэффициентов 

регрессии полиномами второй и третьей степени с 

помощью МНК и с использованием кубических 

сплайнов (рис. 8). 

 

Заключение 
 

1. Показано, что применение методов Soft 

Computing в распознавании технического состояния  

авиационных газотурбинных двигателей имеет оп-

ределенные преимущества по сравнению с традици-

онными вероятностно-статистическими подходами. 

Предлагаемые методы могут быть использованы  

независимо от вида распределения параметров рабо-

ты газотурбинного двигателя, тем более, что на ран-

ней стадии работы двигателя из-за ограниченного 

объема информации вид распределения параметров 

трудно установить.  

2. Проведенные исследования доказывают неус-

тойчивую динамику характера законов распределе-

ния параметров газотурбинного двигателя при его 

установившемся режиме работы, что требует диф-

ференцированного применения методов Soft Compu-

ting по мере увеличения наработки двигателя.  

3. Комплексным анализом установлено, что ме-

жду нечеткими термогазодинамическими и механи-

ческими параметрами двигателя существуют нечет-

кие связи, имеющие различную динамику в кон-

кретных диагностических ситуациях. Следователь-

но, в любое рассматриваемое время эксплуатации 

ТС ГТД характеризуется нечеткой группой пара-

метров, выявление которых требует применение 

нечеткого анализа. 

Предлагаемая методика позволяет также прогно-

зировать безопасную наработку двигателя. Она дает 

устойчивые результаты и может быть рекомендова-

на к практическому использованию для АСД, где в 

качестве исходной информации являются данные 

различных систем регистрации. 
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МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ ОПИСАНИЯ ГАЗОДИНАМИЧЕСКИХ СРЕД 
В СИСТЕМАХ ВИЗУАЛИЗАЦИИ РЕАЛЬНОГО ВРЕМЕНИ 

 
Предлагается модель описания газодиномических объектов, позволяющая определять параметры 
объекта в любой момент времени в любой точке. Анализируются различные виды расчетных сеток, 
которые могут быть использованы при расчете газодинамических объектов, и оценивается 
эффективность их применения при синтезе изображений этих объектов . Результаты могут быть 
использованы при разработке систем визуализации реального времени для авиационных и космических 
тренажеров. 
 
газодинамический объект, метод «крупных частиц», плотность, давление, вектор скорости, поток 
массы, координатная сетка, квант времени, система визуализации 
 

Введение 
 
При формировании изображения в системах син-

теза визуальной обстановки значительное внимание 

уделяется отображению различных природных яв-

лений. Визуализация таких природных явлений, как 

марево перегретого воздуха или струя турбулентно-

го течения за соплом реактивного двигателя необ-

ходимы в тренажерах летательных аппаратов, так 

как значительно повышают реалистичность полу-

чаемого изображения и помогают приблизить ре-

жим обучения пилота на тренажере к большей ре-

альности.  

Для визуализации указанных природных явлений 

необходимо иметь математическое описание и дан-

ные о газодинамических параметрах отображаемой 

среды. Существующие методы синтеза изображений 

указанных явлений не имеют такого описания и 

лишь визуально имитируют их [1].  

Для получения необходимого описания за осно-

ву взят численный «метод крупных частиц» [2 – 4], 

использование которого граничит с проведением 

численного эксперимента. С помощью метода круп-

ных частиц возможно описать поведение широкого 

спектра газодинамических систем. Указанный под-

ход является развитием метода частиц в ячейках 

Френсиса Харлоу [3] и широко применяется для 

исследования течений газа при наличии больших 

деформаций и перемещений.  

Предлагаемое ниже математическое описание 

позволяет с достаточной степенью достоверности 

синтезировать изображения подобных явлений, так 

как физически точно описывает эти явления. 

 
Метод крупных частиц 

 
Основная идея метода крупных частиц состоит в 

расщеплении по физическим процессам исходной 

нестационарной системы уравнений Эйлера, запи-

санной в форме законов сохранения [2, 3]. Среда 

здесь моделируется системой из жидких крупных 

частиц (в дальнейшем будем определять как ячейку 

эйлеровой сетки). Расчет каждого временного шага 

(вычислительного цикла) в свою очередь разбивает-

ся на три этапа: 

1) эйлеров этап, когда пренебрегаем всеми эф-

фектами, связанными с перемещением ячейки коор-

динатной сетки (потока массы через границы ячейки 

нет), и учитываем эффекты ускорения жидкости 

лишь за счет давления; здесь для крупной частицы 

определяются промежуточные значения искомых 

параметров потока ),,( Evu  (рассмотрен двумер-

 В.М. Гусятин, В.Н. Сидоров 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2005, № 3 (19)
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ный случай, u и v – скорости по соответствующим 

осям, Е – энергия ячейки); 

2) лагранжев этап, где при движении жидкости 

вычисляются потоки массы через границы эйлеро-

вых ячеек; 

3) заключительный этап – определяются в но-

вый момент времени окончательные значения газо-

динамических параметров потока ),,,(  Evu  (   - 

плотность вещества в ячейке) на основе законов 

сохранения массы, импульса и энергии для каждой 

ячейки и всей системы в целом на фиксированной 

расчетной сетке. 

Остановимся подробнее на разностных уравне-

ниях всех трех этапов расчета. Для простоты изло-

жения возьмем двумерный, т.е. плоский случай. 

Первый этап. Для системы, заданной в декарто-

вых координатах, явные конечно-разностные урав-

нения первого порядка точности по времени и вто-

рого порядка по пространству представлены сле-

дующими формулами [1, 2]: 
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где р – давление; n – номер итерации, для которой 

производится расчет; x , y  – линейные размеры 

ячейки; t  – квант времени; ρ – плотность вещества 

в ячейке. 

Величины с дробными индексами, относящиеся 

к границам ячеек, находятся, например, так: 
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В приведенных уравнениях Evu ,,  – промежу-

точные значения параметров потока на слое tt n  , 

полученные в предположении заторможенности поля 

плотности без учета перемещения среды. 

Второй этап. Поток массы nM  определяется 

по формулам первого порядка точности:  
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Третий этап. Уравнения этого этапа представ-

ляют собой следующие законы: 

– сохранения массы М;  

– сохранения импульса Р;  

– сохранения полной энергии Е,  

записанные для данной ячейки в разностной форме: 
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где n
грM  – масса газа, которая пересекла за время 

t  одну из границ рассматриваемой ячейки; сум-

мирование производится по всем сторонам ячейки; 

аналогичным образом понимаются следующие 

суммы: 

 n
грP ;   n

грE . 

Окончательные значения параметров потока 

),,(, EvuX  

на новом временном слое  

ttt nn 1  

вычисляются по следующим формулам: 
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Соотношение (5) справедливо, когда поток вте-

кает в ячейку ),( ji  через все стороны. При реализа-

ции произвольного направления течения жидкости 

необходимо ввести функцию n
jiD , , которая опреде-

ляет направление движения жидкости через грани-

цы расчетных ячеек. Пронумеруем все стороны 

ячейки ),( ji  индексом k = 1, 2, 3, 4. 

Определим значение )(, kD n
ji , относящееся к 

стороне k, следующим образом: 
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Тогда получаем: 
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Анализ расчетной сетки 

 
Использовании метода «крупных частиц» для 

составления математического описания рассматри-

ваемых явлений с последующей их визуализацией в 

режиме реального времени сопровождается жестки-

ми требованиями ко времени счета. В связи с этим 

возникает задача оптимизации размера ячеек рас-

четной сетки таким образом, чтобы сократить их 

количество при сохранении детализации описания 

отображаемого явления на таком уровне, при кото-

ром в процессе итерационного счета не изменяется 

его физическая природа. Физическая природа ото-

бражаемого явления может измениться в том слу-

чае, когда в связи с большими линейными размера-

ми ячеек расчетной сетки или большого кванта вре-

мени в процессе счета пропускаются малые возму-

щения. Возникающие ошибки впоследствии накап-

ливаются и приводят либо к расхождению 

алгоритма, либо к несоответствию параметров сре-

ды с аналогичными параметрами, полученными в 

результате более точных вычислений. Для опти-

мального построения расчетной сетки необходимо 

определить зависимость между линейными пара-
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метрами ячейки сетки и квантом времени одной 

итерации с параметрами, характеризующими со-

стояние газодинамической среды. 

Для разностороннего и как можно более полного 

описания поведения газодинамических сред с по-

следующей их визуализацией, в работе рассмотрены 

два природных явления, которые значительно раз-

личаются по своей природе. Одно из них – марево 

перегретого воздуха над нагретой поверхностью. 

Это явление характеризуется, с одной стороны, 

большими линейными размерами, а с другой – отно-

сительно небольшими температурами и скоростями.  

Второе – турбулентная струя, истекающая из сопла 

реактивного двигателя самолета. Это явление харак-

теризуется достаточно компактной локализацией в 

пространстве, однако имеет высокую температуру 

истекающих газов, большие значения скоростей и 

давления. Таким образом, приведенные явления 

охватывают широкий спектр поведения газодина-

мического поля. Рассмотрим типы расчетных сеток, 

которые могут быть использованы при описании 

поведения и визуализации указанных природных 

явлений. При построении расчетных сеток были 

выбраны статические сетки. Статические сетки при 

проведении расчетов, связанных с аппроксимаций 

газодинамических величин в рамках рассматривае-

мого объекта, позволяют снизить затраты как про-

цессорного времени, так и памяти. Кроме того, ста-

тические сетки упрощают процесс нахождения газо-

динамических параметров поля в процессе визуали-

зации объекта. Все это в целом создает предпосылки 

к тому, чтобы процесс расчета параметров поля и 

визуализацию оказалось возможным выполнять в 

режиме реального времени. 

Рассмотрим турбулентную струю за соплом ре-

активного двигателя. Поскольку сопло реактивного 

двигателя является фигурой вращения, то при опи-

сании этого явления целесообразно использовать 

цилиндрическую систему координат. На рис. 1 

представлены геометрические элементы задачи. Ось 

симметрии сопла реактивного двигателя (рис. 1, а)  

совпадает с направлением оси H. Таким образом, 

положение точки описывается радиусом R, высотой 

H и углом поворота β. Преимуществом этой коор-

динатной сетки является, в первую очередь, простое 

вычисление объема и граничных площадей тех яче-

ек, которые частично занимаются твердой, непро-

ницаемой для газа оболочкой, т.е. стенками реак-

тивного сопла. К достоинствам этой координатной 

сетки можно отнести простоту вычисления потоков 

массы через границы ячеек. На рис. 1, б приведена 

геометрия отдельной ячейки координатной сетки. 

Вектор скорости ячейки газодинамического поля 

представлен тремя проекциями  WUV .,  на соот-

ветствующие оси координат. Соответствующие 

проекциям скорости потока масс определяются 

относительно следующих границ ячейки: 

4433 ABBA , 3322 ABBA , 4321 BBBB . 
 

а          б 
Рис. 1. Геометрические элементы задачи 
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Таким образом, величины, необходимые для 

расчета и связанные с геометрическими параметра-

ми объекта, имеют вид: 

)12(
2




 rn
N

hrV ; 

  )12( 


 rq n
N

rS ;                  (9) 

hrS j  ; 

h
N

nrS r
r 




2  , 

где V  – объем ячейки координатной сетки; qS  – 

площадь стенки ячейки, соответствующая фигуре 

4321 BBBB ; jS  – площадь стенки ячейки, соответст-

вующая фигуре 3322 ABBA ; rS  – площадь стенки 

ячейки, соответствующая фигуре 4433 ABBA ; r  – 

дискретизация по радиусу; h  – дискретизация по 

координате H; N  – количество ячеек по координате 

j, т.е. по углу β; rn  – номер анализируемой ячейки 

по радиусу. 

К недостаткам следует отнести явную избыточ-

ность этой координатной сетки. Избыточность про-

является в том, что по всей координатной сетке 

размеры ячеек одинаковы вне зависимости от ско-

ростей движения газа и возможных возмущений 

потока.  

Особенно это проявляется возле объемов, кото-

рые находятся в непосредственной близости от гра-

ничных условий различного рода. Так, например, в 

начале координатной оси H мы имеем граничные 

условия по потоку, втекающему в моделируемую 

область. Этим граничным условиям соответствует 

большая скорость потока по оси H. Для обеспечения 

устойчивости алгоритма необходимо выполнить 

соответствие [2 – 4]: 

0

min
3 c
ht


  , 

где minh  – минимальные линейные размеры ячейки 

расчетной сетки, а значение 0c  численно равно 

скорости звука в данной среде (в случае, если ско-

рость движения среды относительно осей координат 

больше, чем скорость звука, то 0c  равно этой ско-

рости). 

Однако по мере удаления по оси H от начала от-

счета скорость потока относительно этой оси пада-

ет, что, в свою очередь, уменьшает возможные воз-

мущения потока и позволяет увеличивать размер 

ячеек по оси H, не теряя необходимой точности 

описания газодинамического поля. Это приводит к 

сокращению числа расчетных ячеек при моделиро-

вании одного и того же газодинамического объема. 

Следовательно, сокращается время расчета одной 

итерации алгоритма при сохранении необходимой 

точности описания объекта.  

Аналогичные соображения могут быть приведе-

ны по отношению и к радиусу R.  

На рис. 2 показан примерный вид расчетной сет-

ки, оптимизированной по количеству расчетных 

ячеек. 

Рис. 2. Цилиндрическая расчетная сетка  
c приростом длины ячейки по осям R и H 

 
Преимуществом этой сетки является наиболее 

рациональное распределение ячеек, необходимых 

для описания исследуемого объекта.  

К недостаткам приведенной координатной сетки 

относятся значительно усложненные математиче-

ские выкладки, описывающие объем ячеек и их 

граничные площади.  

Кроме этого возникают большие проблемы при 

вычислении потоков масс через границы ячеек рас-

R 

R 

H 
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четной сетки, так как приходится учитывать перенос 

масс из ячеек, которые непосредственно не граничат 

с анализируемой ячейкой.  

Ниже приведены соотношения применительно к 

приведенной на рис. 2  расчетной сетке.  

Предположим, что для описания используется 

следующая функция: 

)1(  q
n nRRR . 

Тогда: 

));1()2(())2()2()12((1 


 rqrqrq nnRRnnFactnRnR
N

S  

));1()1(())2()1()12(( 


 rqrqrq nnRRnnFactnRnR
N

S  

))1(()(
2
1
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2
1
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));1(())32()1(22( 


 qqrrr nQQnnFactRnR
N

S

где V  – объем ячейки расчетной сетки; qS , 1qS , 

jS , rS  – площади стенок ячейки относительно 

соответствующих координат; R  – дискретизация 

по радиусу; Q  – дискретизация по координате H; 

R  – прирост длины ячейки в зависимости от но-

мера по H в дискретизации по радиусу; Q  – при-

рост длины ячейки относительно оси H в дискрети-

зации по этой оси; N  –  количество ячеек по коор-

динате j, т.е. по углу; rn  – номер анализируемой 

ячейки по радиусу; qn  – номер анализируемой 

ячейки по оси H. 

Следует заметить, что вычисление приведенных 

параметров для дробных ячеек, т.е. ячеек, в состав 

которых входят поверхности, непроницаемые для 

газодинамического поля, представляет еще боль-

шую сложность. В связи с этим в системах реально-

го времени использование этой расчетной сетки 

нерационально, так как выигрыш по количеству 

ячеек нивелируется сложностью расчета параметров 

самих ячеек. 

Компромиссным является вариант, при котором 

размер ячеек в направлении радиус-вектора остается 

неизменным. В этом случае получаем значительную 

экономию по количеству ячеек расчетной сетки за 

счет изменения размеров ячеек относительно оси H 

при сохранении простоты вычислений. Таким обра-

зом, с точки зрения скорости вычислений итерации 

при сохранении достаточной для системы визуали-

зации точности рациональная расчетная сетка имеет 

вид, приведенный на рис. 3. 

Основой расчета ячеек этой сетки являются со-

отношения (9), за исключением того, что добавляет-

ся прирост длины ячейки относительно оси H в 

зависимости от анализируемой ячейки. Вычисление 

величины прироста длины ячейки аналитическим 

путем является сложной задачей в связи с неодно-

родностью распределения газодинамических пара-

метров среды в рамках расчетной сетки. Алгоритм 

выбора прироста длины ячейки будет рассмотрен в 

последующих публикациях. 

Рис. 3.  Цилиндрическая расчетная сетка  
с приростом длины ячейки по оси H 

R 

R 

H 



Аэродинамика, динамика, баллистика и управление полетом летательных аппаратов 49 

Природное явление, называемое «марево пере-

гретого воздуха», характеризуется большими ли-

нейными размерами и относительной равномерно-

стью газодинамических параметров на всем протя-

жении анализируемого объекта. В связи с этим при 

описании объекта целесообразно использовать пря-

моугольную координатную сетку. Кроме того, сле-

дует заметить, что при удалении от нагреваемой 

поверхности возмущения газодинамического поля 

убывают. Это дает нам возможность вдоль коорди-

наты, ось которой перпендикулярна нагреваемой 

поверхности, равномерно увеличивать линейный 

размер ячейки. Увеличение размеров ячеек не при-

водит к потере точности и в тоже время сокращает 

время расчета одной итерации в связи с уменьшени-

ем количества анализируемых ячеек.  

 
Заключение 

 

1. Выбран метод описания газодинамических 

сред для дальнейшего использования в системах 

визуализации.  

2. Определен набор уравнений для описания ка-

ждого этапа алгоритма, описывающего газодинами-

ческий объект (1 – 9). 

3. Предложенное описание позволяет проводить 

визуализацию сложных многокомпонентных газо-

динамических систем, в том числе течений с излу-

чением. 

4. В описании заложена возможность гибкого 

управления параметрами модели газодинамического 

поля, что, в свою очередь, дает возможность отобра-

зить процесс взаимодействия газодинамического 

объекта с другими объектами сцены. 

5. Описание может быть использовано в инже-

нерных расчетах и научных исследованиях с после-

дующей визуализацией результатов. 

Дальнейшие работы направлены на решение 

следующих задач:  

– оптимизация строения расчетной сетки; 

– оптимальный выбор кванта времени итерации 

и линейных размеров расчетной сетки для ускоре-

ния процесса визуализации при сохранении требуе-

мой точности вычислений и др. 
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ANALYSIS OF COCKPIT ECOLOGY AND ITS INFLUENCE  
ON OPERATOR AND TRANSPORT SAFETY 

 
The influence of hazardous substances and materials present in the working environment on operator safety and 
transport safety is considered. The principles of the problems are stipulated. The classification of negative factors 
of pilot’s working environment is proposed. 
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Introduction 

 
The importance of transport safety is underlined by 

recent accidents and crashes statistics and by scores of 

publications concerning the anticipated topic.  

The operator (i.e. pilot, driver, train operator, etc.) is 

considered responsible for up to 80% of all accidents. 

The purpose of the presented article is to analyze the 

influence of hazardous factors on operator (pilot) and its 

farther implication on aviation safety. 

 
Principles of the problem 

 
The problem of securing safety in transport is com-

plex and multi-factor. The following major factors lead 

to accidents and/or crashes: 

 human factors (operator’s psychophysiology, er-

roneous and/or untimely perception of the situation (in-

cluding visual perception), level of professional skills, 

types and efficiency of operator training (controlling), 

influence of medicine and other foreign substances etc.) 

[1]; 

 runways factor (the widths, lengths, runway 

pavement type and conditions etc.); 

 aircraft (vehicle) factor (technical conditions, vi-

sibility, concentration of fumes and evaporations in the 

cockpit, environment and working environment condi-

tions etc.); 

 weather conditions; 

 etc. 

In accordance with chosen direction of investigation 

the in-depth analysis of working environment and its 

influence on operator’s psychophysiology (specifically, 

the influence of hazardous substances on pilot or driver) 

and thus its would be negative influence on transport 

safety was made. 

The main aim of research is enhancement of safety 

in transport (it should be noted that similar factors influ-

ence the safety of automobile and railway transport) by 

implementing the measures allowing to eliminate or 

minimize the negative influence of working environ-

ment on operator; the other aim is the development of 

methods for assessment of such hazardous factors on 

operator’s (pilot’s) professional activities. 

