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МЕТОДИКА УЧЕТА ГЕОМЕТРИЧЕСКОЙ КРУТКИ  
ПРИ МОДИФИКАЦИИ СОСТАВНЫХ КРЫЛЬЕВ САМОЛЕТА 

 
Решена задача определения оптимизирующей крутки при модификации составных по виду в плане 
крыльев самолетов. Установлена взаимосвязь углов крутки местных хорд крыла с его основными гео-
метрическими параметрами, применяемыми в процессе разработки модификаций самолета. 
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Введение 

 
В процессе разработки глубоких модификаций 

самолета [1], т.е. при изменении геометрических 

параметров крыла, неизбежно возникает проблема 

сохранения и улучшения аэродинамических ха-

рактеристик, свойственных крылу базового само-

лета. 

Определение формы и геометрических парамет-

ров по заданным аэродинамическим параметрам 

такого важного агрегата самолета, как крыло, от 

которого зависит создание подъемной силы самоле-

та в целом, очень актуально, так как именно благо-

даря выбранной форме и геометрическим парамет-

рам крыла определяется аэродинамическая эффек-

тивность самолета в целом. 

Одним из направлений в решении такой задачи 

является использование оптимизирующей крутки 

крыла, позволяющей сохранить аэродинамические 

характеристики у модифицированного крыла на 

уровне, присущем крылу базового самолета. 

В работе [2] выполнены такие исследования для 

крыльев простых форм по виду в плане: прямо-

угольного и трапециевидного крыльев. 

Однако в практике разработки модификаций 

распространены и составные крылья, полуразмах 

которых образует две, три и даже четыре трапеции 

(рис. 1). 

Если в процессе модификации самолета исполь-

зуются такие крылья по виду в плане, то для полу-

чения оптимальных аэродинамических характери-

стик также можно использовать их геометрическую 

крутку по размаху, как и в простом трапециевидном 

крыле. 
 

     

Рис. 1. Схема простых (а, б, в) и составных (г, д, ж) 
крыльев по виду в плане 

 

Определению оптимального сочетания основных 

геометрических параметров составного крыла и уг-

лов его геометрической крутки по размаху и посвя-

щена данная работа. 

 
Решение задачи 

 
Для простого трапециевидного крыла в работе 

[1] получено выражение  
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которое определяет форму крыла в плане, обеспечи-

вающую эллиптический закон распределения цир-

куляции, где z  – относительная координата сечения 

по размаху крыла; тр  – сужение трапециевидного 

крыла.  

При этом величина относительных углов крутки 

местных хорд тр  обусловлена соотношением 

2 0,5(1 )
тр тр

z

zК
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
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где трK  – относительный угол установки трапе-

циевидного крыла, величина которого находится по 

выражению 

12 тр
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.                          (3) 

При модификации составных крыльев с одной 

координатой излома нz  (рис. 1, г, д) выражение (3) 

распадается на два аналогичных: 
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1

1

1 12 c Hz


    
  

 
;              (4) 

   2
2 1 1

2

1 12 c Hz
K

    
    

 
.       (5) 

На основе зависимостей (4) и (5) могут быть по-

лучены выражения для определения коэффициентов 

1  и 2  для всех форм составных крыльев с од-

ной координатой излома  нz : 

– составное крыло с прямоугольным центропла-

ном и треугольными консолями: 
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1 2
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– составное крыло с прямоугольным центропла-

ном и трапециевидными консолями (рис. 1, г): 

   
1 2 1 21, ,
2 1 1 ;
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– составное крыло с трапециевидным центро-

планом и прямоугольными консолями (рис. 1, ж): 

1 2, 1;    c  

 1 1 1
2 2c H H

c
z z    


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 2 1 1
2 2c H Hz z    


.                   (9) 

Для составных крыльев с одной или двумя коор-

динатами изломов, суммарное сужение которых 

определяется произведением сужений составляю-

щих его трапеций  1 2 ...с i     , выражения, 

определяющие форму крыла в плане с эллиптиче-

ским законом распределения циркуляции, по анало-

гии с (1, 2) примут вид: 

– для хорд крыла составных форм в плане 
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           (10) 

и для относительной крутки «i-го» участка крыла 

2 0,50

1 2 1
(1 )

...
i

i i i
i z

b
K z

b
  

  
.              (11) 

Применительно к крыльям с одной координатой 

iz , когда сужение составного крыла определяется 

произведением сужений двух трапеций 1 2c    , 

модификационные варианты оптимального сочета-

ния геометрических параметров для некоторых 

форм крыла представлены в табл. 1, которые полу-

чены на основании выражений (10) и (11). 

Критерием уровня оптимизации входящих в вы-

ражения (табл. 1) геометрических параметров могут 

выступать несколько факторов: масса, ресурс, топ-

ливная эффективность и т.п. 

Если за критерий принять топливную эффектив-

ность самолета, то его аналогом, с точки зрения вы-

бора геометрических параметров, у модифицируе-

мого крыла неизбежно будет выступать так назы-

ваемый коэффициент роста индуктивного сопротив-

ления – B .  
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                                                                                                                                                  Таблица 1 

 
Модели определения геометрических параметров составного крыла 

 с учетом геометрической крутки его трапеций 

Сужения 
в крыле 
с 

1 

2 

Геометрия крыльев с одной координатой излома нz  
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Особенность определения коэффициента B   

[3 – 7] для составного крыла заключается в том, что 

при обеспечении эллиптического закона распреде-

ления циркуляции вдоль размаха составного крыла 

необходимо рассматривать две и более частей полу-

крыла, имеющих общие границы начала изломов нz  

и разные законы изменения угла геометрической 

крутки местных хорд. 

Значения Вс составного крыла найдем, исходя из 

условия, что индуктивное сопротивление составного 

крыла с геометрической круткой сечений вдоль по-

луразмаха Хic в Вс раз больше, чем у крыла эллипти-

ческой формы в плане Хiэ при соблюдении условий: 

. .;c э эф с эф эS S    : 

іп

іэ

Х
В

Х
 .                              (12) 

Если учесть, что входящие в выражение (12) ве-

личины индуктивных сопротивлений соответствен-

но равны 
2

.

yэ
iэ э

эф э

C
X g S  


,                       (13) 

0,5
2

2
0

2
упіп zХ g C b dz 

 
l

,                     (14) 

 2
.

эy э
ic с iэ с с

эф с

C
X B X B g S

 
     

 
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то индуктивное сопротивление такого крыла по уча-

сткам, имеющим геометрическую крутку сечений 

 1 1с f z   

при 0 z zн и  

 2 2с f z   

при 0,5нz z   , определим как сумму индуктив-

ных сопротивлений каждого участка 

1 2ic ic icx x x  .                        (16) 

Составляющие выражения (16) найдем с помо-

щью двух фиктивных простых форм крыла в плане, 

которые включают в себя участки составного крыла 

и имеют равные удлинения, т.е. 
1 2 .Ф Ф эф C     : 

 2
1 1 1

.
2

y э
ic ф ф

эф

C
X g B S

  
    

 
.           (17) 
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Учитывая, что 1 2ф ф cS S S   и коэффициент 

1 1фВ В , получим, что индуктивное сопротивление 

на участке от 0 до нz  равно   

 2
1 1 1

.
2

y э
ic

эф c

C
X g B S

  
    

 
.              (18) 

Аналогично на участке от нz  до 0,5l: 

 2
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y э
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эф c

C
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 
    

 
.             (19) 

Полное индуктивное сопротивление составного 

крыла составит 

   
2

1 1 2 2
.

2
y э

ic C
эф c

C
X g S B S B S

 
     


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По принятым условиям 

 2
.