While accessing the influence of working (cockpit) 

environment on transport safety one should define the 

main factors the operator is exposed to; the proper clas-

sification of the later factors should also be done. In 

general all factors are divided in two separate groups.  

 
Group 1.  Physical Factors 

 
1. Meteorological Factors (Microclimate): 

a) internal air temperature; 

b) humidity; 

c) air movement; 

 O.M. Papchenko, A.V. Gusev 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2005, № 3 (19)
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d) infrared radiation. 

2. Radiation: 

a) ionizing;  

b) ultraviolet;  

c) light; 

d) high-frequency. 

3. Oscillation and Vibration: 

a) Acoustical Vibrations (noise); 

b) Mechanical Vibrations (overall and local vibra-

tions and oscillations and jolting). 

4. Air Dust Content (Dusting). 

 
Group 2. Chemical Factors 

 

1. Technical Solvents. 

2. Synthetic Polymers. 

3. Carbon Dioxide. 

4. Other non-organic gases and evaporations. 

5. Metals and its compounds. 

6. Fuels and Combustible Materials. 

7. Motor oils, Lubricants and Cooling Liquids. 

8. Organic Substances, which are being used, for      

example, in Agricultural Aviation. 

The methods of assessment of working environment 

influence on human should be based on: 

 measurement and assessment of separate (spe-

cific) factor’s intensity (levels of concentration); 

 comparison of obtained results with existing 

norms (standards);  

 assessment of changes in operator’s psycho-

physiological parameters under the influence of specific 

working environment’s hazardous factor (being studied) 

and under the influence of working environment as a 

whole.  

One more aim of the presented research is the devel-

opment of specific norms (standards) (sanitary norms) 

and recommendations and development of technical 

means allowing to adhere to proposed recommenda-

tions.  

 It should be noted that the sanitary norms (occupa-

tional hygiene) are quantitative indexes, which charac-

terize the accordance of working environment with 

physical needs of human body. 

 Table 1 
Factors, which influence the operator 

Parameter Comfort  
zone 

Allowed  
values  

Carbon Dioxide,      
         mg/l 0 – 0,016 0,4 

Oxygen, % 15 – 60 > 60 
Air velocity,  

м/s 0,39 – 0,57 <0,14  >1,4 

Humidity,  
%(*) 30 – 70 <10  > 90 

Temperature,  
оС (*) 17 – 24 <12  > 38 

Acceleration,  
m/s2 0 – 0.1 >1,0 

Current,  
mA (at 50 hertz) 0 – 1 >10 

Illumination,  
lux 200 – 1000 100000 

Noise, decibel   
 (permanent silence 

is prohibited) 
0 – 85 > 94 

Frequency of Vi-
bration, hertz 0 – 1 10 

Other factors Should be 
studied 

Should be 
studied 

*) interrelated parameters  
 

The decision of a problem 
 

Microclimate is defined by the combination of tem-

perature, humidity and air velocity. The optimal tem-

perature (OT) allows to provide the highest working 

capacity and dependability of operator. The changes of 

temperature relative to OT (especially for extended pe-

riods) leads to increase in operator response, fatigue and 

as the result – leads to decrease of safety levels. 

    The humidity and air velocity significantly influ-

ence the body heat regulation. For example, low tem-

perature and high humidity leads to increase of body 

heat emission and thus results in intensive cooling of 

body. The high temperature and high humidity leads 

termination of body heat emission and thus results in 

overheating of body. 

The air velocity in the cockpit (cabin) also signifi-

cantly influences the human.  
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For initial practical purposes the following equation 

could be recommended [2]: 

...04,009,012,08,7  pttS ea  

2/1)8,37(03,0... vta  , 

where S – “comfortable state of the operator” index;  

at  – air temperature;  

et  – average temperature of surrounding objects and 

hull (average environment temperature);  

v  – air velocity (measured in several locations of 

cockpit);  

p  – water evaporation pressure. 

The above equation allows to subdivide cockpit en-

vironment conditions into quality groups. 

In the view of the authors, currently existing list of 

hazardous materials influencing the pilot safety is insuf-

ficient. 

The major hazardous substances are in accordance 

with Table 1. It can be seen that a lot of the factors (pre-

sented in the classification) are not anticipated and taken 

into account.  

The current statistics show that concentration some 

potentially hazardous substances present in cockpit (es-

pecially in newly manufactured vehicles) is many times 

above allowed (above norms).    

In several cases hazardous fumes led to extensive al-

lergies, to severe fatigue and even loss of consciousness 

by the operator.  

All the potential hazardous material and their 

sources and their influence on pilot safety should be 

studied. 

Intensity and character of noise and vibration influ-

ence depends on their type, source and the levels.   

For example, the sources of noise and vibration in 

vehicle are: 

 engines; 

 hydraulics system; 

 elements of the hull. 

Noise leads to: 

 increase of operator’s response time; 

 deterioration of operator’s visual apparatus per-

formance; 

 deterioration of operator’s movement coordina-

tion; 

 deterioration of operator’s vestibular apparatus.  

 
The conclusions 

 
As shown above the substantial changes of opera-

tor’s psycho-physiological parameters caused by work-

ing environment lead to significant decrease of operator 

safety and to according decrease of transport safety. All 

the presented hazardous factors should be studied and 

taken into account (in accordance with the classification 

proposed by the authors of the article).  

The further research of aviation safety are directed at 

research of: 

 defining all possible negative factors, which in-

fluence the pilot (operator); 

 defining hazardous substances and their sources; 

 determine the relation of aviation safety and ac-

tion of hazardous materials (working environment) on 

pilot (operator); 

 development of measures and technical means 

(devices) to eliminate the influence of above negative 

factors on pilot.  

 
References 

 
1. Gusev A.V., Papchenko O.M. Development of 

method for assessing the efficiency of visual informa-

tion acquisition by the operator // Авиационно-

космическая техника и технология. – 2005. – № 2. – 

P. 28 – 30. 

2. Flenuvich S. at all. Ergonomics. – W.: K&W,– 

1998. – 395 p. 
 

Поступила в редакцию 21.04.05 
 

Рецензент: д-р техн. наук, проф. Н.Н. Дмитриев, 
Национальный транспортный университет, Киев. 
 



Аэродинамика, динамика, баллистика и управление полетом летательных аппаратов 53 

УДК 629.734.7 
 
П.И. ИВАНОВ 
 
НИИ аэроупругих систем, АР Крым, Украина 
 

ДВЕ СТРАТЕГИИ ДАЛЬНЕГО НАВЕДЕНИЯ  
УПРАВЛЯЕМОЙ ПЛАНИРУЮЩЕЙ ПАРАШЮТНОЙ СИСТЕМЫ НА ЦЕЛЬ 

 
В работе рассматриваются два варианта стратегий наведения управляемой парашютной системы (УППС) 
на цель по критерию минимально возможного удаления точки посадки в случае недолета до цели.  

 
управляемая планирующая парашютная система, стратегия дальнего наведения 

 

Введение 
 

Проблема поиска стратегий наведения управляе-

мой парашютной системы на цель по критерию ми-

нимально возможного удаления точки посадки в 

случае недолета до цели при случайном распределе-

нии ветра по высоте является одной из актуальных 

проблем и связана с задачей обеспечения посадки 

систем груз-парашют на площадки ограниченных 

размеров. 

Последние результаты и материалы, в которых 

начато решение данной задачи и на которые в дан-

ной статье делаются ссылки, изложены в работах 

[1 – 4]. Нерешенная на сегодняшний день часть об-

щей проблемы, которой посвящена данная работа, 

связана с построением моделей дальнего наведения 

управляемой парашютной системы на цель, что по-

зволит в дальнейшем продвинуться вперед в реше-

нии задач наведения и повысить надежность достав-

ки грузов к цели.  

Целью настоящей работы является исследова-

ние  стратегий дальнего наведения управляемой 

планирующей парашютной системы на цель по кри-

терию минимально возможного удаления точки по-

садки от цели в случае недолета до цели.    

 
Исследование стратегий 

 
Выбор стратегий управления системой груз-

планирующий парашют на этапе дальнего наведе-

ния предполагает выбор концепций при построении 

математической модели для навигационной про-

граммы дальнего наведения. В качестве основных 

концепций были выбраны следующие.  

1. Система груз – УППС может проходить не-

сколько слоев атмосферы с различными (случайны-

ми) скоростями и направлениями вектора ветра W . 

2. Горизонтальная составляющая воздушной 

скорости движения системы гV  сравнима со скоро-

стью ветра, т.е. гV W  и гVW 2,10  .  

3. Вывод системы на курс к цели всегда выпол-

няется с некоторой погрешностью, которую в ряде 

случаев приходится корректировать. 

4. Необходимо обеспечить минимизацию энерго-

затрат на управление. 

В полете необходимо постоянно (используя дан-

ные системы глобального геопозиционирования 

GPS) отслеживать изменения в направлении и ско-

рости ветра и принимать меры (пользуясь органами 

управления) к сохранению общего курса системы. 

Под общим курсом системы понимается либо 

ориентация вектора горизонтальной составляющей 

гV  воздушной скорости системы (ее продольной 

оси) на цель, либо ориентация вектора путевой ско-

рости ПV  на цель O . Это, в свою очередь, соответ-

ственно определяет две стратегии управления сис-

темой – А и В. 

 П.И. Иванов 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2005, № 3 (19)



Аэродинамика, динамика, баллистика и управление полетом летательных аппаратов 54

Курсом системы будем называть выбор стратегии А 

– ориентации вектора горизонтальной составляю-

щей гV  воздушной скорости системы (ее продоль-

ной оси) на цель и характеризовать его углом     – 

отклонения вектора гV  от оси Ox  по часовой 

стрелке. Ось Ox  ориентирована на север.  

Путевым курсом системы будем называть вы-

бор стратегии B – ориентации вектора путевой ско-

рости системы ПV  на цель O  и характеризовать 

его углом   – отклонения вектора ПV  от оси Ox  

по часовой стрелке. На этапе дальнего наведения, 

после сбрасывания системы с носителя и ориента-

ции ее на цель, можно использовать любую страте-

гию дальнейшего продвижения к цели, А или В. 

 

Разработка стратегии А 

 

Стратегия А заключается в постоянной ориента-

ции продольной оси системы (вектора горизонталь-

ной составляющей воздушной скорости гV ) на 

цель. 

При реализации стратегии А необходимо рас-

смотреть два случая. 

1. Ветер встречный (от цели). 

Минимизируется возможное удаление от цели 

после посадки при встречном (от цели) ветре. Это 

достигается тем, что: 

а) путевая скорость ПV  удаления от цели (если 

вдруг окажется, что W > гV ) должна быть как 

можно меньше; 

б) направление продвижения к цели – как можно 

ближе, т.е. угол   между вектором ПV  и направле-

нием на цель должен быть минимальным из всех 

допустимых. 

Удовлетворить одновременно двум последним 

требованиям невозможно но, как показывают ис-

следования, можно найти для них точку компро-

мисса, которой удовлетворяет именно условие ми-

нимизации возможного удаления от цели после по-

садки. 

2. Ветер попутный (к цели). 

В данном случае, минимизировать возможное 

удаление от цели означает минимизацию времени 

прибытия в район цели, а значит, максимизацию 

запаса высоты к моменту прибытия к цели, что по-

зволит построить требуемый маневр для точного 

выхода в цель. 

Это можно сделать за счет того, что: 

а) путевая скорость ПV  приближения к цели 

должна быть как можно больше; 

б) угол   между вектором ПV  и направлением на 

цель должен быть минимальным из всех возможных. 

Удовлетворить одновременно двум последним 

требованиям а) и б) можно только при строго по-

путном ветре и курсе системы на цель. 

В случае наличия угла между направлением по-

путного ветра и направлением курса системы суще-

ствует компромисс, который, как следует из резуль-

татов проведенных испытаний, заключается в том, 

чтобы непрерывно сохранять курс системы, т.е. на-

правление вектора гV  на цель. 

Для сохранения постоянным курса на цель необ-

ходимо непрерывно корректировать курс системы 

систематическими управляющими воздействиями, 

что приводит к большому расходу энергии аккуму-

ляторов, питающих работу сервомеханизмов. Нужно 

выбрать стратегию «экономного управления» – не-

большое количество управляющих воздействий при 

максимальном конечном эффекте – выход в плос-

кость глиссады предпосадочного планирования 

(ГПП) и непосредственно на ГПП. 

Здесь можно выбрать стратегию полета по пря-

мой с курсом, пересекающим плоскость ГПП (сори-

ентировав систему и выдержав курс до входа в зону 

разворота для выхода на ГПП) и проверить возмож-

ность выхода на ГПП. Эта стратегия минимизирует 

расход энергии (правда, за счет небольшой потери 

высоты к моменту выхода на ГПП). Если эта страте-
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гия не дает возможности выхода на ГПП (или над 

ГПП), то в этом случае в середине траектории поле-

та нужно выполнить корректировку курса продоль-

ной осью системы на цель и вновь проверить воз-

можность выхода на ГПП (или над ГПП) с нового 

пересекающегося курса. Если и эта стратегия не 

даст положительного результата, то при достаточ-

ном запасе высоты необходимо попробовать войти в 

зону ближнего наведения с курса, параллельного 

линии ветра и с нее на ГПП. Если же и эта стратегия 

окажется неэффективной, то нужно искать другие 

критерии оптимальности и рассчитывать посадку в 

окрестности цели с заходом против ветра. 

Возникает вопрос о разработке метода корректи-

ровки курса системы на цель для навигационной 

программы. 

Алгоритм метода заключается в следующем. 

1. Определить собственные координаты точки 

),,( ПППП zyxM  положения системы в пространстве 

относительно цели. Определить угол 0  линии крат-

чайшего пути к цели с осью Ox  относительно цели. 

2. Пересчитать этот угол в связанную с системой 

груз – УППС (подвижную) систему координат: 

–  0П , если координата 0z  (для III и 

IV квадрантов декартовой системы координат, свя-

занной с целью O ); 

–  0П , если координата 0z  (для I и II 

квадрантов). 

3. Определить угол  , образуемый вектором гV  

с осью Ox  подвижной системы координат, связан-

ной с системой груз – УППС. 

4. Определить разность  П . 

Если П , т.е. 0 , то при расположении 

системы в любом квадранте выполняется доворот 

вправо, т.е. отклоняется правая стропа управления 

(СУ). Если П , т.е. 0 , то при расположе-

ния системы в любом квадранте выполняется до-

ворот влево, т.е. отклоняется левая стропа управ-

ления. 

5. На этапе дальнего наведения для корректиров-

ки курса необходимо выбирать радиус разворота 

системы pr  немного меньше, чем maxpr  для того, 

чтобы использовать минимально энергоемкий ре-

жим. На этапе ближнего наведения для корректи-

ровки курса необходимо выбирать радиус разворота 

системы pr  немного больше, чем minpr  для того, 

чтобы достаточно быстро выполнять разворот. 

6. Определить время удержания СУ в развороте: 

p

p

p

p
p V

r
kt

V
r

t





 51 , 

где pV  – скорость в режиме разворота для заданного 

радиуса разворота pr ; 1t  – поправка ко времени, 

учитывающая переходной процесс нестационарного 

режима в начале и конце разворота; 5k – коэффици-

ент, учитывающий переходной процесс для данного 

радиуса разворота. Определяется экспериментально.  

Вывод уравнений движения системы 

в режиме выбора стратегии А 

Стратегия А заключается в постоянной ориента-

ции продольной оси системы (вектора горизонталь-

ной составляющей воздушной скорости гV ) на цель 

(рис. 1).  

 

Рис. 1. Схема движения системы  
при реализации стратегии А 

 

Это приводит к системе дифференциальных 

уравнений движения системы груз – УППС в поляр-

ной системе координат ( , ): 
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Учитывая, что 
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или после разделения переменных 

 
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
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
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Решение данного уравнения имеет вид: 
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,                        (1) 

где константа c  определяется из данного решения 

при следующих начальных условиях:  

0 , 0 . 

На рис. 2 представлено частное решение уравне-

ния – траектория движения системы груз – УППС к 

цели при значении константы c 108,727 (т.е. при 

следующих начальных условиях: угол ветра 20 ; 

горизонтальная составляющая воздушной скорости 

системы гV  = 20 м/с; скорость ветра W  = 15 м/с; 

начальное значение полярного радиуса 1700   м; 

начальное значение полярного угла 1270  ). 

 
Рис. 2. Траектория движения системы  

при реализации стратегии А 

 
Анализ решений показывает, что во всех случаях 

движения происходит выход к цели против ветра 

(при наличии запаса высоты), независимо от того, 

где находился объект в начальный момент времени. 

Это достаточно хорошее свойство стратегии А для 

осуществления мягкой посадки системы груз – 

УППС.  

Если же выход в точку цели произошел на боль-

шой высоте, то придется перед целью, уже в плос-

кости ветра, рассчитывать точку момента начала 

затягивания обеих СУ с целью обеспечения экс-

тренной потери высоты. 

Если известна высота системы в момент начала 

маневра А, то можно рассчитать точку посадки на 

траектории с возможным недолетом до цели или 

перелетом через цель. 

Предельное время снижения с данной высоты H  

(на которой система находится в данный момент 

времени) можно оценить по формуле:  

y
пр V

H
t

),( 00 
 ,  

где yV  – вертикальная составляющая воздушной 

скорости системы. 

Казалось бы, что общее время полета до цели 

можно получить из первого уравнения системы 

дифференциальных уравнений с использованием 

решения (1): 
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2
20 . 

Однако подынтегральная функция имеет ряд то-

чек разрыва второго рода, что делает весьма про-

блематичным использование последней формулы 

для расчета общего времени полета к цели. 

Необходимо выбрать другой способ для оценки 

общего времени полета к цели, не обладающий не-

достатком, связанным с необходимостью интегри-

рования разрывных функций. 
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Можно использовать методы приближенного 

численного интегрирования по участкам траекто-

рии, заменяя плавную кривую траектории ломаной 

линией. 

Тогда общее время полета ot  можно представить 

как сумму времен it  по отдельным участкам поле-

та iS  с шагом )( 1 ii   : 

.
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Кроме того, для путевой скорости ПiV  из тре-

угольника скоростей следует, что 

22 )cos(2 WWVVV ггПi  , 

где ,  – полярные координаты точки траектории. 

Шаг )( 1 ii    задается достаточно малым 

( 5,0 ). Значения полярного радиуса i  для каж-

дого значения i  берутся из формулы (1). 

Расчет времени 01t  по полученной формуле на-

чинается со значения 0 , а заканчивается углом 

1 . На оставшемся участке  внутри интервала 

1  время полета определяется по формуле 

)( WV
t

г

n
k 


 , 

где n  – значение полярного радиуса в точке аргу-

мента 1 . 

Таким образом, окончательно общее время поле-

та равно ko ttt  01 .  

Далее необходимо выполнить сравнение величин 

ot  и прt . 

Если прt  < ot , то система груз-парашют совер-

шит посадку с недолетом до цели. 

Если прt  = ot , то система совершит посадку 

точно в цель. 

Если прt  > ot , то перед целью придется экстрен-

но терять высоту, для чего необходимо будет выпол-

нять затягивание обеих СУ на большую величину. 

 

Разработка стратегии В 

 

Может оказаться, что вектор ветра W  сориенти-

рован к оси Ox  под таким углом  , что при данном 

значении вектора гV  горизонтальной составляющей 

воздушной скорости нельзя получить вектор путевой 

скорости ПV , сориентированным строго на цель. 

В связи с этим возникает задача: определить до-

пустимое значение угла  , образуемого вектором 

скорости гV  с осью Ox  для заданных значений W  

и  , при которых вектор ПV  будет находиться на 

линии кратчайшего расстояния, соединяющей объ-

ект с целью, т.е. будет сориентирован строго на 

цель. 

По условию данной задачи требуется, чтобы век-

тор ПV  – диагональ параллелограмма, образован-

ного векторами W  и гV , лежал на линии кратчай-

шего пути OO  , соединяющей точку цели O  с точ-

кой O  местонахождения объекта. 

Рассмотрим два случая, когда скорость гV  по 

модулю больше или меньше скорости ветра W . 

Случай 1. Скорость гV  по модулю больше ско-

рости ветра W . 

Строим параллелограмм на векторах W  и гV  

как на сторонах с диагональю, лежащей на линии 

OO  . 

Алгоритм дальнейших построений заключается в 

следующем. 

1. Определяем значение угла ориентации   век-

тора гV  к оси Ox . 
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2. Находим координаты точки K  – конца векто-

ра путевой скорости системы груз –УППС в системе 

координат с центром в точке O : 

  ;)(sincos

)cos(cos

222 
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Уравнение линии вектора скорости гV : 

A
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z
x

K

K 

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
sin
cos , т.е. Azx  . 

Уравнение окружности с центром в точке мгно-

венного положения системы O : 

222
гVyx  . 

Решая последние два уравнения, найдем коорди-

наты вершины вектора гV : 
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Знак ""  для обеих координат берется в случае, 

если вектор гV  лежит в первой или второй четвер-

тях связанной системы координат, а знак “–” в слу-

чае, если вектор гV  лежит в третьей или четвертой 

четвертях связанной системы координат. 

Тогда  
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откуда угол между вектором гV  и осью Ox : 
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








sin
cos
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Wxarcctg

K

K ,                  (5) 

где Kx  и Kz  определяются по формулам (2) и (3). 

Если пользоваться формулами (4), то нужно 

помнить, что главное значение тангенса лежит в 

интервале 





 







 


22
, а котангенса – в интервале 

)0(   и при превышении этих интервалов необхо-

димо добавлять  . Для формулы (5) если 0z  

(или 0 ), то   не добавляется, но добавляет-

ся в противном случае. Здесь углы  ,,  отсчиты-

ваются по часовой стрелке в подвижной (связанной 

с объектом) системе координат. 

Исследования показывают, что в случае, когда 

скорость гV  по модулю больше скорости ветра W ,  

всегда существует проекция векторов гV  и W  на 

линию кратчайшего пути, т.е. всегда можно постро-

ить вектор путевой скорости ПV , направленный к 

точке цели O . 

Случай 2. Скорость гV  по модулю меньше ско-

рости ветра W . 

В этом случае возможно приведение вектора пу-

тевой скорости на линию кратчайшего пути к цели 

только лишь в том случае, если угол вектора ветра 

W  попадает внутрь интервала  











W
Vгarcsin , 

отсчитываемого в обе стороны от направления на 

цель. Чем больше модуль вектора ветра по сравне-

нию с модулем горизонтальной составляющей векто-

ра воздушной скорости, тем меньше раствор угла  .   

В навигационной программе наведения системы 

груз – планирующий парашют на цель необходимо 

выполнять проверку возможности попадания векто-

ра ветра W  внутрь интервала  . 

Время полета до цели O  при выборе стратегии В 

определяется по формуле  

)cos(222

22
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OOt
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При небольших углах наклона вектора скорости 

ветра к линии OO  , ориентированной на цель, сле-

дует сравнивать между собой стратегии А и В, на-

пример, по критериям времени полета к цели или 

минимально возможного удаления в случае недоле-

та до цели и выбирать наиболее приемлемую из них. 
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Заключение 
 

1. Рассмотрены две стратегии А и В, выбор кото-

рых в ряде случаев представляется наиболее пред-

почтительным на участке дальнего наведения на 

цель системы груз – УППС.  

2. Получено точное аналитическое решение для 

модели движения системы при выборе стратегии А. 

Обнаружено, что при использовании стратегии А 

происходит выход к цели против ветра (при наличии 

запаса высоты), независимо от того, где находился 

объект в начальный момент времени, что позволяет 

значительно облегчить задачу мягкой посадки сис-

темы груз – УППС.  

3. Показано, что при определении времени поле-

та до цели для бортового вычислителя нельзя ис-

пользовать интеграл оценки времени, так как по-

дынтегральная функция имеет ряд точек разрыва 

второго рода, что может приводить к нежелатель-

ным прерываниям и перезагрузке бортового компь-

ютера в полете. Предложен другой способ для оцен-

ки общего времени полета к цели, не обладающий 

недостатком, связанным с необходимостью интег-

рирования разрывных функций. 

4. При анализе стратегии В установлено, что в 

случае, когда скорость гV  по модулю больше ско-

рости ветра W , всегда существует проекция векто-

ров гV  и W  на линию кратчайшего пути, т.е. все-

гда можно построить вектор путевой скорости ПV , 

направленный к точке цели O . В случае, когда ско-

рость гV  по модулю меньше скорости ветра W ,  

возможно приведение вектора путевой скорости на 

линию кратчайшего пути к цели только лишь тогда, 

когда угол вектора ветра W  попадает внутрь приве-

денного в работе интервала. 

Чем больше модуль вектора ветра W  по срав-

нению с модулем горизонтальной проекции вектора 

 

 

воздушной скорости гV , тем меньше раствор угла 

 . В навигационной программе наведения системы 

груз – планирующий парашют на цель необходимо 

выполнять проверку возможности попадания векто-

ра ветра W  внутрь интервала  . 

5. Предложено сравнивать между собой страте-

гии А и В по различным критериям и выбирать наи-

более приемлемую. 

Перспективы дальнейших исследований состоят 

в разработке математической модели навигацион-

ной программы дальнего наведения системы груз –  

УППС с учетом влияния различных факторов.  
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ЛОГИКО-ЛИНГВИСТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ ДЛЯ ПОВЫШЕНИЯ 

ОПЕРАТИВНОСТИ И КАЧЕСТВА ПРИНЯТИЯ РЕШЕНИЯ ПРИ НАВЕДЕНИИ 
 

Рассматривается вопрос создания системы поддержки принятия решения на основе логико-
лингвистической модели для повышения оперативности и качества принятия решения при наведении ис-
требителей на воздушные цели противника 

 
перехват, наведение, топливный расчет, параметры траектории, многоступенчатая селекция, 
сближение перехватчиков 
 

Введение 
 

В процессе выполнения боевой задачи истреби-

телями по перехвату и уничтожению воздушных 

целей противника одной из основных задач экипа-

жей является вывод истребителя в район воздушной 

цели с точностью, которая обеспечит своевременное 

обнаружение и опознавание воздушной цели про-

тивника, и поражение ее с первой атаки.  

Повышение сложности самолетовождения при 

полетах на малых и предельно малых высотах, не-

обходимость выполнения маневрирования в услови-

ях огневого воздействия противника приводят к не-

точному выходу истребителя в район воздушной 

цели противника и трудностям ее поиска, часто 

преждевременному включению бортовой радиоло-

кационной станции. В этих условиях экипаж будет 

вынужден выполнить повторный заход, что снижает 

элемент внезапности атаки или приводит к срыву 

выполнения боевой задачи. Кроме того, значительно 

возрастают потери истребителей от средств проти-

вовоздушной обороны противника или от огня самой 

воздушной цели.  

Таким образом, в настоящее время необходи-

мость и возможность создания системы поддержки 

принятия решения (СППР) на основе логико-

лингвистических моделей для повышения оператив-

ности и качества принятия решения при наведении 

истребителей на воздушные цели противника явля-

ется актуальной.  

Задачи, решаемые командиром, – это, как прави-

ло, многокритериальные задачи, в которых необхо-

димо учитывать большое количество факторов, оце-

нивать эффективность принимаемых решений и их 

последствия. Противоречивость требований к ре-

зультату решений, неоднозначность оценки ситуа-

ции, физиологические и психологические особенно-

сти человека сильно усложняют процесс принятия 

решений, не позволяют лицу, принимающему реше-

ние (ЛПР), эффективно обрабатывать объемы ин-

формации и оперативно анализировать ее [1]. 

 

Основные задачи, решаемые группой 
программ управления и наведения 

 

Анализ алгоритмов работы существующих авто-

матизированных систем наведения показывает, что 

основными задачами, решаемыми группой про-

грамм системы управления и наведения, являются 

нижеперечисленные [2]: 

1. Определение параметров перехвата. 

При решении данной задачи производятся расче-

 Н.О. Королюк, А.И. Тимочко, О.В. Касьян 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2005, № 3 (19) 
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ты, в результате которых происходит выбор метода 

наведения, полусферы атаки, выбор программы ско-

рости, а также выполняются три топливных расчета: 

а) определение возможности выполнения боевой 

задачи по топливу с учетом возвращения на аэро-

дром: 

GНЕОБХ  = GНАВ + GВОЗВ.                   (1) 

б) расчет топлива, необходимый для полета до 

рубежа наведения 

GНАВ = GН + GРАЗГ  + GВМ + GА + GКР + GБАЛ,      (2) 

где GН – топливо, необходимое на набор высоты; 

GРАЗГ – топливо, необходимое на разгон; GВМ  – топ-

ливо, необходимое для вертикального маневра;         

GА – топливо, необходимое на атаку; GКР  – топливо, 

необходимое для полета на крейсерском участке; 

GБАЛ – топливо, необходимое для выполнения ба-

лансного участка на программной скорости. 

в) расчет топлива, необходимый для возвраще-

ния от рубежа до аэродрома: 

GR = GБОРТ  – GНЕОБХ,                          (3) 

где GБОРТ, GНЕОБХ  – текущий остаток топлива на бор-

ту истребителя и необходимое топливо на разгон. 

2. Реализация процесса наведения, который ле-

жит в основе предварительных штурманских расче-

тов на перехват по определению располагаемых ру-

бежей ввода истребителей в бой и рубежа перехвата. 

Параметры траектории при наведении определя-

ются в результате решения задачи математического 

программирования с использованием метода штра-

фов. Для этого вводится функция штрафов 

       



5

1
ln1;

i
qiqqФqFqU ,  (4) 

где q = ( , P, R, S, l) – параметры траектории (курс, 

угол встречи, радиус основного разворота, длина 

прямолинейного участка до разворота, длина прямо-

линейного участка после разворота). С помощью 

этой функции задача на условный экстремум сво-

дится к последовательности решения задач на безус-

ловный экстремум, что позволяет применить про-

стые методы решения. Для этого constі  и 

.0)()( 





q
qUqU                         (6) 

Выходом программы являются параметры наве-

дения. 

3. Выявление возможностей опасного сближе-

ния перехватчиков с другими воздушными объек-

тами. 

Программа построена по принципу многоступен-

чатой селекции, где каждая последовательная сту-

пень производит все более точный отбор по сово-

купности признаков возможного конфликта. Перво-

начальный отбор производится по взаимной дально-

сти и вычисляется по аппроксимирующей формуле 

ДПР = ТЗ(VП  + VПР),                             (7) 

где ТЗ  = 100 с – временная константа; VП, VПР – те-

кущие скорости истребителя и проверяемого      объ-

екта.  

Для объектов, прошедших отбор, определяется 

возможность попадания их в строб по высоте НДОП   

Н    НДОП  ,                            (8) 

Н  = НП  – НПР,                            (9) 

где НДОП  – строб по высоте, зависящий от ошибок 

измерения и возможного изменения высоты (НП) 

истребителя, выполняющего программу полета в 

вертикальной плоскости за время ТЗ = 100 с. Кон-

фликтная ситуация снимается при выполнении двух 

требований. 

Таким образом, для решения данного комплекса 

задач применимы традиционные подходы – теория 

дифференциальных игр, теория экспертных оценок и 
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др., которые, в свою очередь, не учитывают многих 

характеристик воздушной цели и среды воздействия 

по ней.  

Подход к разработке 
автоматизированной системы 

 

Исходя из вышесказанного, необходимо разрабо-

тать такую автоматизированную систему, которая 

бы позволяла лицу, принимающему решение, за ми-

нимально короткое время давать рекомендации по 

наведению с учетом вышеперечисленных условий 

полета.  

Такая система реализуется с помощью системы 

поддержки принятия решения, которая, обрабатывая 

и анализируя входную информацию, работает в диа-

логовом режиме с лицом, принимающим решение 

[3].  

Поступающая информация об объекте, среде воз-

действия, а также процессе движения истребителя и 

цели, является нечеткой и неполной, что приводит к 

необходимости использования нечетких моделей 

представления знаний. В рамках такого подхода в 

качестве значений переменных допускаются не 

только количественные характеристики, но и каче-

ственные (лингвистические) [4].  

Формализация нечетких понятий и отклонений 

обеспечивается введением понятий нечеткой и лин-

гвистической переменных, нечеткого множества и 

отношения. Понятия нечеткой и лингвистических 

переменных обеспечивают подход от словесных 

описаний к символьным и числовым (для удобства 

работы на ЭВМ), а понятия нечеткого множества и 

отношения являются средством, при помощи кото-

рого этот переход достигается. Лингвистический 

подход обеспечивает обработку нечеткой информа-

ции на всех стадиях от моделирования объекта до 

принятия решения [5].  

Предлагается в дальнейшей работе разработать 

логико-лингвистическую модель принятия решений 

для наведения, структуру, программно-алгоритми-

ческое описание данной системы. 

 

 
Заключение 

 

Без средств искусственного интеллекта полно-

ценное разрешение задач автоматического поиска 

способов достижения цели являются проблематич-

ным. Таким образом, задача информационной под-

держки принятия решений на основании неполной 

информации с использованием современных ком-

пьютерных технологий имеет важное научно-

практическое значение. 
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ИССЛЕДОВАНИЕ ВЛИЯНИЯ ВНЕШНИХ И СТРУКТУРНЫХ ФАКТОРОВ 
НА ПОЛЯРИЗАЦИОННЫЕ ПРИЗНАКИ ОБЛАКОВ 

 
Приведены результаты исследования зависимости поляризационных параметров облаков от их водности, 
длины волны излучения, температуры среды, среднего угла наклона и степени упорядоченности частиц. 
Полученные результаты создают предпосылки для дальнейшего анализа информативности поляризаци-
онных признаков для радиолокационного обнаружения и распознавания гидрометеорологических обра-
зований, представляющих угрозу для безопасности полетов. 
 
облака, структурные факторы, поляризационные параметры, математическая модель 
 

Введение 
 

Одной из проблем при решении задач оператив-

ного обнаружения и распознавания классов гидроме-

теорологических образований (ГМО), представляю-

щих угрозу для безопасности полетов по данным 

дистанционного зондирования (ДЗ) является стати-

стический характер поляризационных признаков 

(ПП), обусловленный пространственно-временной 

неоднородностью физической структуры ГМО. При 

интерпретации радиолокационных данных необхо-

дим анализ статистических свойств поляризационной 

матрицы рассеяния (ПМР) и выявление зависимостей 

ПП отраженных сигналов от структурных параметров 

ГМО и аэрологических воздействий. Отсутствие в 

полном объеме данных ДЗ для специфических типов 

ГМО, погрешности измерения и количественной 

оценки параметров ГМО, неточности калибровки 

РЛС обуславливают необходимость моделирования 

процессов отражения ЭМВ с учетом распределения 

частиц по размерам, концентрациям, формам, углам 

наклона, эффективной диэлектрической проницаемо-

сти, длины волны излучения, температуры окру-

жающей среды. Для этих целей была разработана 

программа моделирования, позволяющая рассчиты-

вать в приближении Рэлея элементы ПМР S  [1] для 

полидисперсных, хаотически ориентированных сфе-

роидальных частиц и формировать на их основе ПП. 

Моделирование проводилось для 10 классов обла-

ков: St – слоистых, Sc – слоисто-кучевых, Cu – куче-

вых, Ns-As-d, Ns-As-n, Ns-As-p – слоисто-дождевых и 

высоко-слоистых (содержащих капли, игольчатые и 

пластинчатые кристаллы соответственно), Cb – куче-

во-дождевых, Cb-s – грозовых, Ci-n и Ci-p – пери-

стых. Варьируемыми параметрами являлись водность 

облака, математическое ожидание (МО) и средне-

квадратическое отклонение (СКО) угла наклона час-

тиц  , длина ЭМВ  , температура среды t . По ре-

зультатам моделирования определялось среднее вы-

борочное значение ПП и строилась его зависимость 

от входного параметра модели. Выполнялась аппрок-

симация гистограмм ПП Sb-распределением Джон-

сона [2] и находились вторичные оценки МО и СКО 

ПП. На основании анализа полученных данных дела-

лось заключение о степени влияния фактора на ПП. 
 

1. Поляриметрические признаки ГМО 
 
Исследование зависимостей проводилось для     

67 ПП, среди которых можно выделить следующие: 

– абсолютные амплитудные: 

1) HH , HV , VV  – модули ijS  в ортогонально-

линейном ),( vh  поляризационном базисе, дБ [1]: 

 
   
   










vvvvvhvh

hvhvhhhh
jSjS
jSjS

expexp
expexp

S ; (1) 

– относительные амплитудные: 

 И.К. Васильева, А.В. Попов 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2005, № 3 (19)
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1) CDH , CDV  – коэффициенты деполяризации 

при H и V-зондировании, дБ [3]; 

2) CAS  – коэффициент асимметрии, дБ [3]; 

3) CAN  – коэффициент анизотропии [3]; 

– абсолютные мощностные: 

1) ijR  – модули элементов ковариационной 

матрицы рассеяния (КМР), дБ [4]; 

2) 1EV , 2EV  – модули собственных чисел ПМР 

1  и 2 , дБ [3]; 

3) SFC  – коэффициент параметра формы [1]; 

4) 1Y  – параметр средней мощности, дБ: 

  311333111 25,0 RRRRY   ; (2) 

5) 2Y  – параметр дисперсии мощности, дБ: 

   22311333112 25,0 RRRRRY   ;     (3) 

6) 3Y  – модуль 3Y , дБ: 

      DRRY 2exp2cos4Re 11333
 ; 

    DRY 2exp2cos2ImIm 313
 ,   (4) 

где   – усреднение по ансамблю;   – оценка 

среднего угла наклона частиц: 

     11333221Re2arctg5,0 RRRR   ; (5) 

D  – оценка дисперсии угла наклона частиц: 

  


 4cos4
4

ln
8
1

2231133311

2231133311
RRRRR

RRRRR
D ;(6) 

7) vhZ ,  – параметры отражаемости, дБZ [5]; 

8) dpZ  – разностная отражаемость, дБZ [5]; 

9) drH  – дифференциальная отражаемость гра-

дового сигнала, дБ [4, 5]; 

– относительные мощностные, например: 
1) TAN  – параметр истинной анизотропии [3]; 

2) AN  – параметр асимметричности, дБ: 

 
 

  
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





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
vvvvhh

hhhvvvhh

SSS
SSSS
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

 2
lg10 ; (7) 

3) HGM  – модуль параметра  , град [6]; 

4) 1EP , 2EP  – модули фазоров собственной по-

ляризации, дБ [1, 3]; 

5) 1I  – отношение параметров 2Y  и 1Y , дБ [4]; 

6) 2I  – модуль отношения 3Y  и 1Y , дБ [4]; 

7) DDT  – отношение детерминанта и следа 

ПМР, дБ [1]; 

8)   – оценка СКО угла наклона, град: 

   D ; (8) 

9) drZ  – дифференциальная отражаемость [5]; 

10) vhLDR ,  – линейные деполяризационные от-

ношения, дБ [5]; 

– фазовые, в том числе: 

1) аргументы ijS  и ijR , рад; 

2) разности фаз [1]: 

  /)(180 hvhhFH  ;  /)(180 vvvhFV  ; (9) 

3) 1EF , 2EF  – аргументы 1  и 2 , рад [1]; 

4) EFS  – сумма 1EF  и 2EF , град [1]; 

5) EFD  – разность 1EF  и 2EF , град [1]; 

6) HGF  –аргумент параметра  , град [6]; 

7) DTA  – аргумент детерминанта ПМР, град; 

8) DPS  – дифференциальный фазовый сдвиг, 

град [5]; 

– поляризационного эллипса, или угловые ПП: 

1) ELH , ELV , ORH , ORV  – углы эллиптич-

ности и ориентации отраженных сигналов при H- и 

V-поляризации зондирования [1, 3]; 

2) 1ZE , 2ZE , 1ZO , 2ZO  – углы эллиптичности 

и ориентации нулевого сигнала [1, 3]; 

3) 1EE , 2EE , 1EO , 2EO  – углы эллиптичности 

и ориентации собственной поляризации [1, 3]. 