2
y э

c
эф c

C
g S const

 
   

 
, 

следовательно, minicx  определяется минимальным 

значением величины 

 1 1 2 2cB B S B S  .                    (21) 

Поскольку составное крыло с одной координатой 

излома состоит из двух простых трапеций, то для 

каждой из них величины В1 и В2 найдутся по соот-

ветствующим выражениям как для элементарных 

трапеций [3]: 

 1 1 1 1 1
1 2 3

1

( 1) (3 1)( 1) 2(2 1)4
( 1)

трB
         


  

l1 , (22) 

 2 2 2 2 2
2 2 3

2

( 1) (3 1)( 1) 2(2 1)4
( 1)

трB
         


  

l2 ,(23) 

а величина относительных площадей 1S  и 2S  опре-

делятся соотношениями 

 2
1

2 1
н c

н нс

z
S

z z
 


    

,                    (24) 

   2
2

2

1 1

1

н

н нс

z
S

z z

  


   
.                   (25) 

На основе выражений (21) – (25) на рис. 2 по-

строена зависимость величины коэффициента роста 

индуктивного сопротивления cB  составного крыла 

при возможном модификационном изменении его 

относительных параметров нz  и c . 

 

 

Рис. 2. Влияние величин координаты излома нz   
и суммарного сужения составного крыла  
на величину с коэффициента роста Вс  

индуктивного сопротивления составного крыла  
при его модификации 

 
Как следует из данных, представленных на 

рис. 2, минимальное значение коэффициента роста 

индуктивного сопротивления присуще простому 

трапециевидному крылу ( нz =0) при сужении 

ηс=2,899, что хорошо согласуется с данными, приве-

денными в работе [3]. 

Это дает основание считать, что и в составных 

крыльях (т.е. при нz >0) величина Вс и характер ее 

изменения оценены верно.  

ηс 



Проектирование аэрокосмических летательных аппаратов 9 

Как видим, с увеличением координаты излома 

нz , т.е. перехода центроплана в трапецию консоли 

абсолютная величина возрастает, а ее минимум 

сдвигается в область ηс<2,899 и становится ярко 

выраженным. 

 
Заключение 

 
В статье предложена расчетная модель взаимо-

связи геометрической крутки с основными гео-

метрическими параметрами составного крыла с 

такими, как координата излома нz  и суммарное 

сужение ηс. На основе этой модели получены вы-

ражения и их графическая интерпретация по влия-

нию нz  и ηс на величину коэффициента роста ин-

дуктивного сопротивления составного крыла Вс, 

минимальное значение которого принято за крите-

рий оптимальности сочетания геометрической крут-

ки и основных геометрических параметров крыла. 

Полученные результаты и составляют основу 

методики выбора относительной величины коорди-

наты излома нz , сужения составного крыла ηс и за-

кономерностей геометрической крутки хорд крыла 

при проектировании модификаций самолета. 
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УДК 621.833 
 
Ю.В. КОВЕЗА, С.И. ПШЕНИЧНЫХ 
 
Национальный аэрокосмический университет  им. Н.Е. Жуковского "ХАИ", Украина 
 
ОПРЕДЕЛЕНИЕ СИЛ, ДЕЙСТВУЮЩИХ В ВОЛНОВОЙ ЗУБЧАТОЙ ПЕРЕДАЧЕ  

С ДВУМЯ  ГИБКИМИ КОЛЕСАМИ 
 

Предложен усовершенствованный метод, который основан на использовании энергии деформации сис-
темы, для определения сил, действующих в зацеплении и на тела качения гибких подшипников, приме-
нительно к волновой зубчатой передаче с двумя гибкими колесами. 

 
привод, волновая зубчатая  передача, два гибких колеса, кулачковый генератор качения, зацеп-
ление, форма, силы 

 
Введение 

 
Благодаря большому передаточному отношению, 

малым габаритным размерам и массе, возможности 

передачи движения через сплошную стенку волно-

вые зубчатые передачи (ВЗП) эффективно применя-

ют в вакуумной технике и авиационно-космических 

приводах различных следящих систем (приводы 

антенн, радаров, систем наведения).  

Улучшения массогабаритных характеристик и 

повышения нагрузочной способности ВЗП можно 

достичь включением в одновременную работу двух 

параллельных гибких колес, связанных с тихоход-

ным валом, за счет передачи мощности по двум 

потокам. 

Формулирование проблемы. Определение сил, 

действующих на звенья  ВЗП, является важной зада-

чей, без решения которой невозможно рассчитать 

форму гибкого колеса (ГК), работоспособность под-

шипников генератора волн и качественные характе-

ристики передачи. ВЗП многократно статически 

неопределимые системы. Сложность определения 

сил в отличие от аналогичных задач строительной 

механики заключается в том, что здесь неизвестны 

не только величины сил, но и место их приложения 

по местам контакта упругих звеньев, изменяющих 

форму под нагрузкой. 

В работе [1] используется энергетический метод 

строительной механики, что позволяет упростить 

алгоритм расчета и уточнить определение силовых 

факторов, однако рассмотрена передача с одним ГК. 

Также вводимый условный коэффициент суммарной 

податливости для определения сил в зацеплении не 

учитывает крутильную жесткость передачи. 

Цель данной работы. Целью данной работы яв-

ляется определение сил, действующих в волновой 

передаче с двумя гибкими колесами. 

 
Решение проблемы 

 
Для определения сил, действующих в передаче, 

применим метод, основанный на использовании 

энергии деформации системы внешними силами. 

Использование данного метода позволяет учесть 

пространственность зацепления, ошибки изготовле-

ния звеньев, силы трения и инерции. Приведенные 

ниже формулы справедливы для внешних и внут-

ренних гибких и соответствующих им жестких зуб-

чатых колес, поэтому все решения представлены без 

указания индексов внешнего или внутреннего зацеп-

ления колес.   

В физической модели ВЗП  (рис. 1) на ГК z1 дей-

ствуют силы: от кулачкового генератора PR и трения 

PT; от зацепления (нормальные FR и касательные FT 
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к профилю зуба, замененные результирующей F); 

инерции массы ГК gR и тел качения gT. После при-

ведения сил к срединной поверхности зубчатого 

венца разложим силу F на FR, FT, добавим моменты 

TP, TF  и получим вращающий момент на ГК [1]: 

 ,))cos(
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1
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Tsin()g+F      

g[(FT    

    (1) 

где F, g, P, T – модули векторов сил и моментов в 

сечениях B, m; Omm  , KOk   – радиусы сре-

динной поверхности зубчатого венца; m ,k – углы 

между нормалью к срединной поверхности и радиу-

сом. 

 

Величины, входящие в уравнение (1), определя-

ются по зависимостям: 

)( wR , 

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w   1 , )cos( услT FF  , 

mусл  122 ,  RT PfP 1 , 

)sin( услR FF  , )5,0( 11 hhPfT kRP  ,  

)),cos(/)cos(( 2 услF MOTT   

где R – радиус срединной поверхности недеформи-

рованного обода ГК; w() – радиальные перемеще-

ния точек срединной поверхности обода; 2 – угол 

профиля зуба в точке контакта;  – угол трения в 

зацеплении; 2 – угол, соответствующий половине 

толщины зуба колеса z2; 1 – угол между радиусами, 

проведенными из начала координат X1Y1, X2Y2 

связанные с зубом колес z1 и z2; OM  – радиус точки 

контакта; f1 – условный коэффициент трения в под-

шипнике генератора; hK – толщина кольца подшип-

ника; h1 – толщина кольца колеса. 

Силы инерции вычисляются по зависимости: 

2

2
2
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wMg hR , 2

2
2
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
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vMg hF , 

где h  – угловая скорость генератора; М – суммар-

ная масса тел качения ГК и подкладного кольца, 

соответствующая окружному шагу зубьев. 