Выражение (5) было получено на основании за-

висимостей элементов КМР от угла наклона: 

 
 

3

3221
Re4
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

 
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3

1133
Re4
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 
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Использование функции  2arctg  налагает ус-

ловие  2,2  , которое, в общем случае, не 

соблюдается. Возвращаемое значение функции оп-

ределяется знаками числителя и знаменателя (5), 

при этом информация о знаках отсутствует, так как 

не известно значение 3Re4 Y  в (2). Поэтому при ин-
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терпретации SFC  нужно иметь в виду следующее. 

Во-первых, может иметь место неправильное вос-

становление   (смещение оценки МО на – 90°), 

обусловленное как выходом случайных значений   

за пределы  2,2  , так и неопределенностью 

знаков числителя и знаменателя дроби (5). Во-

вторых, искажается вид закона распределения углов 

наклона, при этом возможно как достаточно точное 

восстановление   (если происходит симметричное 

отражение участков функции распределения отно-

сительно МО  ), так и существенное смещение 

оценки  , что особенно наглядно проявляется для 

игольчатых кристаллов (рис. 1). При этом нормаль-

ный закон распределения   с параметром   = 90° 

вырождается в закон арксинуса с МО  0°.  

Ошибочное восстановление   приводит к иска-

жению оценки СКО углов наклона (6, 8); тем не ме-

нее, по величине   можно сделать качественный 

вывод о степени упорядоченности частиц ГМО. Так, 

известно, что при наличии мощного электрического 

поля, характерного для грозовых облаков, частицы 

имеют тенденцию ориентироваться вдоль силовых 

линий, т.е. их упорядоченность возрастает. С другой 

стороны,   определяется рядом аэрологических 

параметров (направление и скорость потоков возду-

ха, атмосферное давление, влажность), не учиты-

ваемых моделью, поэтому идентификация класса 

ГМО по   может быть ошибочной. 

 
 

Рис. 1. Гистограмма (1) и плотность распределения  
оценки среднего угла наклона для Ns-As-n 

Зависимость ПП от длины волны 
 

Величины абсолютных амплитудных и мощно-
стных ПП (за исключением параметров отражаемо-

сти и SFC ) обратно пропорциональны 2  и 4 , 

соответственно (рис. 2). Отклонения от средних 

значений vhZ , , dpZ  максимальны для капельных 

облаков (±1 дБZ) и минимальны для кристалличе-
ских (±0,1 дБZ), что объясняется изменением ди-
электрической проницаемости воды в зависимости 

от длины ЭМВ. SFC  с увеличением   возрастает 

на 29 … 30 дБ. Относительные ПП практически не 
зависят от  ; небольшие отклонения от среднего 

(до 0,5 дБ) наблюдаются для капельных облаков. 
Колебания фазовых ПП относительно среднего 

значения носят скачкообразный характер, при этом 
диапазон изменения МО обычно не превышает не-
скольких градусов, т.е., можно считать данные па-
раметры не зависящими от  . При этом средние 

значения большинства фазовых ПП близки к 0 рад. 
Зависимости угловых ПП от   также не наблю-

дается. МО ELH , ELV  и ORH  близки к 0°, МО 

ORV  – около 90°. 1ZE  и 2ZE  противоположны по 

знаку; для капельных негрозовых облаков и Ci-n, 

Ns-As-n 1ZE  25 … 28°, для остальных классов 

1ZE  17 … 19°. МО 1ZO  и 2ZO ≈ 45°. МО 1EO  

для капельных негрозовых облаков принимает зна-

чения около 60°, а для остальных – в диапазоне       

20 … 25°. МО 2EO  максимально для Cb-s (≈ 10°) и 

минимально для Cb и Ci-n, Ns-As-n (– 59 … – 58°). 

 

Рис. 2. Вид зависимости абсолютных ПП ГМО 
от длины волны 
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Анализ полученных результатов показал, что по 

значениям МО относительных ПП можно выделить 

три группы ГМО: 1) капельные негрозовые облака, 

2) грозовые облака и облака с пластинчатыми кри-

сталлами, 3) облака с игольчатыми кристаллами. В 

то же время, по значениям МО угловых ПП кучевые 

облака и облака с игольчатыми кристаллами можно 

отнести к одному классу ГМО, зато различаются 

грозовые облака и облака с ледяными пластинками. 

Делать какие-либо выводы о классе ГМО, основы-

ваясь на фазовых ПП затруднительно, так как они 

принимают близкие значения для всех моделируе-

мых ГМО. Однако это заключение не является 

окончательным, так как основывается на модельных 

данных, полученных в предположении равномерно-

го распределения на интервале  2;0    углов   для 

учета фазового сдвига   jexp  сигналов, отражен-

ных от частиц со случайными пространственными 

координатами и для исследования информативности 

фазовых ПП необходимо привлечение данных ДЗ.  

 
Зависимость ПП от температуры 

 

Диапазон изменения температуры для капельных 

облаков был принят t = 0 … 30°С, для кристалличе-

ских: - 40 …- 10°С. Результаты моделирования по-

казали, что t  практически не влияет на МО ПП. Из 

фазовых ПП самыми чувствительными к t  являются 

FH , FV  (отклонения от среднего составляют ±1°) 

и 1EF , 2EF  ( max = ±2°) (табл. 1), при этом какой-

либо зависимости МО ПП от t  не наблюдается.  

 
Влияние МО угла наклона на ПП 

 
Для анализа степени влияния угла   на значе-

ния ПП для всех классов облаков, кроме Ci-n,          

Ns-As-n, был принят диапазон варьирования                

  = 0 … 50°; для игольчатых кристаллов – 40 … 90.  

Из абсолютных ПП наиболее чувствительны к   

22R (для Cb-s max = ± 5 дБ), 12R , 23R  ( max =    

= ± 2,7 дБ), dpZ  ( max = ± 2,5 дБ). Из относитель-

ных ПП наиболее сильно реагируют на изменение 

  vhLDR ,  (± 5,5 дБ), 1EP  и 2EP  ( max = ± 3,4 дБ и 

± 3,9 дБ). При изменении   МО фазовых ПП FH , 

FV  могут смещаться от 3 до 11 … 14°; максималь-

ный диапазон изменения МО 1EF  и 2EF  составляет 

14 и 12°, соответственно. МО DPS  лежат в интер-

вале от – 0,3 (для Ci-n) до 0,2° (для Cb-s и Ns-As-p); 

отклонения от среднего не превышают 1°. Диапазон 

изменения большинства угловых ПП при варьиро-

вании   составляет несколько градусов. 

К ПП, чувствительным к  , относятся  , 1EO  

и 2EO  (табл. 2, 3). Зависимости МО 1EO , получен-

ные по оценкам параметров закона распределения 

Джонсона, представлены на рис. 3 а, б. Зависимость 

  от   имеет сложный характер: от почти ли-

нейной (либо возрастающей, либо убывающей) до 

немонотонной (рис.4, а, б). 

 
а 

 
б 

Рис. 3. Вид зависимости  1EO  для облаков: 
1 – St; 2 – Sc; 3 – Cu; 4 – Ns-As-d; 5 – Cb; 6 – Cb-s; 

7 – Ci-p; 8 – Ns-As-p; 9 – Ci-n; 10 – Ns-As-n 
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Таблица 1 

Влияние изменения температуры на средние значения ПП (для капельных облаков: t  = 0 … 30°С, для кристаллических: t  = – 40 … – 10°С) 

Параметр Среднее значение МО параметра и отклонение от среднего для облака класса: 
St Sc Cu NsAs-d Cb Cb-s Ci-n NsAs-n Ci-p NsAs-p 

FH , град 8,1  0,85 1,83  0,56 2,6  0,69 2,01  0,49 –1,19  0,37 0,97  0,86 2,98  0,02 –7,8  0,02 –0,48  0,19 7,26  0,01 
FV , град 7,88  0,67 1,93  0,61 2,32  0,96 2,02  0,49 –1,0  0,55 –2,61  0,91 3,42  0,02 –7,03  0,02 0,18  0,01 4,9  0,01 

1EF , град 184  1 183  1 180  2 174  0,5 183  1 180  1 174 175 180 180 

2EF , град 187  1 179  1 180  2 177  1 180,5  0,5 179,5  0,5 173 176 179 174 
EFS , град –4,76  0,34 1,17  0,3 –4,26  0,38 –2,34  0,24 –5,47  0,01 –2,76  0,67 –0,13  0,02 1,09  0,01 5,13  0,01 1,74  0,01 
DTA , град –4,76  0,35 0,81  0,29 –4,26  0,38 –2,34  0,24 –5,47  0,31 –2,63  0,58 –0,13  0,02 1,09  0,01 5,13  0,01 2,79  0,01 
EFD , град –4,38  0,4 2,19  0,57 –0,17  0,26 –4,15  0,67 1,94  0,46 5,75  0,54 0,89  0,01 –0,61  0,01 –7,42  510-3 1,95  0,01 
HGF , град 4,38  0,39 –2,19  0,58 0,17  0,26 4,15  0,67 –1,94  0,46 –5,8  0,94 –0,89  0,01 0,61  0,01 7,07  510-3 –1,6  0,01 

1EO , град 56,6  0,2 60,1  0,2 60,6  0,3 60,5  0,3 24,6  0,1 19,9  0,6 24,7 24,1  0,05 24,1  0,2 24,7  0,2 

2EO , град –31,3  0,6 –27,7  0,8 –28,2  0,3 –27,6  0,5 –58,5  0,4 10,5  0,5 –58,7  0,05 –58,2  0,1 –17,7  0,2 –14,1  0,1 

Таблица 2 
Параметры, чувствительные к изменению среднего угла наклона частиц 

Параметр Диапазон изменения МО параметра для облака класса: 
St Sc Cu NsAs-d Cb Cb-s Ci-n NsAs-n Ci-p NsAs-p 

1EO , град 43,8…59,4 41,5…63,4 41,8…63,3 42,7…63,6 24,7…48,9 18,2…50,3 21…49,1 20,7…48,8 24…49 25…47,8 

2EO , град –45,1…–29 –47,1…–25,4 –47,3…–25,1 –45,6…–24,6 –59,3…–36,5 –27,5…–18,6 –58,7…–39,8 –58,1…–39,3 –29,3…–5,32 –30,7…–1,68 

Таблица 3 
Результаты оценок МО угла наклона   по поляризационным данным 

 St Sc Cu NsAs-d Cb Cb-s Ci-n NsAs-n Ci-p NsAs-p 
 , град 0…50 40…90 0…50 

МО  1), град –2,48…21,3 1,06…25,4 0,19…26,8 0,84…24,3 –31,9…4,33 –41…–0,55 0,44…37 1,43…37,9 –27,3…–2,95 –29…–0,55 

МО  2), град –2,16…24,7 –0,35…36,2 6,4…37,0 5,910-5…35,4 –32,4…19,7 –59,1…410-6 –1,7…49,3 –10-6…54,0 –37,4…11,5 –36,2…–3,4 
 _____________________  
1) по гистограмме; 2) по оценкам параметров закона распределения Джонсона 
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а 

 
б 

Рис. 4. Зависимость МО   от  : 
1 – St; 2 – Sc; 3 – Cu; 4 – Ns-As-d; 5 – Cb; 6 – Cb-s; 

7 – Ci-p; 8 – Ns-As-p; 9 – Ci-n; 10 – Ns-As-n 
 

Влияние СКО угла наклона на ПП 
 
Зависимость ПП от СКО угла наклона частиц   

исследовалась на интервале 5 … 50°. Наиболее чув-

ствительны к   1EO  и 2EO ; отклонения их МО от 

среднего значения достигают ± 11,5° (для Cb)  

и ± 24,5° (Cb-s). Оценка  , как отмечалось выше, 

получается смещенной, если  2,2  , т.е. с 

ростом   погрешность оценки МО угла наклона 

должна возрастать (рис. 5, а). Однако для Cb-s 

(  =10°) и Cb, Ci-p, Ns-As-p (   =20°) наблюдается 

обратное (рис. 5, б), что объясняется ошибочным 

определением оценки   по (5).  Зависимость   

от   имеет нелинейный характер; с увеличением 

  от 5 до 50° МО   для всех моделируемых 

классов облаков возрастает от 8 … 9 до 15°.  

 
а 

 
б 

Рис. 5. Зависимость МО   от  : 
1 – St; 2 – Sc; 3 – Cu; 4 – Ns-As-d; 5 – Cb; 6 – Cb-s; 

7 – Ci-p; 8 – Ns-As-p 
 

Зависимость ПП от водности ГМО 
 
Для исследования были выбраны типичные диа-

пазоны значений водности LWC , г/м3: для St – 0,05 … 

0,25, Sc и Ns-As-d – 0,2 … 1, Cu – 0,5 … 3, Cb – 1 … 5, 

Cb-s – 3 … 7, Ci-n – 0,01 … 0,1, Ns-As-n и Ci-p –     

0,05 … 0,5, Ns-As-p – 0,1 … 1. Установлено, что от-

клонения МО абсолютных ПП не превышают 12 дБ. 

Зависимости hZ  от водности показаны на рис. 6, а, б, 

а трансформация плотности распределения при изме-

нении водности Cb-s от 3 до 7 г/м3 – на рис. 7. 

Относительные ПП еще менее чувствительны к 

величине LWC . Наибольшие отклонения от средне-

го показывают vhLDR , , 1I  ( max = ± 2 дБ). Диапа-

зон изменения МО ряда фазовых ПП ( FH , 1EF , 

EFS , DTA , HGF ) может достигать от 4 до 23°. Из 

угловых ПП наиболее восприимчивы к значению 

LWC  1EO  ( max = ± 2,7°) и 2EO  ( max = ± 5,2°). 
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а 

 
б 

Рис. 6. Зависимость hZ  от водности облаков: 
1 – St; 2 – Sc; 3 – Ns-As-d; 4 – Ci-p; 5 – Ns-As-p; 
6 – Ci-n; 7 – Ns-As-n; 8 – Cu; 9 – Cb; 10 – Cb-s 

 

 
Рис. 7. Плотности распределения hZ  

для различных значений водности Cb-s: 
1 – LWC =3 г/м3; 2 – LWC =5 г/м3; 3 – LWC =7 г/м3 

 

Использование зависимостей абсолютных ам-

плитудных ПП от LWC  для количественной оценки 

содержания жидкой воды в облаках представляется 

весьма проблематичным, поскольку изменения их 

МО при варьировании LWC  по типичным для раз-

личных классов облаков значениям водности не 

превышают СКО законов распределения соответст-

вующих ПП, т.е. все рассматриваемые ПП можно 

отнести к практически не зависящим от водности. 

При этом для построения статистической модели 

ПП нет необходимости проводить интегрирование 

по диапазону возможных значений LWC . 

Заключение 
 

Моделирование ПП облаков показало, что изме-

нения t  и LWC  в пределах принятых диапазонов не 

оказывают существенного влияния на большинство 

ПП. Наиболее чувствительны к параметрам распре-

деления частиц по углам наклона  ,  , 1EO  и 

2EO . От   зависят только абсолютные ПП. Эти за-

висимости известны и позволяют проводить пересчет 

результатов с учетом ограничений на диапазон длин 

волн, накладываемых методиками расчета полей рас-

сеяния. Однако абсолютные ПП чувствительны к 

точности оценки импульсного объема. МО фазовых 

ПП для всех классов близки к 0°, а ширина законов 

распределения составляет 360° (кроме DPS ). Таким 

образом, необходимо исследование информативности 

в первую очередь относительных и угловых ПП с 

использованием экспериментальных данных. 
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АНАЛИЗ ПРОГРАММНОГО ОБЕСПЕЧЕНИЯ ПОСТОБРАБОТКИ  
GPS-ИЗМЕРЕНИЙ В СЕТИ ПЕРМАНЕНТНЫХ СТАНЦИЙ 

 
Рассмотрены возможности двух программных комплексов для постобработки GPS измерений. Экспери-
ментальным путем показана достижимость геодезических уровней точности определения координат ис-
комых точек в сети станций при длинах базовых линий порядка 60 … 100 км. Установлен характер зави-
симости точности определения координат точки от времени накопления информации при использовании 
статического режима работы спутникового геодезического оборудования. 

 
глобальная спутниковая навигационная система, GPS, дифференциальная коррекция, сети перма-
нентных станций, геодезия, обработка GPS-измерений, статический режим измерений 

 
Введение 

 
Для повышения точности, доступности и надеж-

ности геодезических измерений с использованием 

глобальных навигационных систем (GNSS) в Харь-

ковской области планируется развертывание сети 

перманентных базовых станций, работающих с сис-

темой GPS NAVSTAR (США) [1]. Использование 

сети позволяет упростить и удешевить потребите-

лям процесс определения координат в дифференци-

альном режиме с точностью, достаточной для геоде-

зических приложений [2]. Пользователю сети боль-

ше не требуется устанавливать собственную базо-

вую станцию, ему достаточно одного мобильного 

приемника (ровера). Это уменьшает стоимость не-

обходимого оборудования и повышает производи-

тельность труда. Более того, потребителю не обяза-

тельно знать, где расположен ближайший опорный 

пункт государственной сети. Однако на пути ста-

новления такой региональной сети возникает ряд 

научно-практических задач. Для получения коорди-

нат потребителя с сантиметровой точностью необ-

ходимо использование более совершенных специа-

лизированных алгоритмов постобработки результа-

тов измерений в условиях разреженной сети перма-

нентных станций. Поэтому важной задачей являет-

ся определение возможностей существующего про-

граммного обеспечения (ПО). На сегодняшний день 

на рынке представлен ряд специализированных 

приложений, предназначенных для реализации сете-

вых решений: Geonap (фирмы Geo++) [3], GrafNet 

(WAYPOINT Consulting Inc.), Bernese (AIUB).  

Кроме того, существует множество стандартных 

программ обработки спутниковых измерений, кото-

рые не предназначены для работы в сети, однако 

также могут быть использованы в ряде случаев: 

Pinnacle (Topcon Positioning Systems) [4], Trimble 

Geomatic Office (Trimble), Ashtech Solution (Thales 

Navigation). В данной статье производится анализ 

двух коммерчески распространяемых пакетов Geo-

nap и Pinnacle, которые являются типичными пред-

ставителями двух вышеуказанных групп. Geonap 

является специализированным ПО для работы в се-

тях перманентных станций. Pinnacle предназначен 

для постобработки GPS-данных в локальном диф-

ференциальном режиме. 

 
Описание исследуемых  

программных продуктов 
 

Программный комплекс Geonap имеет модуль-

ную структуру. Каждый такой исполняемый модуль 

производит один из этапов обработки GPS-данных, 

направленный на вычисление координат интере-

 А.И. Горб, Р.В. Нежальский, Р.Н. Федоренко 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2005, № 3 (19)
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сующих пользователя точек. Процесс вычисления 

GPS-векторов сводится к последовательному запус-

ку соответствующих модулей. В зависимости от 

типа решаемой задачи используется тот или иной 

набор модулей.  

Запуск модулей можно производить двумя спо-

собами.  

Первый способ состоит в запуске соответст-

вующих модулей из командной строки. При этом, 

кроме самого модуля, необходимо вводить допол-

нительные опции, позволяющие управлять алго-

ритмом обработки измерений. Этот способ являет-

ся достаточно трудоемким при ручном вводе соот-

ветствующих команд и опций. Однако при помощи 

дополнительных программных средств имеется 

возможность осуществить автоматизацию процесса 

вычислений. 

Второй способ – использование входящей в 

комплект поставки графической оболочки GNHPPS. 

Этот способ является попыткой создателей про-

граммы частично автоматизировать процесс обра-

ботки. При этом последовательность выполнения 

операций определяется шаблонами, так называемы-

ми, «темплейтами». Несколько типичных шаблонов 

входят в стандартный комплект поставки програм-

мы. В зависимости от особенностей той или иной 

задачи, существует возможность редактирования 

существующих и создания новых шаблонов. Однако 

графическая оболочка GNHPPS обладает рядом не-

достатков, основными из которых являются некото-

рые неточности в работе и некорректность отобра-

жения некоторых пунктов меню. 