Перемещение точек срединной поверхности обо-

да ГК от внешних сил находим по зависимостям [2]: 
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2sin2

2
11 ;  – отношение 

цилиндрической жесткости стенки оболочки на всей 

ее длине к жесткости кольца на изгиб 

J
Lh

)1(12 2

3


 , 

где  L – длина, h –  толщина колеса;  J –  момент 

инерции в плоскости кривизны; 
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Рис. 1. Силы, действующие на гибкое ко-
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Для физически линейной системы энергию де-

формации U от внешних сил определим по зависи-

мости [3]:  

,5,05,0
11




z

i
ii

n

j
jj FPU                   (3) 

где Fi и Pj – силы, действующие на ГК со стороны  

генератора и жесткого колеса;  – перемещения 

точек срединной поверхности обода ГК. 

Подставив вместо  значение перемещений W, 

получим квадратичную зависимость энергии дефор-

мации от внешних сил. В частности, зависимость 

энергии радиальной деформации U от сил Р выра-

зим соотношением: 

2 2
11 1 12 1 2 1

2
1 1 2 2

0,5 ( ...
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где 


 




...6,4,2
22 )1(

)(cos

k

ji
ij

Bk

k
S  – коэффициенты 

влияния, в соответствии с формулой (10), 

EJRLP  /3  – податливость. 

Полная энергия деформаций равна сумме энер-

гий от сил P и F. 

Для определения радиальных перемещений от 

сил P в сечениях необходимо взять соответствую-

щие частные производные jww PUPU  ,...,1 . 

Получим систему уравнений; 
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            (5) 

В сечениях, где гибкое колесо соприкасается с 

генератором волн, перемещения определяются гео-

метрией кулачка, т.е. 

,Rw mm                               (6) 

где m  – радиус средней поверхности при деформи-

ровании на (рис. 1), R – радиус средней недеформи-

рованной поверхности. Тогда 

  ,coscos RBKOBw mm‹m   
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где wm() = 2соs() – функция, описывающая форму 

кулачка, Sw – суммарный зазор в размерной цепи 

‘вал-генератор-гибкое колесо’, г – податливость 

генератора, г , m – углы между нормалью к сре-

динной поверхности и радиусом. 

По теореме синусов для малых углов из тре-

угольника ОВК выражаем г через m: 
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Из зависимости (2) следует, что перемещения 

PjFim www  , где PjFi ww ,  – перемещения от сил 

зацепления и сил генератора. Полагая силы в зацеп-

лении известными, с учетом выражения (6) уравне-

ния (5) будут иметь вид: 
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1 1
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        (7) 

Зная левые части уравнений и коэффициенты Sxj, 

решаем систему линейных уравнений методом Гауса 

и находим действующие на ГК силы Р1, Р2,... Рj. 

При сборке деформированных гибких колес с 

жесткими определяем зазоры в зацеплении. Если на 

дуге возможного зацепления натяг, то там возникнут 

силы в зацеплении FR и FT.  
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Если в некоторых сечениях, где отсутствует кон-

такт между генератором и ГК, получим отрицатель-

ные силы, то они принимаются равными нулю, по-

скольку генератор не может притягивать ГК. 

Для нахождения сил в зацеплении воспользуемся 

методом определения сил по возможным относи-

тельным перемещениям зубьев. 

Зазор определяется в точке контакта вершины 

зуба ГК с зубом жесткого колеса: 

fiiтF  / ,                               (8) 

где f – коэффициент податливости системы по нор-

мали к профилю зубьев, i – суммарный зазор в 

зацеплении i пары зубьев гибкого и жесткого колес 

[4]:  

,pifizi
Л
i

Л
i

pifizi
П
i

П
i

j 

 ;j




                  (9) 

где П
ij , Л

ij  – зазор с правой и левой стороны зуба 

зазор в зацеплении, pi – изменение зазоров за счет 

перекоса зубьев вследствие поворота образующих 

ГК; zi – изменение зазора в зацеплении за счет 

закрутки ГК от вращающего момента; fi – контакт-

ные перемещения зубьев. Силы, действующие в 

зацеплении, распределяются с учетом зазора, возни-

кающего в каждой контактирующей паре зубьев на 

внешнем и внутреннем колесе с жесткими колесами 

при передаче вращающего момента.  

Радиальные перемещения зубьев ГК ограничи-

ваются шириной впадины, поэтому зазор определя-

ется с правой П
ij и левой Л

ij  стороны зуба, изме-

ренный по нормали к поверхности зуба жесткого 

колеса в заданной точке контакта М (рис. 1). Жест-

кое колесо считаем деформируемым. Координаты 

X1, Y1, Z1 связаны с зубьями гибких колес, X2, Y2, Z2  

связаны с зубьями жестких колес, оси Z1 ,Z2 направ-

лены вдоль образующих.  
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где x2, R2 – абсцисса и радиус точки контакта соот-

ветственно; S2 – толщина зуба по хорде; z2 – число 

зубьев жесткого колеса. 

При сборке передачи возникают нагрузки от де-

формированных гибких колес в сечениях, где колеса 

соприкасаются с генератором волн. Определив пе-

ремещения генератора волн с учетом формул гео-

метрии кулачка (6), из системы линейных уравнений 

(7) находим радиальные силы РR, действующие на 

шарики генератора волн. Полученные отрицатель-

ные силы приравниваем к нулю, потому что генера-

тор не может притягивать.  

Далее по зависимостям (2) определяем форму 

гибких колес под действием всех внешних сил. На-

грузка, действующая на зубья в зацеплении на пер-

вом этапе, равна нулю, так как вращающий момент 

отсутствует, далее – исходя из предыдущего шага.  

Нагружение гибких колес осуществляем, задав 

необходимое приращение вращающего момента Т. 

Силы в зацеплении должны быть приложены там, 

где есть натяг. Под действием сил натяг компенси-

руются возможными перемещениями зубьев гибких 

колес относительно зубьев жестких. Значения сил, 

действующих на зубья колес,  пропорциональны 

величине зазора. 

По формулам геометрии зацепления (9) опреде-

ляем суммарный зазор для каждой пары зубьев гиб-

кого и жесткого колес. Находим зазоры справа и 

слева от зубьев гибких колес во внешнем и внутрен-

нем зацеплении передачи. Если зазоры положитель-

ные нагрузка на зубья равна нулю, контакт между 

зубьями отсутствует, в тех зубьях, где есть натяг, 

возникают силы F действующие на зубья в зацепле-

нии. Они приложены в точках контакта между зубь-

ями колес и направлены по нормали к поверхности 

зуба. 
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Для определения сил находим коэффициент по-

датливости системы в направлении нормали к про-

филю зубьев, уточняя его после каждого шага: 

 










z

i

вш
i

вт
i

f

вшвт
f KT

RR

1

11
2

)(
,        (10) 

где вт
i  и вш

i  – зазоры соответственно во внутрен-

нем и внешнем зацеплении гибких колес справа и 

слева от зубьев, определенные по формулам (9) 

(суммируются только отрицательные значения); 

втR1  и вшR1  – радиусы срединных поверхностей 

внутреннего и внешнего гибких колес; Кf  – услов-

ный коэффициент уточнения, который необходим 

для изменения величины нагрузки на зубья, в пер-

вом приближении 1fK . Далее по формуле (8) с 

использованием выражений (9), определяем силы F, 

действующие на зубья, для внешнего и внутреннего 

зацепления, с правой и левой стороны контактируе-

мых зубьев:  

, ( );

, ( ).