Программное обеспечение Pinnacle представляет 

собой стандартное Windows-приложение. Все дей-

ствия по выбору режима обработки и управлению 

процессом вычисления GPS-векторов производятся 

из графической оболочки программы. 

Любой программный продукт постобработки 

GPS измерений условно можно разбить на следую-

щие блоки: 

 блок импорта GPS-данных; 

 блок работы с «сырыми данными»; 

 блок обработки GPS-векторов; 

 блок уравнивания; 

 блок создания отчетов о результатах работы 

программы; 

 блок планирования GPS наблюдений.  

Блок импорта предназначен для загрузки фай-

лов наблюдений GPS-приемников в программу. При 

этом возможны следующие варианты:  

 загрузка файлов непосредственно из прием-

ника; 

 загрузка файлов с жесткого диска персо-

нального компьютера или контроллера; 

 загрузка файлов с серверов удаленного дос-

тупа, используя соответствующие WEB-протоколы.  

В настоящее время каждый производитель GPS 

аппаратуры для накопления информации, переда-

ваемой со спутников, использует свой формат дан-

ных. Для обработки в одном программном обеспе-

чении измерений, накопленных приемниками раз-

личных фирм, используется унифицированный 

формат Rinex. Большинство современных программ 

постобработки GPS-измерений кроме формата Rinex 

поддерживают входные форматы фирм Ashtech и 

Trimble.  

Блок работы с «сырыми данными» предназна-

чен для выполнения следующих основных опера-

ций: 

 переименование полученных в процессе из-

мерений точек;  

 задание/изменение соответствующих высот 

антенн;  

 задание/изменение используемых при изме-

рениях типов антенн;  

 изменение времени наблюдения на точке;  

 получение дополнительной информации:  

 навигационные координаты;  

 количество наблюдаемых спутников;  
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 отношение сигнал/шум для каждого на-

блюдаемого спутника;  

 геометрический фактор;  

 тип приемника, используемого для на-

копления информации на точке;  

 экспорт информации в файл формата 

Rinex.  

Блок обработки GPS-векторов предназначен 

для выполнения следующий основных операций:  

 ввод и назначение координат опорных пунк-

тов;  

 выбор режима обработки (статический, кине-

матический или «Stop&Go»);  

 настройка режима обработки (изменение угла 

маски; обработка с использованием одной или двух 

несущих частот;  

 обработка с использованием кодовой инфор-

мации или информации, содержащейся как в коде, 

так и в фазе несущей;  

 использование или неиспользование соответ-

ствующих моделей атмосферы);  

 анализ результатов вычисления координат 

измеряемых точек. 

Блок уравнивания используется в тех случаях, 

когда в проекте имеется более чем одна опорная 

точка. Определение координат неизвестных точек 

происходит относительно всех имеющихся в проек-

те опорных точек.  

Блок создания отчетов о результатах работы 

программы предназначен для формирования и вы-

дачи пользователю каталогов координат определяе-

мых точек в требуемой системе координат. Как пра-

вило, в таких отчетах приводится среднеквадратиче-

ское отклонение (СКО) определения каждой коор-

динаты. Кроме каталогов координат отчет может 

содержать информацию о длинах соответствующих 

векторов, типах решений (плавающем, фиксирован-

ном или частичном), полученных при вычислениях 

векторов и т.д. Большинство современных программ 

постобработки GPS измерений позволяют не только 

сохранить сформированный отчет в текстовый файл 

или в HTML файл, но и экспортировать результаты 

в различные CAD-приложения для дальнейшей об-

работки. 

Перед проведением геодезических измерений с 

использованием GPS-оборудования необходимо 

провести сеанс планирования наблюдений. Это по-

зволит определить оптимальное время наблюдения 

для каждой измеряемой точки. Для этого использу-

ется блок планирования GPS наблюдений. Входной 

информацией для блока планирования явля.тся аль-

манах (расписание движения спутников по орби-

там), предполагаемая дата проведения измерений, 

примерные координаты измеряемых точек или рай-

она проведения работ. Выходной информацией яв-

ляются графики видимости спутников и графики 

DOP (геометрического фактора). Руководствуясь 

такими графиками, пользователь может определить 

оптимальный интервал времени наблюдения для 

измеряемых точек. Априорная информация о нали-

чии препятствий (лесополос, различных сооружений 

и т.д.), окружающих определяемую точку, может 

быть использована для более точного нахождения 

промежутков времени наблюдения на точке.  

На основании вышеизложенной информации 

краткий сравнительный анализ программных ком-

плексов Geonap и Pinnacle приведен в табл. 1. 

 

Постановка задачи 
 

Задачей данной работы является оценка точ-

ности статических GPS измерений координат точек 

в сети перманентных базовых станций. При этом 

необходимо получить сантиметровые уровни точно-

сти определяемых точек на  больших длинах базо-

вых линий (30 … 150 км) и установить зависимость 

точности определения координат точки от времени 

накопления информации на точке. С этой целью 

была произведена проверка работоспособности про-

граммных  комплексов  Pinnacle  и  Geonap.  Оценка 
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Таблица 1 

Основные характеристики программных продуктов Pinnacle и Geonap 

Операции Geonap Pinnacle 
Импорт данных 
в программу 

Только с жесткого диска компью-
тера в форматах фирм Ashtech, 
Trimble; Rinex; файлы точных 
эфемерид. 

Непосредственно с приемников фирмы TPS, с 
жесткого диска компьютера, с серверов уда-
ленного доступа в форматах TPS, Ashtech; Ri-
nex; файлы точных эфемерид. 

Задание / измене-
ние используемых 
при измерениях 
типов антенн 

Возможность ввода параметров 
антенн пользователем. 

В базе данных программы имеется информация 
о фазовых центрах антенн фирм Ashtech, Trim-
ble, Leica, NovAtel, Topcon/Javad, Spectra Preci-
sion, Sokkia. Возможность ввода параметров 
антенн пользователем. 

Работа с «сырыми 
данными» 

Возможность просмотра навига-
ционных координат, информации 
о типе антенны и приемника. 

Возможность просмотра навигационных коор-
динат, информации о типе антенны и приемни-
ка. В графическом виде может быть представ-
лена информация о количестве наблюдаемых 
спутников, отношении сигнал/шум для каждо-
го наблюдаемого спутника, значении геомет-
рического фактора, фазы несущей, псевдодаль-
ности, значении доплеровского сдвига.   

Системы  
координат 

Работа в геодезических системах 
координат. Возможность задания 
новой системы координат, исполь-
зуя 7 параметров перехода.  

Работа в геодезических, картографических и 
местных системах координат. Возможность 
задания новой системы координат, используя 7 
параметров перехода. 

Режимы  
обработки 

Статика, Stop&Go Статика, кинематика, Stop&Go. 

Настройка  
режима обработки 

Программа позволяет менять угол 
маски, исключать из обработки 
вторую частоту. Имеется возмож-
ность не использовать при обра-
ботке соответствующие модели 
ионосферы и тропосферы.  

Программа позволяет менять угол маски, ис-
ключать из обработки вторую частоту. Имеется 
возможность не использовать при обработке 
соответствующие модели ионосферы и тропо-
сферы. 

Отчет о выполне-
нии работы  
программы 

Последовательность действий, 
выполняемых программой, в виде 
соответствующих сообщений со-
храняется в текстовом файле. Там 
же сохраняются и полученные ко-
ординаты точек. При этом экспорт 
координат в другие программные 
продукты возможен только вруч-
ную. 

Программа позволяет формировать различные 
типы отчетов. Пользователь может настроить 
собственный формат отчета. Программа позво-
ляет сохранить сформированные отчеты в тек-
стовом файле и в HTML-файле. Имеется воз-
можность экспортировать координаты полу-
ченных точек в формат AutoCAD. 

Возможность ав-
томатизации про-
цесса обработки 

При использовании дополнитель-
ных программных средств процесс 
обработки может быть полностью 
автоматизирован. 

Программа не позволяет автоматизировать 
процесс обработки. 
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программного обеспечения проводилась на примере 

американской сети CORS (Continuously Operating 

Reference Stations), а именно ее сегмента, состояще-

го из четырех станций. Схематическое расположе-

ние станций приведено на рис. 1.  

 
 

Рис. 1. Сегмент перманентных GPS-станций 
в системе CORS 

 
Сегмент состоит из станций TXNA, TXTY, 

TXCO, TXKA. Файлы наблюдений являются двух-

частотными с интервалом записи 5 секунд и углом 

маски 10. В качестве эталонных координат были 

взяты координаты фазовых центров антенн, пред-

ставленных на сайте NGS (National Geodetic Survey). 

Для проведения эксперимента в качестве опор-

ных использовались станции TXNA, TXTY, TXCO с 

суточными наблюдениями. Как станция с неизвест-

ными координатами использовалась TXKA. Опор-

ные координаты рассматриваемых станций в систе-

ме WGS 84 приведены в табл. 2.  

Для анализа брались следующие интервалы на-

блюдений: 1 час, 30 мин, 20 мин, 10 мин, 5 мин. При 

этом обработка измерений определяемой станции 

проводилась как на двух частотах (L1 и L2), так и на 

одной (L1), что характерно для украинских пользо-

вателей, так как одночастотные приемники более 

распространены в этом регионе. Возможность полу-

чения координат с геодезической точностью при 

использовании одночастотных приемников имеет 

большое значение, так как это существенно сокра-

щает стоимость необходимого для измерений обо-

рудования.  

Эксперимент проводился следующим образом: 

координаты TXKA определялись на основе собст-

венных измерений и суточных измерений трех базо-

вых станций. Затем вычислялось расстояние между 

полученными и опорными значениями координат. 

Для каждого эксперимента проводилась серия из 10 

опытов для усреднения погрешностей расчета коор-

динат. Более подробно описание каждого экспери-

мента приведено ниже. 

 
Решение задачи 

 
При проведении экспериментов использовались 

настройки программ «по умолчанию». При обработ-

ке двухчастотных измерений в программном ком-

плексе Pinnacle установка «по умолчанию» означа-

ет, что на больших длинах базовых линий обработка 

производится, в так называемом, режиме «Wide 

Lane». При этом используется вычисление широко-

полосных комбинаций с разрешением неоднознач-

ностей. При обработке одночастотных измерений в 

Pinnacle использовался режим «L1 only». В этом 

случае вычисления производятся только на частоте 

L1. 

Этот режим является стандартным для обработки 

измерений одночастотных приемников в Pinnacle. 

Обработка в Geonap производилась с использо-

ванием «темплейтов», поставляемых разработчиком 

вместе с программой. При обработке одночастотных 

измерений в файле определяемой станции была от-

ключена обработка измерений на частоте L2. При 

этом данные базовых станций обрабатывались в 

двухчастотном режиме. 
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Таким образом, было проведено четыре экспе-

римента: 

1. Определение координат точки в программном 

обеспечении Pinnacle в двухчастотном режиме из-

мерений. 

2. Определение координат точки в программном 

обеспечении Pinnacle при имитации одночастотного 

режима измерений. 

3. Определение координат точки в ПО Geonap в 

двухчастотном режиме измерений. 

4. Определение координат точки в ПО Geonap 

при имитации одночастотного режима измерений. 

Усредненные погрешности оценки координат 

приведены в табл. 3. 

По результатам, приведенным в табл. 3, на рис. 2 

построены графики. 

 

Таблица 2 

Координаты станций в системе WGS 84 

Таблица 3 

Усредненные погрешности оценки координат 

№ 
эксп. 

Время накопления данных, мин. 
Примечания 

60 30 20 10 5 

1 0,01861768 0,021579993 0,027579094 0,033964727 0,101566004 Pinnacle L1+L2 

2 0,049430777 0,045429204 0,076255896 0,152215838 0,258153463 Pinnacle L1 

3 0,008104387 0,010422077 0,03862593 0,020499908 0,310084698 Geonap L1+L2 

4 0,075300494 0,109337881 0,216172213 0,337904838 0,572065981 Geonap L1 
 
 

 
Время накопления,  мин 

 
Рис. 2. Погрешности оценки координат станций 

 

Координаты TXNA TXTY TXCO TXKA 

X, м –616256,43867 –507532,69181 –616883,05858 –591734,96797 

Y, м –5376488,42730 –5375534,53260 –5308885,53140 –5347650,66910 

Z, м 3364415,68449 3383937,25452 3469404,56897 3414094,07195 
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Выводы 
 

Оба программных продукта показали неожидан-

но хорошие результаты при реализации сетевой об-

работки измерений на больших длинах базовых ли-

ний. Однако необходимо учитывать, что в реальных 

условиях следует ожидать ухудшения точности, так 

как в экспериментах в качестве определяемого ис-

пользовался приемник, расположенный на открытой 

местности.  

Как и следовало ожидать, использование двух-

частотных измерений значительно повышает точ-

ность оценки координат.  

Полученные результаты следует считать предва-

рительными, так как использовались режимы обра-

ботки «по умолчанию». Особенно это касается про-

граммного обеспечениия Geonap, так как данный 

продукт имеет широкие возможности по настройке 

процесса обработки.  

Из графиков видно, что в двухчастотном режиме 

обработки качество оценок координат двух про-

граммных комплексов сравнимо между собой. Сле-

дует ожидать повышения качества оценивания ко-

ординат в программном обеспечении Geonap при 

более детальной настройке программы под конкрет-

ный вид сети. В еще большей мере это касается од-

ночастотного режима, где Pinnacle неожиданно по-

казал значительно лучшие результаты. В большин-

стве геодезических задач требуемая точность опре-

деления координат составляет величину порядка 5 

см.  

Из приведенных графиков можно сделать вывод 

о том, что при использовании одночастотного обо-

рудования такой уровень точности может быть дос-

тигнут при времени накопления не менее 30 минут. 

При использовании двухчастотного оборудования 

такой уровень точности может быть достигнут при 

времени накопления не менее 10 минут. 

Необходимо учесть, что для получения более 

достоверных результатов требуется проведение се-

рии экспериментов в реальных условиях, где мо-

бильная станция будет подвержена влиянию раз-

личных дестабилизирующих факторов, ухудшаю-

щих качество измерений, таких как ограничение 

видимости спутников и многолучевое распростра-

нение. 

Данная работа была выполнена в рамках проекта 

2167 «Региональная система высокоточных спутни-

ковых геодезических определений», финансируемо-

го Украинским научно-технологическим центром 

(УНТЦ).  
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ОЦЕНКА ЭФФЕКТИВНОСТИ БИНАРНОЙ АВТОМАТНОЙ МОДЕЛИ  
ДЛЯ ИМИТАЦИОННОГО МОДЕЛИРОВАНИЯ СИСТЕМ  

С БОЛЬШИМ КОЛИЧЕСТВОМ ВЗАИМОДЕЙСТВУЮЩИХ ОБЪЕКТОВ 
 

Предложена относительная оценка временных затрат на моделирование систем с большим количеством 
взаимодействующих объектов с использованием БА-модели. Произведено сравнение временных затрат с 
использованием разбиения на подсистемы и без разбиения. Предложены виды границ подсистем и гра-
ничных функций переходов для расчетов газовых потоков методом твердых сфер. Приведен пример 
применения БА-модели при моделировании обтекания крыла сверхзвуковым потоком с нагревом набе-
гающего потока. 

 
бинарная автоматная модель, оценка вычислительной сложности, подсистема конечных автома-
тов 

 
Введение 

 

Существующие гиперзвуковые аэродинамические 

трубы не позволяют проводить полное моделирова-

ние условий полета при высоких числах Маха 

(М > 20). Поэтому особую актуальность приобретают 

численные исследования в гиперзвуковых потоках. 

Для течений с большими числами Маха (М > 10) и 

умеренными числами Рейнольдса можно использо-

вать моделирование методом частиц. Существует 

два подхода к моделированию – метод Монте-Карло 

и событийный подход. Наиболее перспективным с 

точки зрения точности процесса моделирования яв-

ляется событийной подход. Он позволяет моделиро-

вать газовое течение наиболее объективно без апри-

орного использования экспериментально получен-

ных статистических распределений. Более того, он 

позволяет получать эти распределения. Однако, не-

смотря на перспективность применения метода при 

исследовании поведения газовых струй и обтекании 

различных узлов и агрегатов, имитационное моде-

лирование методом твердых сфер пока используется 

мало. Основной причиной этого является сложность 

реализации данного метода из-за очень большого 

объема необходимых вычислений, с которыми не в 

состоянии справиться даже самая современная вы-

числительная техника. 

Одним из путей приближения к практическому 

использованию этого метода является, таким обра-

зом, оптимизация алгоритмов с целью уменьшения 

их вычислительной сложности. В работе [1] пред-

ложен возможный метод минимизации количества 

вычислений при расчетах, основанных на событий-

ном подходе. В работе [2] предложено представить 

поток событий в виде RB-дерева, что существенно 

увеличивает скорость обработки имеющихся и гене-

рацию новых событий. Существенно ускоренный 

алгоритм моделирования газовых потоков описан и 

проанализирован в работе [3].  

Бинарная автоматная (БА) модель разработана 

специально для использования при моделировании 

систем с большим количеством взаимодействующих 

объектов. Газовый поток является частным случаем 

такой системы. При использовании БА-модели эле-

ментарный объект моделируемой системы пред-

ставляют в виде конечного автомата Мура [4]. 

Внутренние состояния конечного автомата выбира-

ются таким образом, чтобы соответствовать реаль-

ным элементарным объектам моделирования.  На-

пример, при моделировании газовых струй методом 

 С.С. Левин 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2005, № 3 (19)
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твердых сфер [5] можно выделить каждую модель-

ную частицу в отдельный конечный автомат. Внут-

ренними состояниями автомата будут координаты 

частицы в пространстве, а также скорость. При мо-

делировании химических реакций добавятся внут-

ренняя энергия, энергия связи и т.д.  

На следующем этапе построения модели весь 

набор автоматов разбивается на определенное коли-

чество подсистем. При моделировании каждого 

конкретного явления критерий разбиения на под-

системы будет зависеть от моделируемой системы. 

Например, при моделировании газовых потоков или 

химических реакций критерием разбиения на под-

системы может служить координата в пространстве. 

На основании этого критерия область моделирова-

ния разбивается на ячейки. В этом случае каждая из 

ячеек представляет собой подсистему. 

Для связи подсистемы с соседними подсистема-

ми используются граничные функции перехода. Эти 

функции обеспечивают как миграцию автоматов 

между подсистемами, так и функционирование всей 

системы. Выбор вида и типов функций зависят от 

конкретной моделируемой системы. Например, для 

моделирования газовых потоков или химических 

реакций функция перехода будет представлять со-

бой R-функцию [6], которая объединяет в себе     

уравнение плоскости и границы ячеки. 

БА-модель является событийной, т.е. для каждо-

го автомата определяется время его ближайшего 

события. Шаг по времени при моделировании сис-

темы осуществляется на время до ближайшего со-

бытия, минимальное среди всех конечных автоматов 

системы.  

Очевидно, что представление моделируемой сис-

темы в виде набора подсистем и, как следствие, ис-

пользование функций перехода между этими под-

системами существенно увеличивают количество 

событий в системе в единицу времени. Это приво-

дит к необходимости определения оптимального 

количества подсистем, при котором время опреде-

ления нового события для конечного автомата было 

бы существенно меньше, чем без использования 

разбиения на подсистемы, что компенсировало бы 

рост количества событий. Целью данной статьи 

является относительная оценка вычислительных 

затрат при применении БА-модели. 

 

Оценка временных затрат  
на расчет нового события 

 
Проведем исследование вычислительной эффек-

тивности БА-модели. 

На пути построения временных оценок работы 

алгоритма приходится сталкиваться с рядом различ-

ных проблем. Среди всего множества этих проблем 

можно выделить следующие основные [7]:  

 неадекватность формальной системы записи 

алгоритма реальной системе команд процессора; 

 наличие архитектурных особенностей, су-

щественно влияющих на наблюдаемое время вы-

полнения программы, таких как конвейер, кэширо-

вание памяти, предиктивная выборка команд и 

данных и т.д; 

 различное время выполнения реальных ма-

шинных команд; 

 различное время выполнения команды в за-

висимости от типов операндов; 

 неоднозначность компиляции исходного тек-

ста, обусловленная как используемым компилято-

ром, так и его настройками. 

Ближайшее рассмотрение задачи сравнения ал-

горитма, использующего представление коллектива 

автоматов в виде единой системы, с алгоритмом, 

использующим представление коллектива автома-

тов в виде набора подсистем, приводит к выводу о 

том, что принимать во внимание все изложенные 

выше проблемы и методики нет необходимости. 

Использование методик прямого определения сред-

него времени и Гиббсона не представляется воз-

можным ввиду универсальности предложенной    
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БА-модели и, как следствие, различных ее реализа-

ций при исследовании конкретных систем. Рассмот-

рим применение методики пооперационного анали-

за, как наиболее интуитивно понятной и простой в 

реализации.  

Будем считать, что для выполнения одной опе-

рации потребуется один квант времени. Под опера-

цией будем понимать расчет параметров нового со-

бытия. Наборы элементарных операций, используе-

мых при расчете нового события системы, в обоих 

алгоритмах одинаковы. Быстрее будет тот алгоритм, 

в котором количество этих операций будет меньше, 

т.е. время расчета нового события будет меньше. 

Пусть количество границ подсистемы – m, коли-

чество моделируемых конечных автоматов – k. То-

гда при расчетах без разбиения на подсистемы рас-

чет нового события для каждого конечного автомата 

будет занимать k квантов времени. Разобьем систе-

му   на D подсистем R. Тогда для расчета нового 

события потребуется 





  m

D
k  квантов времени. 

Слагаемое m служит для учета дополнительного 

времени, затрачиваемого алгоритмом на расчет как 

возможностей перехода автомата в соседнюю под-

систему, так и самих переходов. Но эти оценки от-

дельно не позволяют судить о времени работы алго-

ритма в целом. Дело в том, что при использовании 

подсистем резко возрастает количество событий, 

связанных с миграцией конечных автоматов.   

 

Относительная оценка времени 
работы алгоритма  

при использовании подсистем 
 

Для того чтобы ввести оценку во времени рабо-

ты алгоритмов в целом, введем вспомогательную 

оценку времени простоя конечного автомата между 

событиями. Пусть S – какая-то характеристика сис-

темы автоматов, которую можно взять за основу при 

оценке ее сложности. При введении относительной 

оценки выигрыша она сократится, так как система 

одна и та же для обоих алгоритмов.  

Оценку простоя автомата без разбиения на под-

системы можно представить следующим образом: 

k
Sl 1 .                                    (1) 

Очевидно, что при введении подсистем оценка 

простоя автомата зависит не только от количества 

конечных автоматов и характеристики S системы  , 

но и от количества подсистем Ri, миграция между 

которыми приводит к дополнительным событиям. 

Следовательно, оценку простоя автомата при раз-

биении на подсистемы можно представить следую-

щим образом: 

Dmk
Sl


2 .                            (2) 

Введем относительную оценку работы алгоритма 

в целом как функцию от количества подсистем: 

 
Dmk

S
k
S

m
D
kDF









  .                    (3) 

Упростив (3), получим 

 
k

Dmm
D
kDF

2
2  .                    (4) 

Таким образом, формула (4) выражает относи-

тельную оценку эффективности алгоритма расчетов 

в целом. В формуле учитываются как количество 

подсистем, так и количество границ каждой подсис-

темы, что позволяет сравнивать время работы алго-

ритма при различных количествах конечных авто-

матов, подсистем и их границ. 

 
Анализ полученной оценки 

 

На рис. 1 построен график функции (4) при по-

стоянном количестве конечных автоматов и пере-

менных параметрах количества подсистем (D) и ко-

личества границ подсистемы (m). Его анализ пока-

зывает, что время расчетов растет с ростом количе-

ства границ подсистемы 
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Рис. 1. Относительная оценка в зависимости  

от количества подсистем и количества границ  
 

Анализ функции . F(D) при фиксированных k и m  

(рис. 2) позволяет сделать следующие выводы: 

 
Рис. 2. Изменение функции F(D) в зависимости от 

количества подсистем 
 

1) существует оптимальное количество подсис-

тем, которое дает максимальный выигрыш по вре-

мени расчета; 

2) так как функция резко падает, а потом доволь-

но полога, то даже незначительное приближение к 

оптимальному количеству подсистем может дать 

значительный выигрыш по времени расчета. 

Вычислим первую производную функции F(D) 

по D: 

2

2)(
D
k

k
m

D
DF




 .                        (5) 

Решением уравнения 0)(





D
DF  является опти-

мальное количество подсистем: 







m
kDopt .                              (6) 

Пример. Пусть количество моделируемых ко-

нечных автоматов k = 100000, каждая подсистема 

имеет m = 3 границ. Посчитаем выигрыш во време-

ни расчетов без использования разбиения на под-

системы и с оптимальным разбиением Dopt = 3333: 

1) без разбиения  

F(1) = 10000; 

2) с разбиением на оптимальное количество под-

систем (3333)  

F(3333) = 12. 

Следовательно, выигрыш по времени расчета в 

данном случае составляет 833 раза. 

 
Основные результаты 

 
На базе предложенной модели разработан про-

граммный комплекс, позволяющий проводить ис-

следования обтекания газовыми струями узлов и 

агрегатов летательных аппаратов. Исследовалось 

изменения формы конуса Маха при нагревании уча-

стка воздуха перед крылом. Данная идея была пред-

ложена в рамках проекта Aurora [8] в США, и не-

много позднее в проекте «Аякс» [9] Россия. По мне-

нию директора Института теоретической и при-

кладной механики СО РАН В. М. Фомина данное 

направление изменения сопротивления ЛА является 

одним из самых перспективных [10] и может при-

вести к существенному удешевлению космических 

перевозок.  

Моделирование обтекания осуществляется с по-

мощью метода твердых сфер. Применяются кубиче-

ские ячейки. Для моделирования реального полета 

используется модель тора влета частиц в рабочую 

область. Примеры результатов обтекания представ-

лены на рис. 3, 4. 

При моделировании течения, изображенного на 

рис. 3, 4, использовалось псевдотрехмерное модели-

рование, т.е. моделирование движения частиц про-

водилось в трехмерном пространстве, но в одном 

слое (рис. 5).   

 

 
 

Рис. 3. Моделирование процесса обтекания  
без нагрева 

F(D) 

D 
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Рис. 4. Моделирование процесса обтекания  
с нагревом набегающего потока в 1,1 раза 

 
Рис. 5. Трехмерная сетка, полученная вытягиванием 

двумерной модели на величину одного слоя 
 

В настоящее время запрограммировано построе-

ние сетки для любого трехмерного тела, заданного 

триангуляционной сеткой (рис. 6), причем сеточное 

разбиение на миллион ячеек на PIV 2GHz, 512 MB 

RAM получается за 3 минуты, из которых 2 идет на 

выделение памяти (244 MB). 
 

 

Рис. 6. Интерфейс программы построения сетки для 
моделирования обтекания произвольного 
трехмерного тела методом твердых сфер 
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АЛГЕБРАИЧЕСКИЕ КРИТЕРИИ ЛОКАЛИЗАЦИИ КОРНЕЙ ПОЛИНОМА 

В ЗАДАННЫХ ОБЛАСТЯХ КОМПЛЕКСНОЙ ПЛОСКОСТИ 
 

Рассмотрены алгебраические критерии расположения корней полиномов в заданных областях ком-
плексной плоскости. Необходимые и достаточные условия приведены в функции коэффициентов поли-
номиального уравнения. Даны рекомендации по использованию результатов анализа в задачах обеспе-
чения устойчивости и заданного качества технических объектов и систем. 

 
полиномиальное уравнение, корни уравнения, комплексная плоскость, необходимые и достаточ-
ные условия, устойчивость, заданное качество 

 
Введение 

 
Исследование устойчивости с помощью алгеб-

раических критериев для линейных динамических 

систем, в том числе объектов аэрокосмической тех-

ники, в настоящее время все реже встречается в ли-

тературе. Это связано, прежде всего, с тем, что в 

инструментарии современного исследователя име-

ются мощные средства в виде универсальных ин-

тегрированных пакетов, позволяющих провести 

всестороннее моделирование сложных динамиче-

ских объектов. При этом, как правило, удается 

учесть многомерность и многосвязность исследуе-

мого объекта или процесса, нелинейность характе-

ристик составляющих его элементов, запаздывание 

и целый ряд других специфических особенностей, 

присущих сложным техническим или производст-

венно-экономическим системам [1, 2]. 

По этим же причинам косвенные критерии ус-

тойчивости (заданного качества), представленные в 

виде необходимых и достаточных условий распо-

ложения корней характеристического полинома в 

заданных областях комплексной плоскости, вос-

принимаются как атавизмы теории управления, свя-

занные с ограниченными вычислительными воз-

можностями и ресурсами, и в воображении некото-

рых исследователей приравниваются к правилам 

ведения расчетов на логарифмической линейке и 

таблицам Брадиса, оставшимся в ХХ веке. Это дей-

ствительно так, если рассматривается прямая задача 

оценки качества – выполнение условий расположе-

ния корней характеристического уравнения в задан-

ных областях на комплексной плоскости. Однако 

сегодня, как и прежде, наибольший интерес пред-

ставляет решение обратной задачи – синтеза систем 

с наперед заданными характеристиками, и в этом 

случае неоценима роль алгебраических критериев, 

связывающих в аналитическом виде первичные па-

раметры систем с показателями качества. 

Однозначно заданные коэффициенты полиноми-

ального уравнения также однозначно определяют 

расположение его корней. Решение обратной задачи 

имеет многовариантное решение и может быть све-

дено к поиску некоторой многомерной области в 

пространстве первичных параметров, которые оп-

ределяют коэффициенты полиномиального уравне-

ния, а следовательно, искомые области локализации 

его корней на комплексной плоскости. Поскольку 

аналитическое решение такой задачи для полино-

миального уравнения выше третьего порядка не 

существует, то для ее решения могут быть исполь-

зованы известные косвенные критерии расположе-

ния корней полиномиального уравнения на ком-

 В.М. Вартанян, Н.М. Федоренко, Ю.А. Романенков, И.В. Дронова, А.В. Кононенко 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2005, № 3 (19)
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плексной плоскости. При этом возникает проблема 

корректного выбора вида критерия, приводящего к 

наиболее простым вычислительным алгоритмам его 

реализации и к минимальному количеству необхо-

димых и достаточных условий решения поставлен-

ной задачи. Таким образом, целью статьи является 

обзор и анализ критериев локализации корней по-

линомов в заданных областях комплексной плоско-

сти применительно к задачам обеспечения заданно-

го качества функционирования сложных динамиче-

ских систем. 
 

Алгебраические критерии  
локализации корней полиномиального 

уравнения в заданных областях 
комплексной плоскости 

 
Пусть известно характеристическое уравнение 

системы в виде  

 
1

0
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 (1) 

где n – порядок системы, 1, ...,
ink k  – исследуемые 

параметры. 

Критерий Гурвица. Составим из коэффициен-

тов характеристического уравнения системы (1)       

ai > 0 следующий определитель: 

1 3 5
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1 3

0
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1 ... 0
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a a a
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a

  

 

   . (2) 

Диагональным минором порядка k  определите-

ля n  называется определитель, элементы которого 

лежат на пересечении первых k  строк и первых k  

столбцов определителя.  

Так, если в определителе n  вычеркнуть пра-

вый столбец и нижнюю строку, то получим диаго-

нальный минор 1n . Вычеркивая в этом определи-

теле снова правый столбец и нижнюю строку, нахо-

дим 2n . 

Согласно критерия Гурвица [3] корни уравнения 

(1) имеют отрицательные вещественные части, если 

определитель n  и все его диагональные миноры: 

1 1;na    

 
1 3 5

3 2 4

1 3
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n n n

n n

n n

a a a
a a
a a

  

 
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 n n na     

положительны.  

Следовательно, границе области устойчивости 

соответствуют предельные условия, а именно, ра-

венство нулю всех коэффициентов характеристиче-

ского полинома и всех определителей Гурвица. 

Условие, определяющее границу устойчивости, 

является условием наличия в уравнении (1) одного 

нулевого или пары мнимых сопряженных корней, 

причем все остальные корни имеют отрицательные 

вещественные части.  

Таким образом, граница устойчивости в плоско-

сти корней – мнимая ось. Если рассматривать, на-

пример, плоскость каких-либо варьируемых коэф-

фициентов характеристического уравнения, считая 

остальные коэффициенты постоянными, то можно 

говорить о границе устойчивости в этой плоскости. 

Причем, условию 0 0a  , при соблюдении всех ос-

тальных условий устойчивости, соответствует гра-

ница апериодической устойчивости (один корень 

нулевой), а условию 1 0n   –  граница колеба-

тельной устойчивости (два мнимых сопряженных 

корня). 

На практике иногда требуется установить преде-

лы изменения какого-либо одного параметра jk  из 

условия обеспечения устойчивости. Причем этот 

параметр может входить в некоторые коэффициен-

ты ia , следовательно, и в определители m . В этом 

случае необходимо построить зависимости ( )i ja k  и 

( )m jk  и определить значения jk , которые обес-

печивают выполнение условий Гурвица. 
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Критерий Льенара – Шипара. Общий объем 

вычислительных операций по определению границ 

областей устойчивости может быть сокращен при 

использовании в качестве критерия устойчивости 

метода Льенара – Шипара [3]. Условия устойчиво-

сти в форме Льенара – Шипара предполагают по-

ложительность коэффициентов характеристическо-

го полинома и положительность нечетных миноров 

главной диагонали определителя Гурвица (табл. 1). 

Таблица 1 

Уравнения границ устойчивости по критерию 
Льенара – Шипара 

Порядок Уравнения границ условий 
устойчивости 

1 0 0a   
2 1 0a   
3 

3 0a  ; 2
0 1 2 0 0a a a a   

4 
3 0a  ; 2 2

0 1 2 3 2 1 0a a a a a a    
5 

4 0a  ; 2 2
4 3 2 4 0 4 1 2 0a a a a a a a a    ; 

2
0 4 3 2 1 4 1 0 4 3 0

2 2 2 2
4 1 2 1 0 3 2 0

( 2

) 0

a a a a a a a a a a a

a a a a a a a a

  

    
 

 

Таким образом, условия Льенара – Шипара по-

зволяют исключить из рассмотрения дополнитель-

ные линии, не относящиеся к границам областей 

устойчивости и поэтому являются  более коррект-

ными по отношению к условиям Гурвица. 

Критерий Рауса. Критерий Рауса [3] имеет не-

которое преимущество перед другими алгебраиче-

скими критериями, так как требует меньшего объе-

ма вычислительной работы при численном решении 

задачи. Однако при нахождении символьных усло-

вий устойчивости использование его затруднитель-

но для 3n   из-за необходимости выполнения опе-

раций деления полиномов и факторизации получае-

мых соотношений. Для того чтобы корни характе-

ристического уравнения имели отрицательные ве-

щественные части, необходимо и достаточно, чтобы 

все элементы первого столбца таблицы Рауса, были 

строго положительны. Количество строк в таблице 

Рауса должно быть равно 1n  , где n  – степень 

полиноминального уравнения. 

Элементы первой строки таблицы являются ко-

эффициентами уравнения (1) с четными индексами, 

а элементы второй строки – коэффициенты уравне-

ния с нечетными индексами. Начиная с третьей 

строки (т.е. для 2i  ) элементы каждой строки таб-

лицы Рауса образуются по определенному правилу 

из элементов двух предыдущих строк: 

 2, 1 1,1 2,1 1, 1

1,1

i k i i i k
ik
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C C C C
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C
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


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Численный анализ устойчивости по критерию 

Рауса заканчивается тогда, когда первый элемент 

какой-нибудь строки примет отрицательное или 

равное нулю значение. 

Граница апериодической устойчивости опреде-

ляется равенством нулю первого либо последнего, 

т.е. ( 1n  )-го, элемента первого столбца; граница 

колебательной устойчивости – равенством нулю 

предпоследнего, т.е. n -го элемента первого столб-

ца. При этом все элементы первого столбца должны 

быть положительными. 

Критерий  Шура-Кона. Граничными (с точки 

зрения обеспечения асимптотической устойчиво-

сти) являются условия 0k  . Алгоритм формиро-

вания определителя Шура – Кона [4] как блочной 

матрицы имеет такой вид: 
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. (7) 

В выражениях (7) и (8) треугольные матрицы 

j i k k
a  

 и j i k k k
a   

 – матрицы коэффициентов 
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характеристического уравнения, а матрицы 

i j k k
a  

, i j k k k
a   

 – соответственно их транспо-

нированные матрицы. 

Известно, что если все определители k , 1,k n , 

отличны от нуля, то ( )A   не имеет корней на ок-

ружности единичного радиуса и число их внутри 

круга единичного радиуса равно числу перемен знака 

в последовательности определителей k . 

Необходимым и достаточным условием нахож-

дения корней полиномиального уравнения (1) внут-

ри единичной окружности является выполнение 

следующих неравенств: 0k  , если k  – нечетное, 

0k  , если k  – четное, 1,k n . 

Увеличение порядка рассматриваемых систем 

приводит к резкому возрастанию объема вычисле-

ний из-за высоких размерностей раскрываемых оп-

ределителей, а, следовательно, к возможным вы-

числительным ошибкам в расчетах численных зна-

чений коэффициентов условий устойчивости. 

Критерий Джури. Обратным полиномом назо-

вем полином 

0
1

1 1 0

( ) (1/ )

... ,

n

n n
n n

A A

a a a a


    

       
            (8) 

полученный путем перестановки коэффициентов 

полинома (1) в обратном порядке. 

Разделим ( )A   на обратный ему полином 

0 ( )A  по правилам деления многочлена на много-

член. В результате этого вычислим частное от деле-

ния – g  и остаток 1( )A   – полином ( 1n  )-й степе-

ни: 

 1
0

0 0

( )( ) ,
( ) ( )

AA g
A A


 

 
 (9) 

где     
1

0 1 0 0
0

2
1 0 1 1 0 1

;    ( ) ( )

( ) ... ( ).

nn
n

n
n n

a
g A a g a

a

a g a a g a




 

     

     

      (10) 

Разделим остаток 1( )A   на обратный ему поли-

ном 10 ( )A   и определим новое частное от деления 

1g  и остаток 2 ( )A  : 

 1 2
1

10 10

( ) ( )
( ) ( )

A Ag
A A

 
 

 
; (11) 

где  

 1 0 1
1

0 0

n

n

a g a
g

a g a
 




1 0 1

0 0( )( )
n n

n n

a a a a
a a a a




 
, (12) 

 
2

2 0 0 1 1 0 1

2 0 2 1 1 0 1

( ) [( ) ( )]
... [( ) ( )].

n
n n

n n

A a g a g a g a
a g a g a g a




 

      
    

 (13) 

Следовательно, 

2 0 2 1 1 0 1
2

0 0 1 1 0 1

( ) ( )
( ) ( )

n n

n n

a g a g a g a
g

a g a g a g a
 



  


  
 = 

3 2 2 3
2 0 2 0 2 0 2

2 2 2 2
1 0 1 0 1 0 1 0

2 2 2 2
1 0 1 1 0 1 0 1 1

2 2 2 2
1 0 1 0 1 0 1 0

( )( )

.
( )( )

n n n n n

n n n n n n

n n n n n n

n n n n n n

a a a a a a a a a a
a a a a a a a a a a a a

a a a a a a a a a a a a
a a a a a a a a a a a a

 

 

  

 

   
 

      

  


      

(14) 

Выполняя деление полиномов ( )iA   (остаток от 

предыдущей операции деления) на обратные им 

полиномы 0 ( )iA  , получаем последовательность 

0 1 2{ ,  ,  ...  }i ng g g g  . 