 
  
 

 
   
 

П П
П Пi i

Ri Тi усл
f f

Л Л
Л Лi i

Ri Тi усл
f f

F   F tg

F   F tg

            (11) 

Полученные значения суммируем алгебраически 

с  найденными на предыдущем шаге силами, если 

зазор в зацеплении положительный, то силы равны 

нулю. Далее, определив перемещения колес от сил в 

зацеплении по (2) с учетом формул геометрии ку-

лачка (6), решая систему линейных уравнений (7), 

уточняем радиальные силы РR, действующие на 

шарики генератора волн. 

Затем, с учетом полученных после суммирования 

сил FR и FТ и уточненных сил РR и РТ, включая силы 

инерции gR, gT  и местные моменты TP, TF, по зави-

симости (1), находим вращающие моменты на гиб-

ких колесах, возникающие во внутреннем и внеш-

нем контурах, и суммируем их,  сравниваем полу- 

 

ченный момент с нагружающим. Если суммарный 

передаваемый момент гибкими колесами больше 

нагружающего момента, то уменьшаем Кf, если 

наоборот, то увеличиваем Кf и производим перерас-

чет сил, начиная с определения условного коэффи-

циента податливости системы f. При совпадении 

значений с заданной величиной погрешности вы-

числений продолжаем нагружение передачи до тре-

буемого вращающего момента.   

     
Заключение 

 

Усовершенствован метод определения сил, дей-

ствующих в зацеплении и на тела качения гибких 

подшипников применительно к ВЗП с двумя гибки-

ми колесами.  

Представлена методика определения сил P, дей-

ствующих на гибкие колеса от кулачкового генера-

тора, и сил F, возникающих во внутреннем и внеш-

нем зацеплении гибких колес.  
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КРИТЕРИАЛЬНЫЕ ОЦЕНКИ ЭНЕРГЕТИЧЕСКОГО СОВЕРШЕНСТВА 
ПУСКОВЫХ УСТРОЙСТВ ЛЕГКИХ БЕСПИЛОТНЫХ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ 

АППАРАТОВ 
 

Приведена методика получения оценок энергетического совершенства наземных пусковых устройств на 
основании общих подходов теории размерности и подобия. Представлен анализ графических результатов 
исследования. 
 
пусковое устройство, беспилотный летательный аппарат, допустимая перегрузка, эффективный 
коэффициент полезного действия, метод подобия и размерности, критерии подобия, энергетиче-
ское совершенство 

 
Введение 

 

Аппарат теории размерности и подобия [1 и др.] 

служит традиционной основой проектирования раз-

нообразных объектов техники. В классе объектов с 

установившимися подходами к проектированию при 

наличии представительных выборок ассоциирован-

ных тактико-технических характеристик (ТТХ) 

весьма ограниченный набор критериев подобия, 

универсальных общепринятых и специальных, по-

зволяет получить систематизированные оценки 

спонтанного по своей сути процесса эволюции ви-

дов [2 – 4]. Однако при наличии представительных 

статистических массивов на базе принципиальных 

представлений наподобие [2 – 4] могут быть сис-

темным образом скорректированы и более ранние 

стадии развития, что позволит избежать появления 

тупиковых путей эволюции. На уровне частных за-

дач проектирования использование представлений 

[2 – 4] позволяет придать процессу разработки сис-

темный характер, включая стадию формирования 

облика, что обеспечивает радикальное повышение 

качества проектирования и снижение ресурсоемко-

сти цикла НИОКР [4]. На примере беспилотных 

авиационных комплексов (БАК) легкого класса от-

слеживается общая на данный момент тенденция 

гипертрофированного развития электронных ком-

понентов на фоне моральной деградации механиче-

ских, что объясняется экономической нецелесооб-

разностью применения в условиях миниатюризации 

традиционных методов проектирования, принятых в 

«большой» авиации. Таким образом, за «скобки» 

научно-технического прогресса осталась вынесен-

ной собственно транспортная система, включающая 

в себя легкий беспилотный летательный аппарат 

(БЛА) и средства запуска. В отличие от «большой» 

авиации катапультный старт легких БЛА наиболее 

целесообразен, так как, помимо обеспечения высо-

кой автономности и мобильности БАК, позволяет 

исключить из условий проектирования аэродинами-

ческий антагонизм между режимами взлета-посадки 

и скоростного полета на основном участке траекто-

рии, а также повысить дальность действия. Сло-

жившееся на данный момент состояние развития 

катапультных пусковых устройств (ПУ) для легких 

БЛА характеризуется обширным многообразием 

технических решений [8-12], требующих соответст-

вующей систематизации и сопоставительного ана-

лиза. Подобный анализ может быть осуществлен на 

базе ограниченного универсального набора крите-

 И.С. Авилов, А.В. Амброжевич, В.А. Середа 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 2 (38)
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риев подобия, характеризующих механические 

свойства транспортной системы. 

 
Критерий энергетического  

совершенства ПУ 
 

По аналогии с видовыми множествами летатель-

ных аппаратов [2 – 4] множество ПУ для легких 

БЛА может быть пронормировано с использованием 

коэффициента энергетического совершенства (КЭС), 

определяемого соотношением между энергетиче-

скими оценками полезной функции и соответст-

вующими затратами: 








cos2

2

gL
V

E
E

K э

П

эК ,                     (1) 

где КE  – начальная кинетическая энергия, сооб-

щаемая аппарату; ПE  – исходная потенциальная 

энергия, потребляемая стартовой системой; э  – 

эффективный КПД ПУ, определяющийся произве-

дением эффективных КПД звеньев ПУ (механиче-

ских, тепловых, электромеханических) (табл. 1); 

V  – скорость схода БЛА; g  – ускорение свободно-

го падения; L ,   – длина и угол наклона направ-

ляющей ПУ. 

Оценки вида (1) имеют универсальный характер, 

так как справедливы для любых видов ПУ вне зави-

симости от физической природы источника энергии, 

ступеней преобразования и устройства трансмиссии. 

Компактность конструкции ПУ и класс запускаемых 

БЛА характеризуются главным образом предельно 

допустимой стартовой перегрузкой ( n ) и передаточ-

ным отношением трансмиссии ( ). Таким образом, 

критериальные оценки выводятся в двухпараметри-

ческом пространстве функций  ,nK  с нормой (1). 

 
Сравнительный и структурный анализ 
различных типов пусковых устройств 

легких БЛА на основе КЭС 
 

Возможности использования КЭС (1) продемон-

стрированы в классе ПУ легких БЛА со стартовой 

массой 10…150 кг (рис. 1) (табл. 2) на основании 

известных ТТХ [8 – 12]. Значительный параметри-

ческий разброс, отображенный на графиках, свиде-

тельствует о том, что рассматриваемые объекты яв-

ляются продуктом спонтанных технических реше-

ний, не связанных канонами системного проектиро-

вания и принятых в условиях минимального вложе-

ния средств в исследовательский раздел НИОКР.  

В связи с этим, в отличие от объектов техники с 

устоявшимися традициями проектирования [2 – 4], 

статистическая обработка заданной выборки ТТХ 

ПУ с использованием метода наименьших квадратов 

не обеспечивает отчетливой линейной типовой се-

парации образцов. Тем не менее, различным типам 

ПУ можно поставить в соответствие отдельные 

энергетические зоны пространства  ,nK , ограни-

ченные индивидуальными мажорантами и миноран-

тами. 

 

Основные выводы 
 

1. Заданные начальная кинетическая энергия и 

стартовая перегрузка во многом определяют облик 

БЛА, что при наличии замыкающих проектных ус-

ловий позволяет однозначно решить задачу надле-

жащего выбора типа ПУ на ранних стадиях проек-

тирования БАК. Приведенные на рис. 1 оценки на-

глядно демонстрируют «зоны ответственности» 

конкретных типов ПУ, лежащие в ограниченных 

диапазонах перегрузок. Условиями однозначности 

могут быть, например, ограничения на использова-

ние пиротехнических средств, технологические воз-

можности и пр. 