Необходимыми и достаточными условиями на-

хождения корней полиномиального уравнения 

внутри единичной окружности являются неравенст-

ва [4]: 

 0 1(1) ... 0nA a a a     ; 

 0 1 2( 1) ( 1) ... ( 1) 0n n
nA a a a a        ; (15) 

1ig  , 1,2,..., 2i n  . 

Другая форма использования критерия Джури 

предполагает составление табл. 2. 

Таблица 2 

Коэффициенты Джури 

na  1na   … 1a  0a  
0

n
n

a
q

a
  

0a  1a  … 1na   na  

1
0
na   1

1
na   … 1

1
n
na 
   1

1
1 1

0

n
n

n n
q

q
q




 
  

1
1

n
na 
  1

2
n
na 
  … 1

0
na    

… … … … …  
0
0a       
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 1

0
,    

k
k k k k
i i k k i k k

a
a a q a q

a


   . (16) 

Первая и вторая строки – это коэффициенты ха-

рактеристического уравнения в прямом и обратном 

порядке. Третья строка получается умножением 

второй строки на 0
n

n

a
q

a
  и вычитанием произведе-

ния из первой строки. Таким образом, последний 

элемент в третьей строке равен нулю. Четвертая 

строка – это третья, записанная в обратном порядке. 

Схема повторяется до ( 2 1n  )-й строки. Последняя 

строка состоит только из одного элемента. 

Если 0na  , то все корни уравнения лежат 

внутри единичного круга тогда и только тогда, ко-

гда все 0
ka , 1, 1k n  , положительны. Если нет 0

ka , 

равных нулю, то количество отрицательных 0
ka  

равно количеству корней вне единичного круга. 

Заметим, что если все 0
ka  положительны для 

1, 2,..., 1k n  , то условие 0
0 0a   эквивалентно ус-

ловиям (1) 0A  , ( 1) ( 1) 0n A   , которые состав-

ляют необходимые условия устойчивости и, следо-

вательно, могут использоваться до составления таб-

лицы. 

Критерий Кларка. Пусть nD  – квадратная 

матрица  размером n n . Отделим от нее  внеш-

ние, окаймляющие ее столбцы и строки, и полу-

чим внутреннюю матрицу 2nD   размером 

[ 2] [ 2]n n   . 

Продолжая отделение, найдем внутреннюю мат-

рицу 4nD   и т.д. 

Квадратная матрица nD  размером n n  называ-

ется внутренне положительной, если ее определи-

тель и определители всех внутренних матриц поло-

жительны. 

Согласно критерия Кларка [4], полиномиальное 

уравнение (1) имеет корни внутри единичной ок-

ружности, если выполняются условия: 

 1 2
0

(1) ( , ,...) 0
n

i
A A k k


  ; 

 1 2
0

( 1) ( , ,...)( 1) 0
n

i
A A k k


    ; (17) 

det 0iD  ; det 0iD  ; 1, 3,...i n n   , 

где iD , iD  – внутренние матрицы для 1nD
 , 1nD

 , 

алгоритм формирования которых имеет вид: 

 2( ) 0j i k k n i j k k
a a    

  ; 

 2( ) 0j i k k n i j k k
a a    

  , (18) 

где 1, 3, ... .k n n   , иначе: 

 
0 1

1 2 0

3 1

1

3

0 1 2

... ...
0 ... ...
... ... ... ... ...
0 ... ...

... ...
n

n n

n

n

n

n n

a a a a
a a a

D
a a a

a a a a















 

  

; (19) 

 

0 1

1 2 0

3 1

1

3

0 1 2

... ...
0 ... ...
... ... ... ... ...
0 ... ...

... ...
n

n n

n

n

n

n n

a a a a
a a a

D
a a a

a a a a










 






. (20) 

Все эти условия выполняются при расположении 

корней характеристического полинома (1) внутри 

окружности единичного радиуса. 

Максимальное количество условий устойчи-

вости, возникающих при использовании алгебраи-

ческих критериев, приведено в табл. 3. 

Таблица 3 

Количество условий, возникающих  
при использовании алгебраических критериев 

Критерий Количество условий 
Джури 1n   
Кларка 3n   
Шура-Кона n  
Гурвица 2n  
Рауса 2n  
Льенара–Шипара n  

На самом деле использование символьного вида 

условий устойчивости изменяет их реальное коли-

чество в сторону увеличения, так как некоторые из 
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условий распадаются на несколько более простых 

при факторизации алгебраического выражения 

1( , ..., ) 0
ii nG k k  . 

Пример. Для характеристического полинома 
3 2

3 3 2 1 0( )A z a z a z a z a     граничные условия 

для различных критериев имеют такой вид. 

Критерий Кларка: 

1 3 2 1 0G a a a a    ; 2 3 2 1 0G a a a a    ; 

2 2
3 3 3 1 2 0 0G a a a a a a    ; 

2 2
4 3 3 1 2 0 0G a a a a a a    ; 

5 3 0G a a  ; 6 3 0G a a  . 

Критерий Шура-Кона: 

4 2 4 2 4 2 2 4 2 4 6 6
1 0 3 0 1 0 2 0 2 0 3 3 0

2 3 3 2 2 2 2 2 2 2 2 3
3 0 1 0 1 2 0 2 3 0 2 1 0 3 2

2 2 2 4 2 4 2 2 4 3
3 0 1 3 2 3 1 3 1 0 3 2 1
3 3 2 2 3

0 2 3 1 0 3 2 1 0 3 1 2 0 3 2 1
2
0 3 1

3 2 3

2 2 2

2 6

2 6 4 2

4

G a a a a a a a a a a a a

a a a a a a a a a a a a a a a

a a a a a a a a a a a a a

a a a a a a a a a a a a a a a a

a a a

        

     

     

    

 2 2 2 2 3 2
2 3 2 1 3 1 2 0 1 2 3

2 2 2
2 3 0 1 3 3 1 0 2 0

2 ( )

( )( ) ;

a a a a a a a a a a a

a a a a a a a a a a

      

      

 

4 2 2 2
2 0 0 3 0 0 3 0 3( )( )G a a a a a a a a     ; 2

3 0G a . 

Критерий Льенара – Шипара для псевдополино-

ма 3 2
3 3 2 1 0( )A s b s b s b s b    , преобразованного 

билинейным преобразованием: 

( 3 3 2 1 0b a a a a    ; 2 3 2 1 03 3b a a a a    ; 

1 3 2 1 03 3b a a a a    ; 0 3 2 1 0b a a a a    ); 

1 3 2 1 0G a a a a    ; 

2 2 2 3
2 3 2 3 2 1 3 0 1 0 3 3 2 0

2 3 2 2
3 0 1 3 1 0 0 2 3 0 0 2 1

2 2
3 2 1 0 3 3 1 2 0 0

8 8 8 8 8 8

8 8 8 8 8 8

8( )( ).

G a a a a a a a a a a a a a

a a a a a a a a a a a a a

a a a a a a a a a a

       

      

      

 

Различное количество необходимых условий ус-

тойчивости, формируемое отдельными критериями, 

естественно не приводит к разным конечным ре-

зультатам, а связано с тем, что с одной стороны они 

могут быть избыточными, а с другой – интегриро-

вать в себе одновременно несколько необходимых 

для выполнения условий требуемого расположения 

корней. 

Заключение 
 
Приведенные алгебраические критерии пред-

ставляют собой универсальный математический 

аппарат, позволяющий управлять расположением 

корней полиномиального уравнения на комплекс-

ной плоскости и при необходимости локализовать 

их в определенных участках комплексной плоско-

сти. Такие задачи имеют место, в частности, при 

моделировании производственных и, в целом, эко-

номических систем (балансовые модели). Решение о 

выборе того или иного критерия связано прежде 

всего с вычислительной сложностью процедуры и 

точностью получаемых результатов. Трансформа-

ция любого из рассмотренных алгебраических кри-

териев к задачам локализации корней в произволь-

ных областях комплексной плоскости, сводится в 

конечном счете, к корректному выбору конформно-

го отображения левой полуплоскости или единич-

ной окружности в требуемую геометрическую об-

ласть и преобразование на этой основе исходного 

полиномиального уравнения. 
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РАЗРАБОТКА МОДЕЛЕЙ АНАЛИЗА И ВЫБОРА ВАРИАНТОВ  
ИСТОЧНИКОВ ИНВЕСТИРОВАНИЯ НАУЧНО-ТЕХНИЧЕСКИХ ПРОЕКТОВ 

 
В статье рассмотрены актуальные вопросы управления инвестированием научно-технических проектов, 
предложены модели выбора источников инвестирования на основе анализа дефицита ресурсов, возни-
кающего в ходе реализации проекта, с использованием метода дисконтирования.  
 
научно-технический проект, инвестиции, источник инвестирования, заемные средства, собствен-
ные средства, дисконтирование, совокупный план, организация-исполнитель  
 

Введение 
 

В настоящее время при реализации научно-

технических проектов как в авиационно-космиче-

ской отрасли, так и в других отраслях народного 

хозяйства, привлекаются инвестиции. Научно-тех-

нические проекты направлены на разработку и соз-

дание новой научно-технической продукции, объек-

тов новой техники и технических систем. Поскольку 

такие проекты являются, как правило, высокориско-

выми и требуют достаточно больших капиталовло-

жений, то анализ возможности их реализации необ-

ходим как для инвесторов (с целью снижения воз-

можного риска потери средств), так и для организа-

ции-исполнителя (с целью выявления возможности 

получения прибыли и развития предприятия). Поиск 

и оценка источников инвестирования является дос-

таточно сложной задачей для предприятий и орга-

низаций с точки зрения оценки эффективности при-

влечения финансовых средств. 

Существующие методы и модели оценки инве-

стиций в основном хорошо работают в условиях 

стабильной экономики и направлены на решение 

частных задач, которые возникают в процессе ана-

лиза инвестиционных проектов [1, 2].   

Для решения задач управления научно-техни-

ческими проектами в условиях переходного периода 

украинской экономики наиболее применима мето-

дика, представленная в [3].  

Однако в данной работе не уделялось внимание 

моделям поиска наилучших вариантов источников 

инвестирования. Также в предлагаемых методиче-

ских рекомендациях не учитываются особенности 

реализации научно-техни-ческих проектов, отсутст-

вуют интегральные показатели и критерии их оцен-

ки, в общем виде представлены методы и модели 

анализа.  

Таким образом, целью данной работы является 

разработка эффективных моделей анализа и выбора 

источников инвестирования научно-технических 

проектов для предприятий и организаций, являю-

щихся исполнителями.  
 

Определение необходимости  
привлечения инвестиций 

 
Для выбора наилучшего источника инвестирова-

ния необходимо решить ряд задач:  

 определить вид и объем дефицита ресурсов, 

необходимых для реализации проекта;  

 определить временные интервалы потребно-

сти ресурсов, оценить источник инвестирования с 

позиции затрат за использование капитала;  

 получить комплексную оценку источника 

инвестирования. 

 А.С. Котов 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2005, № 3 (19)
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Определение необходимости привлечения инве-

стиций для реализации проекта осуществляется в 

несколько этапов. На первом этапе необходимо оце-

нить дефицит ресурсов, который планируется по-

крыть за счет привлекаемых инвестиционных 

средств. Исходными данными для оценки дефицита 

будет являться совокупность качественных и коли-

чественных характеристик проектируемого объекта 

технической системы или научно-технической про-

дукции.  

Обозначим через вектор  1, ..., nP P P


 сово-

купность таких характеристик. Тогда для оценки 

необходимости привлечения инвестиций на реали-

зацию научно-технического проекта предлагается 

алгоритмическая модель, представленная на рис. 1. 

Исходя из характеристик проектируемого объек-

та и требований заказчика  rQQQ ...1


 на научно-

техническую продукцию, на первом этапе будет 

определяться оценка затрат  PfS


ˆ . Для этого мо-

гут привлекаться разные группы экспертов и данная 

оценка может быть получена любым из известных 

методов экспертизы [4], либо оценка затрат может 

производиться одним из аналого-сопоставительных 

методов [5], в зависимости от уникальности и но-

визны проектируемой продукции. 

Параллельно на основании этого же вектора ха-

рактеристик P


 и ресурсов предприятия, необходи-

мых для реализации проекта  PsRe


 определяется 

текущее состояние предприятия, которое характери-

зуется мощностью )(tM  в конкретный момент вре-

мени t и финансово-экономическим положением – 

вектор  1, ..., mF F F


 (критерии и параметры, ото-

бражающие финансово-экономическое состояние 

предприятия).  

Анализ финансового состояния предприятия по-

зволит выявить наличие временно-свободных 

средств для реализации данного научно-

технического проекта, либо, наоборот, покажет не-

обходимость увеличения инвестиционного капитала 

для покрытия дефицита. Также необходимо оценить 

рынок, на который будет выпускаться научно-

техническая продукция, и в каких рыночных усло-

виях предстоит работать предприятию в период вы-

полнения проекта. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Определение стоимости проекта 
)(ˆ PfS


  
Определение текущего 
состояния предприятия 

M(t) , Res( P


); 
 mFFF ...1


 

Определение внешних 
экономических условий 

SР(t)  
 kVVV ...1


 

Определение необходимости привлечения 
инвестиций 

(fedPr  ,Ŝ M(t), DRes, F


, SP(t), V


) 

Количественная и качественная ха-
рактеристика проектируемого  

объекта  nPPP ...1


 

Требования заказчика  
 rQQQ ...1


. 

Средства выделенные заказчиком 
)(QfS зак


  

Определение дефицита ресурсов  
по проекту  DRes = f P


, Res( P


)) Бюджет  

научно-
технического 

проекта 

Рис. 1.  Модель определения необходимости привлечения  инвестиций для реализации проекта 
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Эти условия будут характеризоваться объемом 

спроса на будущую продукцию )(tSP , который бу-

дет зависеть как от самой научно-технической про-

дукции, так и ценовых и неценовых факторов внеш-

ней среды  1,..., kV V V


. К ним можно отнести 

факторы инфляции, цены конкурирующих произво-

дителей, факторы, связанные с политической ситуа-

цией в стране и т.д.   

Для определения вышеописанных показателей 

могут использоваться: 

 статистические методы оценки;  

 экспертное оценивание [4];  

 методы маркетинговых исследований [1, 6];  

 методы финансового и производственного 

менеджмента [3, 6]. 

На втором этапе рассматривается необходимость 

привлечения инвестиций для покрытия возникшего 

дефицита. Эту процедуру можно в общем виде 

представить функцией предиката 

(fedPr  ,Ŝ M(t), DRes, F


, SP(t), V


) = 

= 
1, ;

0, .

необходимо привлекать инвестиции

нет необходимости привлекать инвестиции





(1)
 

По существу данная процедура сводится к оп-

ределению величины дефицита ресурсов DRes =            

= f ( Р


, )(PsRe


), причин и времени его возникнове-

ния.  

Если дефицит незначителен, то заказчику пред-

лагается пересмотреть свои требования, либо ис-

полнителю попытаться устранить причины дефици-

та, например, за счет собственных сил предприятия. 

В противном случае, организация-исполнитель при-

ходит к выводу о необходимости привлечения фи-

нансовых средств. Процедура определение дефици-

та чаще всего производится группой экспертов, куда 

могут входить специалисты в области разработки и 

создания проектируемой научно-технической про-

дукции, финансовые менеджеры, эксперты аудитор-

ских фирм, маркетологи и другие специалисты. В 

результате подробного анализа определяется объем 

дефицита и величина необходимых финансовых 

средств в определенные интервалы времени выпол-

нения проекта.  

Данный результат представляет собой бюджет 

проекта в условиях влияния различных факторов 

внешней (рыночной) среды.  

 

Анализ и выбор источников 
инвестирования 

 
На следующем этапе перед организацией-

исполнителем ставится задачи определения возмож-

ности привлечения инвестиций и выбора источника 

инвестирования. Выделяют два типа инвестиций: 

собственные и заемные. К собственным (привлечен-

ным) инвестициям относятся:  

 собственные финансовые средства (прибыль, 

накопления, амортизационные начисления и др.),  

 иные виды активов (основные фонды, зе-

мельные участки и т.д.);  

 ассигнования из бюджетов;  

 иностранные инвестиции;  

 инвестиции предприятий различных форм 

собственности;  

 инвестиции физических и юридических лиц.  

К заемным инвестициям относятся различные 

формы заемных средств, в том числе различные 

формы кредита, облигационные займы, векселя. В 

зависимости от источника инвестирования будут 

различаться и методы управления финансами про-

екта. 

Возможность привлечения также можно рас-

смотреть как функцию предиката:  

 Pr , ( ), ( ), Re ,

1, ;

0, .

 инвестиции

нет возможности привлечь инвестиции

ed f F M t SP t D s V

 есть возможность привлечь

 

 


 

 (2) 

Для определения данной функции предиката 

наиболее эффективно использовать модель ком-
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плексного анализа на основе метода дисконтирова-

ния [3]. Данный анализ предполагает проведение 

комплексных расчетов финансовых потоков по про-

екту и составление совокупного плана, который 

включает:  

 отчет о прибылях и убытках проекта;  

 отчет Cach Flow (отчет о движении финансо-

вых средств);  

 изменение баланса предприятия при реали-

зации проекта и привлечении инвестиций;  

 сценарии изменения потока реальных денег 

при возникновении различных факторов риска;  

 комплекс критериев оценки проекта (коммер-

ческие критерии, целевые, производственные и т.д.).  

Источник инвестирования будет определяться 

как объемом дефицита, так и его видом. Например, 

для увеличения оборотных активов возможно лишь 

использование заемных средств, либо собственной 

прибыли предприятия, тогда как для основных ак-

тивов возможно привлекать инвестиции как в форме 

привлеченного капитала, так и в форме заемного. 

Среди количественных критериев оценки воз-

можности и целесообразности привлечения инве-

стиций наиболее часто используемый – это крите-

рий  NPV (чистый дисконтированный доход), кото-

рый позволяет учесть как временное обесценивание 

денег, так и влияние различных рисков. Для опреде-

ления этого критерия прогнозируется доход от про-

екта tD  на время его реализации  , 1,T t T  и оп-

ределяется суммарная величина вкладываемых 

средств Inv :  





T

t
mct kDInvNVP

1
,                     (3) 

где kтс – коэффициент текущей стоимости, который 

определяется по следующей формуле: 

tmc
d

k







 



100
1

1 ,                           (4) 

где d – ставка дисконтирования. 

Доход по проекту будет определяться согласно 

смете затрат и на основе прогнозируемой прибыли, 

которую ожидают получить при реализации проекта 

   NANCRD tttt  1 ,               (5) 

где Rt – номинальная выручка t-го года; Ct – номи-

нальные денежные затраты t-го года; N – ставка на-

логообложения; Аt – амортизационные отчисления   

t-го года. 

Формула (5) будет принимать различный вид при 

учете затрат, связанных с использованием заемного 

или привлеченного капитала. 

В общем виде, при использовании привлеченных 

средств в (5) должны быть учтены затраты на вы-

плату дивидендов либо возврата части прибыли ин-

вестору, т.е. доход по проекту будет корректиро-

ваться на величину возврата чистой прибыли lDiv , 

1,l L : 

   NADivNCRD tlttt  1 .         (6) 

В случае использования заемных средств должна 

погашаться часть занимаемой суммы jKr  плюс 

проценты jKrp , ,j j J : 

 
 1 .

t t t j j

l t

D R C Kr Krp  

N Div A N

    

    
                  (7) 

При расчете по формулам (5) – (7), часто возни-

кают ситуации, когда 0tD , хотя 


T

t
mct kD

1
> 0. 

Это типичная ситуация (когда затраты в конкретный 

момент времени на реализацию проекта превышают 

реальные доходы) может иметь место и при реали-

зации научно-технических проектов. В этом случае 

говорят о финансовой реализуемости проекта [1]. 

Для избежания дефицита финансовых средств также 

необходимо использовать заемные средства, чтобы 

проект был реально реализуем, однако данный вид 

заемных средств не будет являться инвестициями и 

не потребует окупаемости. 

Сравнивая положительные значения критерия 

NPV при различных вариантах инвестирования, 
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можно определить наилучший из них. Критерий 

NPV является одним из наиболее удобных показате-

лей эффективности реализации проекта, однако це-

лесообразно использовать для оценки и другие по-

казатели: срок окупаемости, внутреннюю норму 

доходности, индекс рентабельности. Для комплекс-

ной оценки также необходимо оценить и качествен-

ные показатели: надежность инвестора, своевремен-

ность предоставления денежных средств, заинтере-

сованность в результате и др. 

Обобщенная модель анализа и выбора источни-

ков инвестирования  представлена на рис. 2. 

 

В результате проведенного анализа формируется 

совокупный план проекта, в котором аналогично 

отчету о движении денежных средств (Cash Flow), 

выделяют три составляющих плана деятельности: 

инвестиционную, финансовую и операционную. 

Инвестиционная часть будет отображать потоки, 

связанные с использованием инвестиций в форме 

собственного и привлеченного капитала, финансо-

вая часть – заемные денежные средства, операцион- 
 

ная – научно-исследовательскую, производственную 

и остальные виды деятельности по проекту.   

 
Заключение 

 
В данной статье представлены модели анализа и 

выбора источников инвестирования научно-

технического проекта. Использование данных моде-

лей организациями-исполнителями проектов позво-

лит провести подробный анализ возможных инве-

сторов и принять решение относительно наилучше-

го варианта источника инвестиций.   
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на – газ, тверде тіло – газ, рідина – тверде тіло і 
впливає на фактор розтікання складу просочування 
на зарядженій поверхні полімерного паперу. 
Іл. 5. Бібліогр.: 5 назв. 

 A physical and mathematical model of polar-sensitive 
charges interaction in liquid dielectric in composition 
of impregnation with polymeric paper surface of 
charge. A surface integral equation for electric force of 
charge interaction was got. An analysis of electric force 
integration was done by the numerical integration 
method. It is shown that the electrostatic force quantity 
is comparable with surface tension force: gas-fluid, 
solid-gas-body, fluid- solid body and it influences on 
spread impregnating compound a long the surface of 
charge. 
Fig. 5. Ref.: 5 items. 
 

   
УДК 658.012.4  UDC 658.012.4 
Бичков С.А., Фролов Є.А., Мартинов О.В. Аналіз 
можливості та техніко-економічної доцільності 
впровадження технологічних процесів імпульс-
ного формоутворення // Авіаційно-космічна тех-
ніка і технологія. – 2005. – № 3 (19). – С. 13 –17.   

 Bichkov S., Frolov E, Martynov A. Analysis of possi-
bility and technical economic expendency of intro-
duction technological process by impulsive forma-
tion // Aerospace technic and technology. – 2005. – № 
3 (19). – P. 13 – 17. 

Розроблена концепція та критерій доцільності і 
ефективності впровадження в аерокосмічній галузі 
конкретних технологічних процесів імпульсної 
металообробки. 
Іл. 2. Бібліогр.: 6 назв. 

 The concept and criteria of expediency and efficiency 
of introduction in space branch of concrete technologi-
cal processes of pulse metal working is developed. 
Fig. 2. Ref.: 6 items. 
 

   
УДК 629.7:519.876.5  UDC 629.7:519.876.5 
Колосков В.Ю., Шульгін В.І. Аспекти моделюван-
ня впливу факторів аерокосмічного виробниц-
тва на людину // Авіаційно-космічна техніка і 
технологія. – 2005. – № 3 (19). – С. 18 – 24. 

 Koloskov V,.I. Shulgin V. Aspects of Modeling of In-
fluence of Factors of Aerospace Manufactiring on 
Person // Aerospace technic and technology. – 2005. – 
№ 3 (19). – P. 18 – 24. 

У виробничому середовищі на людину діє ком-
плекс факторів різної природи, що вимагає розроб-
ки й впровадження нових способів для оцінки й 
прогнозування їхньої безпеки, заснованих на моде-
люванні впливу й визначенні відгуків організму на 
нього. Для рішення поставленого завдання необ-
хідно виділити набір значимих відгуків, значення-
ми яких можна було б визначати біологічний ефект 
впливу. Запропонована робота присвячена аналізу 
результатів моделювання адаптації серцево-судин-
ної системи людини до дії виробничих факторів, 
проведеного з метою виявлення особливостей ада-
птаційних процесів, які мають місце при цьому, і 
визначенню набору значимих відгуків для побудо-
ви критеріїв безпеки. 
Табл. 3. Іл. 2. Бібліогр.: 10 назв. 

 In the manufacturing environment the complex of fac-
tors of a various nature operates on person. This com-
plex demands development and introduction of new 
ways for an estimation and forecasting of their safety, 
based on modeling of influence and definition of re-
sponses of an organism on it. For the decision of a task 
in view it is necessary to allocate a set of significant 
responses with which values it would be possible to 
determine biological effect of influence. The offered 
work is devoted to the analysis of results of modeling 
of adaptation of cardiovascular system of the person to 
action of the production factors, carried out with the 
purpose of revealing features of adaptable processes 
occurring at it and definition of a set of significant re-
sponses for construction of criteria of safety. 
Tabl. 3. Fig. 2. Ref.: 10 items. 
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УДК 629.7: 519.63: 536.21  UDC 629.7: 519.63: 536.21 
Пашаєв А.М., Аскеров Д.Д., Садихов Р.А., Саме-
дов А.С. Ефективні методи розрахунку елементів 
авіаційних газових турбін // Авіаційно-космічна 
техніка і технологія. – 2005. – № 3 (19). – С. 25 – 32. 

 Pashaev A., Askerov D., Sadihov R., Samedov A. Effec-
tive methods of calculation of elements aviation 
gases turbines // Aerospace technic and technology. – 
2005. – № 3 (19). – P. 25 – 32. 

Приведені нова математична модель і ефективний 
чисельний метод розрахунку температурного поля 
конвективно охолоджуваних лопаток газових тур-
бін. Теоретичне обґрунтування методу доведене 
відповідними теоремами. Граничні умови теплооб-
міну визначені з рішення відповідних інтегральних 
рівнянь і емпіричних співвідношень. Достовірність 
розроблених методик підтверджена розрахунково-
експериментальними дослідженнями. 
Іл. 5. Бібліогр.: 18 назв. 

 A new mathematical model and effective numeral 
method of calculation of the temperature field is re-
sulted  convective the cooled shoulder-blades of gases 
turbines. The theoretical ground of method is well-
proven by the proper theorems. The scopes terms of 
heat exchange are certain from the decision of the 
proper integral equalizations and empiric correlations. 
Developed methods validifys by calculation-
experimental researches. 
Fig. 5. Ref.: 18 items. 

   
УДК 629.7.03.004.64  UDC 629.7.03.004.64 
Пашаєв А.М., Аскеров Д.Д., Садихов Р.А., Абдулла-
єв П.Ш. Система діагностування технічного ста-
ну авіаційних ГТД із застосуванням нечітко-
нейронного підходу // Авіаційно-космічна техніка 
і технологія. – 2005. – № 3 (19). – С. 33 – 42. 

 Pashaev A., Askerov D., Sadihov R., Abdullaev P. Sys-
tem of diagnosticating of the technical state  
of aviation GTE with the use of careless-neuron 
approach // Aerospace technic and technology. – 
2005. – № 3 (19). – P. 33 – 42. 

Показується необґрунтованість застосування ймо-
вірносно-статистичних методів, особливо на ранній 
стадії діагностування технічного стану авіаційних 
газотурбінних двигунів (ГТД), коли об'єм інформа-
ції має властивісті нечіткості, обмеженості і неви-
значеності, а також ефективність застосування но-
вої технології Soft Computing. На цих етапах діаг-
ностування з використанням нечіткої логіки і ней-
роно-мережних методів  високою точністю прово-
диться навчання багатовимірних лінійних і нелі-
нійних моделей (рівнянь регресій), одержаних на 
основі статистичних нечітких даних. Як застосу-
вання приведеної методики була проведена оцінка 
технічного стану двигуна  Д30КУ-154, що знов по-
ступив в експлуатацію. 
Іл. 8. Бібліогр.: 8 назв. 

 The groundlessness of application of probability-
statistic methods is shown, especially on the early stage 
of diagnosticating of the technical state of aviation gas-
turbine engines (GTE), when the volume of informa-
tion possesses property of unclearness, narrow-
mindedness and vagueness, and efficiency of applica-
tion of new technology of Soft Computing. On these 
stages of diagnosticating with the use of Fuzzy Logic 
and Neuronet Methods with high exactness, teaching of 
the multidimensional linear and nonlinear models 
(equalizations of regressions) got on the basis of statis-
tical unclear information is made. As application of the 
resulted method estimation of the technical state of 
engine  of Д30КУ-154 again entering exploitation was 
made. 
Fig. 8. Ref.: 8 items. 

   
УДК 681.323  UDC 681.323 
Гусятін В.М., Сидоров В.М. Математична модель 
опису газодинамічних середовищ в системах 
візуалізації реального часу // Авіаційно-космічна 
техніка і технологія. – 2005. – № 3 (19). – С. 43 – 49.  

 Gusyatin V., Sidorov V. Mathematical model of the 
description gas-dynamic environments in real time 
visualization systems // Aerospace technic and tech-
nology. – 2005. – № 3 (19). – P. 43 – 49. 

Пропонується модель опису газодинамічних 
об'єктів, що дозволяє визначати параметри об'єкта 
в будь-який момент часу в будь-якій точці. 
Аналізуються різні види розрахункових сіток, що 
можуть бути використані при розрахунку газоди-
намічних об'єктів і оцінюється ефективність 
їхнього застосування при синтезі зображень цих 
об'єктів. Результати можуть бути використані при 
розробці систем візуалізації реального часу для 
авіаційних і космічних тренажерів. 
Іл. 3. Бібліогр.: 7 назв. 

 The model of the description gas-dynamic the objects 
is offered, allowing to determine parameters of object 
at any moment in any point. Various kinds of 
calculating grids which can be used at calculation 
газодинамических objects are analyzed, and 
efficiency of their application is estimated at synthesis 
of images of these objects. Results can be used at real 
time visualization system for aviation and space 
simulators. 
Fig. 3. Ref.: 7 items. 

   
УДК 656.13. 052. 8  УДК 656.13. 052. 8 
Папченко О.М., Гусев О.В. Анализ экологии ка-
бины и её влияния на оператора и безопасность 

 Папченко О.М., Гусев О.В. Аналіз екології кабіни 
та ії впливу на оператора та безпеку транспор- 
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транспорта / //Авиационно-космическая техника и 
технология. – 2005. – № 3(19). – С. 50 – 52. 

ту // Авіаційно-космічна техніка і технологія. – 
2005. – № 3 (19). – С. 50 – 52. 

Рассматривается влияние небезопасных веществ, 
которые присутствуют в рабочей среде, на безо-
пасность оператора и безопасность транспорта. 
Приведена классификация небезопасных факторов, 
которые влияют на безопасность оператора (пилота). 
Табл. 1. Библиогр.: 2 назв. 

 Розглядується вплив небезпечних речовин, що при-
сутні в робочому середовищі, на безпеку оператора 
та безпеку транспорту. Наведена класифікація не-
безпечних факторів, що впливають на безпеку опе-
ратора (пілота).  
Табл. 1. Бібліогр.: 2 назв. 

   
УДК 629.734.7  UDC 629.734.7 
Іванов П.І. Дві стратегії дальнього наведення 
керованої планируючої парашутної системи на 
ціль // Авіаційно-космічна техніка і технологія. – 
2005. – № 3 (19). – С. 53 – 59.   

 Ivanov P. Two strategies of directing the controlled 
parachute system over the target // Aerospace tech-
nic and technology. – 2005. – № 3 (19). – P. 53 – 59. 

У роботі розглядаються дві стратегії дальнього на-
ведення системи вантаж – керована планируюча 
парашутна система на ціль, які рекомендується ви-
користовувати при розробках навігаційних програм. 
Іл. 2. Бібліогр.: 4 назв. 

 The work is analysing two strategies of directing the 
controlled parachute system over the target that are 
suggested be used when considering navigation pro-
grams.  
Fig. 2. Ref.: 4 items. 

   
УДК 681.324  UDC 681.324 
Королюк Н.О., Тимочко О.І., Касьян О.В. Логіко-
лінгвистична модель для підвищення оператив-
ности та якості прийняття рішення при наве-
денні // Авіаційно-космічна техніка і технологія. – 
2005. – № 3 (19). – С. 60 – 62.   

 Koroluk N., Timochko O., Kasjan O. Logician-
linguistical model for increasing operative and 
qualitie a decision making when aiming // Aero-
space technic and technology. – 2005. – № 3 (19). – 
P. 60 – 62. 

Розглядається питання побудови системи підтрим-
ки прийняття рішень на основі логіко-лінгвістичної 
моделі для підвищення оперативності та якості 
прийняття рішення при наведенні винищувачів на 
повітряні цілі противника. 
Бібліогр.: 5 назв. 

 It is considered question of making the system of sup-
port a decision making on base a logician-linguistical 
model for increasing operative and qualitie a decision 
making when aiming fighters on air purposes of        
enemy. 
Ref.: 5 items. 

   
УДК 621.391  UDC 621.391 
Васильєва І.К, Попов А.В. Дослідження впливу 
зовнішніх і структурних факторів на поляриза-
ційні ознаки хмар // // Авіаційно-космічна техніка 
і технологія. – 2005. – № 3 (19). – С. 63 – 69. 

 Vasilyeva I., Popov A. Studies of external and struc-
tural factors’ influence on clouds’ polarization sig-
natures // Aerospace technic and technology. – 2005. – 
№ 3 (19). – P. 63 – 69. 

Наведено результати дослідження залежності по-
ляризаційних параметрів хмар від їх водності, дов-
жини хвилі випромінювання, температури середо-
вища, середнього кута нахилу і ступеня впорядко-
ваності часток. Отримані результати створюють 
передумови для подальшого аналізу інформатив-
ності поляризаційних ознак для радіолокаційного 
виявлення і розпізнавання гідрометеорологічних 
утворень, що представляють погрозу для безпеки 
польотів. 
Іл.. 7. Табл. 3. Бібліогр.: 6 назв. 

 The research of clouds’ polarization parameters rela-
tions from their liquid water content, wavelength of 
radiation, ambient temperature, mean angle of slope 
and order strength of particles results are given. The 
obtained results create the reasons for the further 
analysis of polarization signatures’ self-descriptiveness 
for radar detection and recognition of hydrometeors, 
presenting threat for an air safety. 
Fig. 7. Tabl. 3. Ref.: 6 items. 

   
УДК 528.2:629.78  UDC 528.2:629.78 
Горб О.І., Нежальський Р.В., Федоренко Р.М. Ана-
ліз програмного забезпечення постобробки GPS-
вимірювань у мережі перманентних стан-           
цій // Авіаційно-космічна техніка і технологія. – 
2005. – № 3 (19). – С. 70 – 76.   

 Gorb A., Nezhalsky R., Fedorenko R. Analysis of the 
software for GPS-data postprocessing in the net-
work of permanent base stations // Aerospace technic 
and technology. – 2005. – № 3 (19). – P. 70 – 76. 

Розглянуті можливості двох програмних комплек-
сів постобробки GPS-вимірювань. Експеримент-
тальним шляхом показано досяжність геодезичних 
рівнів точності визначення координат точок в мере-

 Capabilities of two software complexes for GPS-data 
postprocessing are investigated for the case of opera-
tion in the network of permanent base stations. Possi-
bility to obtain centimeter-level precision of coordinate 
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жі станцій при довжині базових ліній 60 ... 100 км. 
Встановлено характер залежності точності визна-
чення координат точки від часу накопичення ін-
формації при використанні статичного режиму ро-
боти супутникового геодезичного обладнання. 
Іл. 2. Табл. 3. Бібліогр.: 4 назв. 

measurements is experimentally shown for the baseline 
lengths of 60…100 kilometers. Behavior of the meas-
urement precision versus acquisition time is established 
for the static mode of GPS-equipment operation. 
Fig. 2. Tabl. 3. Ref.: 4 items. 

   
УДК 519.876.5  UDC 519.876.5 
Левін С.С. Оцінка ефективності бінарної авто-
матної моделі для імітаційного моделювіння 
систем з великою кількістю взаємодіючих 
об’єктів // Авіаційно-космічна техніка і технологія. 
– 2005. – № 3 (19). – С. 77 – 81.   

 Levin S. Estimation of binary automation model 
effectivity for simulation of systems with large 
quantity of interacting objects // Aerospace technic 
and technology. – 2005. – № 3 (19). – P. 77 – 81. 

Запропонована відносна оцінка часових затрат до 
моделювання систем з великою кількістю взаємо-
діючих об’єктів з використанням БА-моделі. Про-
ведено порівняння часовіх витрат з використанням 
розбиття на підсистеми та без розбиття. Запропо-
новано види обмежень підсистем та гранічних     
функцій переходів для розрахунків газових потоків 
методом твердих сфер. Надано приклад викорис-
тання БА-моделі при моделювання обтікання крила 
надвуковим потоком з нагрівом набігаючого потоку. 
Іл. 6. Бібліогр.: 10 назв. 

 The relative estimation of computational burden on 
simulation of systems with large quantity of interacting 
objects with using BA-model is offered. Computational 
burdens for simulation with usage of fragmentation on 
subsystems and without it are compared. Kinds of sub-
system boundaries and boundary crossover functions 
for computation of gas streams with using method of 
hard spheres are offered. Example of BA-model appli-
cation is presented for simulation modeling of super-
sonic flow about the wing with ram air heating. 
Fig. 6. Ref.:10 items. 

   
УДК 681.51.001.63  UDC 681.51.001.63 
Вартанян В.М., Федоренко М.М., Романенков 
Ю.О., Дронова І.В., Кононенко А.В. Алгебраїчні 
критерії локалізації коренів поліному у заданих 
областях комплексної площині // Авіаційно-
космічна техніка і технологія. – 2005. – № 3 (19). – 
С. 82 – 87.   

 Vartanjan V., Fedorenko N., Romanenkov Yu., 
Dronova I., Kononenko A. Algebraic criteria of local-
ization of roots of the polynom in the set areas of the 
complex plane // Aerospace technic and technology. – 
2005. – № 3 (19). – P. 82 – 87. 

Розглянуто алгебраїчні критерії локалізації коренів 
поліномів у заданих областях комплексної площи-
ні. Необхідні та достатні умови наведено у функції 
коефіцієнтів поліноміального рівняння. Надані ре-
комендації щодо використання результатів аналізу 
в задачах забезпечення стійкості та заданої якості 
технічних об’єктів та систем. 
Табл. 3. Бібліогр.: 4 назв. 

 An algebraic criteria of an arrangement of roots of poly-
noms in the set areas of a complex plane are considered. 
Necessary and sufficient conditions are resulted in func-
tion of factors of the polynominal equation. Recommen-
dations on use of results of the analysis in problems of 
maintenance of stability and the set quality of technical 
and productive and economic systems are given. 
Tabl. 3.  Ref.: 4 items. 

   
УДК 658.051.012  UDC 658.051.012 
Котов А.С. Розробка моделей аналізу та вибору 
варіантів джерел інвестування науково-
технічних проектів // Авіаційно-космічна техніка і 
технологія. – 2005. – № 3 (19). – С. 88 – 92.   

 Kotov A. Elaborate of  models  of  scientific-
technical project investment source analis and 
choice // Aerospace technic and technology. – 2005. – 
№ 3 (19). – P. 88 – 92. 

Розглянуті актуальні питання управління інвесту-
ванням науково-технічних проектів. У роботі за-
пропоновані моделі вибору джерел інвестування на 
основі аналізу дефіциту ресурсів, який виникає 
продовж реалізації проекту, з використанням мето-
ду дисконтування. 
Іл. 2. Бібліогр.: 6 назв. 

 In this article actual questions of  scientific-technical 
project investment control are present. In this work 
models of investment source choise on the basis of 
project resourse deficit analis with use discont method 
are propose.   
Fig. 2. Ref.: 6 items. 
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