2. Предложенный метод позволяет проверить со-

ответствие действительности заявленных разработ-

чиком характеристик ПУ. 

3. Мажоранта, ограничивающая пространство 

функций  ,nK , может служить ориентиром при 

решении задач проектирования пусковых устройств 

новых типов. 
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Таблица 1 
Эффективный КПД [5 – 7] 

 

Тип ПУ Название энергетического звена КПД 
звена 

Суммарный 
КПД 

 
 
 
 
Механичеcкие 

На энергии поднятого 
груза 

1. Внешний привод 0,25  
0,2 2. Редуктор 0,95 

3. Лебедка 0,97 
4. Полиспастный механизм 0,87 

На упругих 
и эластичных  
элементах 

1. Внешний привод 0,25  
0,23 2. Редуктор 0,95 

3. Механическая трансмиссия натя-
жения или сжатия 

0,97 

 
Инерционные 

1. Внешний привод 0,25  
0,211 2. Привод маховика 0,97 

3. Полиспастный механизм 0,87 
 
 
 
 
 
 
Расширительные 
машины 

 
Пневматические 

1. ПДВС привода компрессора 0,25  
0,129 2. Компрессор 0,7 

3. Пневмоцилиндр 0,85 
4. Механическая трансмиссия 0,87 

 
Пневмогидравлические 

1. ПДВС привода компрессора 0,25  
 

0,123 
2. Компрессор 0,7 
3. Пневмоцилиндр 0,85 
4. Гидроцилиндр 0,95 
5. Механическая трансмиссия 0,87 

Гидравлические 1. ПДВС привода гидронасоса 0,25  
0,196 2. Гидронасос 0,95 

3. Гидроцилиндр 0,95 
4. Механическая трансмиссия 0,87 

Реактивные тележки 1. Пороховой двигатель 0,002 0,002 
 

Таблица 2 
Энергетические параметры катапультных ПУ [8–12] 

 

Название 
БЛА 

Тип применяемого ката-
пультного ПУ 

Масса 
БЛА, кг 

Длина на-
правляю-

щей, м 

Угол на-
клона на-
правляю-

щей, º 

Скорость 
схода с на-

правляющей, 
м/с 

Старто-
вая пе-

регрузка 

Альбатрос 

М
ех

ан
ич

ес
ка

я Инерционная 22 7 10 22 3,5 
 
Грант 

На энергии под-
нятого груза 

20 5,5 5 20 3,7 

Ремез  
На эластичных 

элементах 

10 5 7 18 3,3 
CL–18 14 4 5 18 4,1 
Luna  
X–2000 

30 4,3 12 17 3,4 

Кулон–2  
 

Пневматическая 

30 2,2 9 18 7,5 
Silver Fox 12 2 12 18 8,2 
Типчак 50 6,5 12 26 5,3 
ScanEagle 18 4,2 36 23 6,4 
Avartek 26 5,5 26 25 5,8 
E95M Пневмогидравлическая 70 9 16 36 7,3 
Exdrone  

Гидравлическая 
45 7 11 33 7,9 

Banshee 70 11 8 33 5,1 
Phoenix 140 8 10 33 6,9 
Shadow 149 11 11 31 4,5 
Пчела–1  

 
Реактивная тележка 

138 6 15 33 9,2 
Taifun 150 3 30 32 17,4 
KZO 161 4,3 30 33 12,9 
Ababil 83 3 12 33 18,5 
DoDt–25 70 7,5 8 40 10,8 
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Рис. 1. Оценка энергетического совершенства ПУ различного типа 

 – гидравлические ПУ;  – пневматические ПУ;  – механические ПУ;  – реактивные тележки 
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4. На основании КЭС могут быть получены ап-

риорные оценки в интересах разработки глубоко 

модернизированных либо принципиально новых 

типов ПУ. 

5. Высокие значения КЭС не являются достаточ-

ным условием в задаче рационального выбора типа 

ПУ. Так, например, применение гидравлических ПУ, 

обладающих высокими КЭС и передаточными от-

ношениями, тем не менее, может оказаться эконо-

мически нецелесообразным ввиду использования 

дорогостоящих прецизионных агрегатов и узлов. 

6. Неожиданно высокий уровень совершенства 

проявляют инерционные ПУ. Сугубо механическим 

трансмиссиям в известных конструкциях свойстве-

нен относительно высокий эффективный КПД 

(табл. 1) и, как следствие, наибольший КЭС. Инер-

ционные ПУ позволяют при этом запускать любые 

типы БЛА без особых проектных ограничений, так 

как свойственная им стартовая перегрузка находит-

ся в пределах 4…10 g. 

7. Предложенный критерий явственно указывает 

на ограничения при использовании ПУ с реактив-

ными тележками. Невысокое энергетическое совер-

шенство сочетается здесь с повышенными перегруз-

ками, чем обусловливаются специальные требова-

ния к проектированию БЛА и тем самым сужается 

область применения ПУ данного типа. 
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Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского “ХАИ”, Украина 

 
РОБАСТНОЕ УПРАВЛЕНИЕ ДОЗИРУЮЩИМ ЭЛЕМЕНТОМ  

ГАЗОТУРБИННОГО ДВИГАТЕЛЯ ЛА НА ОСНОВЕ  
ДИНАМИЧЕСКОГО КОМПЕНСАТОРА ВОЗМУЩЕНИЙ 

 
Рассмотрено управление дозирующим элементом газотурбинных двигателей ЛА, используемых для раз-
личных типов ЛА, математическая модель которого включает модель сухого трения с параметрами, су-
щественно изменяющимися в процессе эксплуатации. Синтезирован регулятор дозирующего элемента на 
основе динамического компенсатора возмущений, который позволяет существенно уменьшить влияние 
неидеальностей реальных исполнительных устройств (ИУ). Задача компенсации влияния неидеальностей 
ИУ решается на основе функционального уравнения за счет формирования дополнительного сигнала 
управления, полученного в результате восстановления вектора рассогласования реального исполнитель-
ного устройства и номинальной достижимой линейной модели ИУ. Показана разрешимость операторно-
го уравнения как существование дополнительного сигнала управления, компенсирующего влияние не-
идеальностей ИУ. 
 
дозирующий элемент, газотурбинный двигатель, алгоритмы регулирования расхода топлива, зона 
нечувствительности, динамический компенсатор возмущений, итерационно-инверсный фильтр 
 

Введение 
 

В настоящее время газотурбинные двигатели 

(ГТД) широко используются для различных типов 

ЛА. Одним из основных элементов ГТД, динамика 

которого определяет качество функционирования 

ГТД, является дозирующий элемент (ДЭ), представ-

ляющий собой плоский золотник с электромагнит-

ным управлением. 

В процессе функционирования ДЭ подвергается 

воздействию возмущений. Наиболее характерными 

возмущениями являются сухое и вязкое трение, не-

учтенная динамика ДЭ и др. Действие неконтроли-

руемых возмущений приводит к тому, что в харак-

теристиках ДЭ появляются нелинейности, которые 

ухудшают качество управления ДЭ и ограничивают 

возможности повышения точности системы автома-

тического управления ДЭ. Поэтому при исследова-

нии свойств ДЭ математическая модель, представ-

ленная в работе [1], должна учитывать имеющиеся 

нелинейности реальных элементов.  

Формулирование проблемы. Рассмотрим в ка-

честве примера интегрирующее звено с зоной не-

чувствительности a, охваченное единичной обрат-

ной связью (рис. 1). 

 

 
Рис. 1. Блок схема исследуемого объекта 

 

Подобной математической моделью можно в 

первом приближении описать ДЭ ГТД со свободной 

турбиной в области низких частот. Переходные ха-

рактеристики объекта с коэффициентом К=5 и раз-

личными зонами нечувствительности представлены 

на рис. 2. На рис. 2 позиция 1 соответствует процес-

су в объекте с нулевой зоной нечувствительности;  

2 – для объекта с a=0,1; 3 – для объекта с a=0,2; 4 – 

для объекта с a=0,3; 5 – для объекта с a=0,4. Из ре-

зультатов моделирования следует, что с увеличени-

ем величины сухого трения, что соответствует уве-

личению зоны нечувствительности, в объекте уве-

личивается статическая ошибка. Для компенсации 

этой ошибки возможно добавление к основному 

±а 

 И.Ю. Дыбская, С.Н. Фирсов 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 2 (38)
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сигналу управления сигнала, пропорционального 

зоне нечувствительности (в общем случае) [2], но в 

этом случае необходимо точно знать величину этой 

зоны, т.е. производить идентификацию, что невоз-

можно осуществить в процессе эксплуатации данно-

го устройства. Кроме того, момент сухого трения 

может меняться в процессе эксплуатации в широких 

пределах. 
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Рис. 2. Реакция системы (рис. 1) на функцию  

Хевисайда при различных значениях величины а 
 

Традиционным способом уменьшения влияния 

нелинейности типа «зона нечувствительности» яв-

ляется использование в цепи обратной связи эле-

мента с большим коэффициентом передачи kОС [3]. 

Но за счет увеличения kОС, во-первых, уменьшается 

общий коэффициент передачи замкнутой системы, 

т.е. для изменения состояния выходного параметра 

объекта управления потребуется больший управ-

ляющий сигнал, а во-вторых, уменьшается запас 

устойчивости замкнутой системы по амплитуде, и 

при критическом значении кругового коэффициента 

передачи система может потерять устойчивость. 

Вторым способом компенсации статической 

ошибки является введение в управление интегри-

рующей составляющей [4], но при этом быстродей-

ствие замкнутой системы уменьшается, и при реак-

ции на линейно меняющийся входной сигнал также 

будет присутствовать статическая ошибка. 

В последнее время, благодаря быстрому разви-

тию вычислительной техники, появились новые ме-

тоды компенсации нелинейностей с использованием 

адаптивных робастных алгоритмов на основе метода 

разрывных проекций и использования функции Ля-

пунова [5]. Однако такой подход имеет достаточно 

сложную реализацию и предусматривает необходи-

мость проверки работоспособности в реальном 

масштабе времени.  Поэтому предпочтительной яв-

ляется схема компенсационного управления, пред-

ставленная на рис. 3, особенностью которой являет-

ся наличие динамического компенсатора возмуще-

ний (ДКВ). 
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Рис. 3. Структурная схема двухконтурного  

управления с нелинейным объектом 
 

На схеме обозначено: 

( )oW s  – передаточная функция ДЭ;  

ˆ / ( )y u
eW s , ˆ ( )y/yW se  – передаточные функции на-

блюдателя по состоянию и выходу соответственно;  

( )IW s  – ПФ итерационно-инверсного фильтра; 

( )G s  – s-преобразование сигнала задающего 

воздействия; 

U(s) – s-преобразование сигнала управления;  

( )V s  – s-преобразование эквивалентного возму-

щения;  

Y(s) – s-преобразование реального выхода ИУ;  

ˆ( )Y s  – s-преобразование оценки выхода; 

ˆ( ) ( ) ( )Y s Y t Y s    – s-преобразование ошибки 

оценки выхода;  

ˆ( )V s  – s-преобразование оценки эквивалентного 

возмущения;  

( )U s  – s-преобразование дополнительного 

сигнала управления, ˆ( ) ( )U s = V s  . 
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Итак, ставится задача исследования возможности 

применения динамического компенсатора возмуще-

ний для компенсации влияния нелинейностей ДЭ с 

целью улучшения показателей качества. 

 
Условие компенсации влияния  
нелинейностей ДЭ с помощью  
динамических компенсаторов 

 
Рассмотрим задачу построения компенсационно-

го управления нелинейного исполнительного уст-

ройства, представленного операторным уравнением 

 ( ) ( )uy t W N u t ,                         (1) 

где ( )y t  – выход объекта управления;  dim ( ) 1y t  ; 

( )u t  – вход объекта управления;  dim ( ) 1u t  ; uW  – 

оператор линейной динамической части исполни-

тельного устройства;  ( )N u t  – оператор нелиней-

ной статической части. 

Номинальную модель исполнительного устрой-

ства примем линейной, которая в операторном виде 

имеет вид  

( ) ( )u
н нy t W K u t ,                         (2) 

где статическая часть представлена множителем 

нK , а динамические операторы нелинейного ИУ и 

номинальной модели принимаем совпадающими. 

Следует отметить, что номинальная модель ДЭ 

должна быть достижимой [6]. 

Представим сигнал управления в виде 

( ) ( ) ( )нu t u t u t   ,                        (3) 

где ( )нu t  – сигнал управления основного контура 

управления; ( )u t  – сигнал дополнительного 

управления, сформированного контуром компенса-

ции. 

В соответствии с приведенной схемой (рис. 3), 

сигнал дополнительного компенсационного управ-

ления ( )u t  формируется с учетом выхода итера-

ционно-инверсного фильтра восстановления возму-

щения, причем ˆ( )y t  – оценка выхода объекта, полу-

ченная на основе наблюдателя состояния вида 

ˆ ˆ/ /ˆ( ) ( ) ( )y u y y
e ey t W u t W y t  , в котором обозначены: 

ˆ / 1( ) ( )y u
e u uW s C sI A LC B D    , 

ˆ / 1( ) ( )y y
eW s C sI A LC L   . 

Сигнал компенсационного управления в замкну-

той системе определяется из следующего оператор-

ного уравнения, получаемого в соответствие со 

структурной схемой двухконтурного управления 

(рис. 3): 
ˆ ˆ/ /( ) ( ) ( )*

*[ ( ( ) ( ))

( )].

y u y y
I e I e

u
н

u
н н

I W W u t W I W

W N u t u t

W K u t

   

 



        (4) 

Если принять 
1ˆ /y u

I eW W


    , что возможно при 

выполнении условий инверсии оператора или обра-

тимости системы по входу [6], то уравнение (4) уп-

рощается до взаимосвязи статических характери-

стик:  

( ( ) ( )) ( ) 0н н нN u t u t K u t    . 

При невозможности точной инверсии можно ог-

раничиться итеративной инверсией, которая в про-

странстве состояния имеет несложную вычисли-

тельную реализацию, но позволяет приблизить ре-

шение итерациями с необходимой точностью. Вы-

бор настроечной матрицы наблюдателя L и синтез 

итерационно-инверсного фильтра IW , обеспечи-

вающего восстановление эквивалентного возмуще-

ния для дальнейшей его компенсации, производится 

по методике, приведенной в [6]. 

 
Компенсация влияния  

нелинейностей ДЭ 
 

Математическая модель ДЭ представлена в виде 

дифференциальных уравнений: 

2

2
( ) ( )

( )
( );тр i

d t d tJ K
dtdt

d t
M sign K i t

dt


 

 

    
 

            (5) 

( ) ( )
( ) ( )e

di t d t
L Ri t C u t

dt dt


   ,          (6) 
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где (t) – угол поворота дозирующего элемента;  

i(t) – ток в обмотке управления; U(t) – напряжение 

на обмотке управления; J – момент инерции дозато-

ра; R – сопротивление обмотки преобразователя; L – 

индуктивность обмотки; iK  – коэффициент крутя-

щего момента; eC  – коэффициент обратной ЭДС; 

K  – коэффициент вязкого трения; трM  – момент 

сухого трения. 

В этом случае нелинейность объекта представим 

следующем виде: 

( ( ) ( )), ( ) 0;
( ( ))

( ( ) ( )), ( ) 0,

  
  

dz

dz

K u t u t u t
N u t

K u t u t u t
 

а для НМ принимаем ( ( )) ( )н нN u t K u t . Запишем для 

данного типа нелинейности операторное уравнение: 

( ( ) ( ) ( ))

( ) 0, ( ) 0;

( ( ) ( ) ( ))

( ) 0, ( ) 0.

    



  

     



  

u
н dz

u
н

u
н dz

u
н

W u t u t u t

W u t  u t

W u t u t u t

W u t  u t

 

Решение последнего уравнения имеет следую-

щий вид:  

( ) ( ), ( ) 0;

( ) ( ), ( ) 0,

   

   

dz

dz

u t u t u t

u t u t u t
 

Подстановка данного решения в выход объекта 

дает 

( ( ) ( )

( )), ( ) 0;
( )

( ( ) ( )

( )), ( ) 0,

   

    
   

   

u
н dz

dz

u
н dz

dz

W u t u t

u t u t
y t

W u t u t

u t u t

 

т.е. ( ) ( )u
нy t W u t . 

Таким образом, получаем совпадение выходов 

НО и НМ и тем самым обеспечиваем компенсацию 

рассматриваемой нелинейности. 

На рис. 4 представлена схема моделирования ДЭ 

c ДКВ. 

На рис. 5 представлены результаты компенсации 

нелинейности c применением итерационно-инверс-

ного фильтра. 
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Рис. 4.  Схема моделирования системы в MatLab-Simulink 
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Рис. 5. Реакция системы при различных  

величинах сухого трения 
 

На рис. 5 введены следующие обозначения: 1 – 

входное воздействие; 2 – реакция объекта при нали-

чии сухого трения и итерационно-инверсного 

фильтра, который компенсирует влияние неизме-

ряемого внешнего возмущения; 3 – реакция ДЭ при 

наличии сухого трения и отсутствии компенсатора 

неизмеряемых возмущений. Таким образом, для тех 

же значений объекта управления переходной про-

цесс 1 аналогичен графику 2 на рис. 5, т.е. объект с 

различными зонами нечувствительности, замкнутый 

вторым дополнительным контуром, обладает нуле-

вой статической ошибкой. Следовательно, зона не-

чувствительности объекта управления с компенса-

ционной связью компенсируется полностью. 

 
Заключение 

 

На основании анализа способов компенсации 

влияния неидеальностей исполнительных устройств 

установлено, что введение нелинейных дополни-

тельных звеньев с обратной характеристикой либо 

формирование дополнительного сигнала коррекции, 

нейтрализующего влияние нелинейности, усложня-

ют структуру исполнительных устройств и требуют 

точного знания параметров нелинейностей. 
Задача компенсации влияния неидеальностей ДЭ 

решается за счет формирования дополнительного 

сигнала управления, сформированного на основе 

восстановления вектора рассогласования реального 

исполнительного устройства и номинальной дости-

жимой линейной модели ИУ. Предложенный алго-

ритм управления может быть использован для соз-

дания высокоточных систем автоматического 

управления силовыми установками ЛА. 

Дальнейшие исследования предусматривают  

проведение этапа полунатурного моделирования 

САУ ГТД с реализацией ДКВ на микропроцессоре 

для реализации управления в реальном масштабе 

времени.  
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АНАЛИЗ ИНФОРМАТИВНОСТИ НАВИГАЦИОННЫХ ИЗМЕРЕНИЙ 

 
Исследован информационный аспект навигационного обеспечения подвижных объектов в условиях не-
определенности, обусловленной измерениями одного навигационного элемента.  
 
транспортные объекты, навигационное обеспечение, навигационный параметр, навигационный 
элемент, энтропия, информация, информационная характеристика, информационная полоса, 
измерения, скорость, дальность, угломерные измерения  
 

Введение 
 

В условиях высокой плотности потоков управ-

ляемых подвижных транспортных объектов сущес-

твенно повышаются требования к безопасности, 

своевременности и экономичности перевозок [1]. 

Одно из направлений осуществления этих требова-

ний – эффективное решение задач навигационного 

обеспечения подвижных объектов. Между тем, гло-

бальность современных перевозок, а также возмож-

ные отказы средств навигации, несмотря на повсе-

местное распространение спутниковых технологий, 

не позволяют иметь непрерывное навигационное 

обеспечение, как в пространстве, так и по времени 

их применения [2, 3]. 

Важной является информацонная задача: 

решение требований навигационного обеспечения в 

условиях дефицита информации.  

Вопрос повышения информативности измерений 

является актуальным. Ему посвящены периодиче-

ские и интернет-публикации, диссертации, моно-

графии в областях управления техническими систе-

мами [4, 5], радионавигации [6], контролю электри-

ческих схем [7], мониторинга атмосферы [8], меди-

цины [9]. 

Общим в указанных и многих иных публикациях 

является отсутствие системного подхода. Попытка 

авторов решить конкретную научную либо техниче-

скую задачу, исходя из, в общем-то, правильного 

убеждения, что повышение точности измерений, 

или увеличение количества устройств для измере-

ний, или усовершенствование алгоритма обработки 

полезного сигнала на фоне шумов и помех одно-

значно повышает информативность соответствую-

щей операции. При этом не применяются количест-

венные оценки такого увеличения, без которых не-

возможно говорить об оптимизации контроля любо-

го измерительного процесса. 

Между тем, разработанная Р.Л. Стратоновичем 

[10] общая методология позволяет каждое измене-

ние алгоритмического или структурного состояния 

информационной системы управления оценить ко-

личественно. 

Цель статьи: определить изменения энтропии 

навигационного обеспечения при появлении до-

полнительных источников навигационной информа-

ции в условиях априорной неопределенности 

движения объекта. 

 
1. Информационная характеристика 
 
Исходные условия: в момент времени t0=0 

некоторый объект, движужийся  в прямоугольной 

двухмерной несвязанной системе координат хОу 

(рис. 1), находится  в точке А(хА,yА) [11].  

Все направления перемещения имеют 

одинаковую вероятность. Модуль скорости V(t,) 

движения объекта ограничен минимальным Vмин() 

 В.С. Марюхненко, Ю.Ф. Мухопад 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 2 (38)
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Рис. 1. Априорная Spr, измеренная Sв  

и апостериорная Sps площади возможных 
положений подвижного объекта  

в момент времени tn 
 

и максимальним Vмакс() значениями, где t – те-

кущее время,  – угол между направлением вектора 

скорости и опорным направлением, например, осью  

Ох. Через промежуток времени  

0ttT nn  , 

где tn=nt, t – временной промежуток дискретиза-

ции отсчетов положения подвижного объекта; nN – 

целое положительное число [12], подвижный объект 

имеет случайный вектор перемещения 

jdttVidttVTl
nn T

t
y

T

t
xn ]),([]),([),(

00
  , 

где Vх(t,) и Vу(t,) – соответственно проекции 

вектора ),( tV  на оси  Ох и Оу; i  и j  – единичные 

ортогональные векторы.  

Модуль вектора перемещения ограниченный:  

),(),(),(  nмаксnnнiм TlTlTl . 

Годографы векторов  ),( nмiн Tl  и ),( nмакс Tl  

при изменении угла 02 являются замкнутыми и 

не пересекаются. Площадь Spr, ограниченная 

годографами этих векторов, является априорной 

областью неопределенности положения подвижного 

объекта на момент времени  tn. 

В результате измерений навигационных парамет-

ров подвижного объекта в известной системе 

отсчета [11] площадь неопределенности его 

положения может быть уменьшена до величины Sв, а 

с учетом её пересечения с площадью Spr (рис. 1) – до 

величини  Sps: 

prвps SSS  . 

Отношение площадей Spr/Sps характеризует 

уменьшение энтропии. В шенноновском 

определении [10] это соответствует количеству 

информации  

)(log 2 pspr S/SI                     (1) 

Апостериорная площадь Sps в (1), следовательно, 

и количество информации зависят от навигаци-

онных параметров wi, i=1,2,…K, где K – количество 

измеряемых навигационных параметров. В связи с 

этим целесообразно ввести в рассмотрение инфор-

мационную характеристику I(wi)>0 как графичекую 

зависимость количества полученной навигационной 

информации (1) от изменения і-го навигационного 

параметра wi. Область определения такой характе-

ристики отвечает физически возможной области 

изменения параметра wi (рис. 2). 

 
Рис. 2. Общий вид информационной  

характеристики 
 

По информационной характеристике определя-

ются параметры:  

– максимальное количество информации Iмакс и 

соответствующее ему значения навигационного па-

раметра wi.макс; 
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– пороговое количество информации Iпор и соот-

ветствующие ей нижнее и верхнее пороговые wi.пор.н  

и wi.пор.в значения навигационного параметра; 

– граничное количество информации Iгр и соот-

ветствующие ей нижнее и верхнее граничные wi.гр.н  

и wi.гр.в  значения навигационного параметра. 

Локальные экстремумы, особенные точки, а так-

же точки перегиба функции I(wi) являются инфор-

мативными, потому что указывают на то значение 

навигационного параметра, при котором количество 

полученной в результате навигационных измерений 

информации, имеет  особенности. 

В [6] показано, что результат измерения i-го 

навигационного элемента является следствием 

воздействия множества случайных независимых 

факторов. Поэму случайная величина wi имеет гаус-

сову плотность вероятности р(wi) с математическим 

ожиданием w0i   и дисперсией i2. 

С наперед заданной вероятностью 







максii

максii

ww

ww
iiiзад dwwpP

.0

.0

)(.                      (2) 

результаты навигационных измерений укладыва-

ются в пределах допусков wi.макс, где допуски на 

погрешность определения навигационных элемен-

тов устанавливаются соответственно требованиям 

практического управления подвижными объектами 

iiмаксi kw  . ,                          (3) 
где ki3 –целое положительное число.      

Методика получения информационных характе-

ристик при измерениях различных навигационных 

параметров основывается на следующем. Пусть 

объект движется со скоростью, модуль которой не 

зависит от направления (рис. 3). В этом случае под-

вижный объект априорно находится в пределах 

кольца неопределенности шириной 

ниммакснв RRd  ,                      (4) 

и имеет  площадь Sрr: 

 )( 22
0 минмаксpr RRSS  

)( 222
минмаксn VVТ  ,                        (5) 

где радиусы максмакс tVnR  ; минмин tVnR  , а 

Vмин и Vмакс – соответственно минимальное и 

максимальное значения модуля скорости объекта, 

которые не зависят от направления движения.  

 
Рис. 3. Площадь возможных положений  
подвижного объекта в момент времени tn 

 

Формулы (1) и (5) показывют, что для 

рассмотренного случая априорная энтропия поло-

жения подвижного объекта уменьшается при 

уменьшении разности предельных скоростей дви-

жения и промежутка времени Тn . 

 
2. Измерения модуля скорости 

 

Априори разность скоростей в (5) определяется 

известными возможностями движения объекта. 

Скорость и время  дискретизации всегда определя-

ются с погрешностями, поэтому граница, до кото-

рой может сужаться ширина кольца неопре-

деленности (4) зависит от дисперсий измерений ско-

рости V
2 и времени t

2 [6]. Точность измерений 

промежутков времени [3, 13, 14] выше, чем 

точность измерений скорости, поэтому достаточно 

учитывать только дисперсию скорости. 

С наперед заданной вероятностью (2) ширина 

кольца  неопределенности (4) будет равна 

VnVV STSk2 d  ,                         (6) 
где v , kv  определяются соответственно из (2) и (3).  

Площадь кольца соответственно (5),  и (6) 
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 vниммаксv dVVS ]2/)[(2  

vvcрn kVT  4 , 

где                       2/)( ниммаксcр VVV  .  

Уменьшение энтропии, т.е. увеличение 

количества информации (1), при известных 

статистических показателях скорости движения 

объекта навигации  

 )/(log2 vprv SSI  

]4/)[(log 22
2 vvсрминмакс kVVV  .          (8) 

Информационные характеристики Iv(Vср) и Iv(v)  

согласно (8) имеют монотонный характер (рис. 4).  

Они непрерывно возрастают  при Vср0 и v0. 

 
Рис. 4. Зависимость количества информации   

от среднего значения Vср и дисперсии v
2  

скорости движения объекта 
 

3. Дальномерные измерения 
 
Расстояние, которое проходит подвижный объект 

к моменту времени tn, может измеряться 

относительно исходной точки А, или же 

относительно начала координат – точки О.  

Измерения относительно точки А. В момент 

времени tn с максимальной погрешностью Rмакс, 

полученной аналогично (2) и (3), формируются дан-

ные о дальности Rn. Площадь кольца неопре-

деленности радиусом Rn  и толщинй 2Rмакс  (рис. 5): 

максnR RRS  4 . 

Количество информации согласно (1), получаемой 

при снятии неопределенности по дальности 

 

 
Рис. 5. Уменьшение энтропии дальномерными  

измерениями относительно точки А 
 

 )/(log 02 Rv SSI  

]4/)([log 222
2 максnминмаксn RRVVT  . 

Информационные характеристики IR(Rn) и 

IR(Rмакc) монотонные, они неограничено возрас-

тают при  Rn0 и  Rмакc0  (рис. 6).  

 
Рис. 6. Зависимость количества навигационной  

информации от  дальности, измеренной  
от точки А до подвижного объекта 

Измерения относительно точки О. Зона неопре-

деленности равна площади области пересечения двух 

колец: показанного на рис. 3 толщиной dнв  (4), и 

кольца (рис. 7), что образовалось вследствие 

конечной точности измерений дальности, толщиной 

минnмаксnnD DDd ...  , 

где  

;
;

.

.

максnминn

максnмаксn
DDD
DDD




 

Dn – дальность от т.О до подвижного объекта, 
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измеренная в момент времени tn; Dмакс – 

максимальная погрешность измерений дальности, 

обусловленная по аналогии  с (2) и (3). 

Апостериорная, после измерений дальности, 

энтропия пропорциональна суммарной площади SD  

фигур BCEF и GHKL (рис. 7).  

 
Рис. 7. Уменьшение энтропии дальномерными  

измерениями относительно  точки О 
 

Задача вычисления площади SD сводится (рис. 8) 

к определению пло–щади SBGHFEC криволинейного 

сегмента BGHFEC, т.е.  

),,,,,,( AAминмаксмаксмаксnD yxRRRDDS  S  . 

Для получения рабочей формулы вычисления SD 

следует воспользоваться рис. 8.  

Количество информации, полученной при 

дальномерных измерениях относительно т.О: 

)/(log 02 DD SSI  .                        (9) 

Анализ выражения (9), с учетом введеных 

обозначений и расчетных формул, показывает, что 

информационная характеристика I(D) немонотонна 

и имеет  ограниченную область определения: 

)()( максnмакс RDR  , 

где 22
AA yx  . 

За пределами указанной области I(D) 0. 

При Rмин=0 анализируемая характеристика имеет  

один экстремум (минимум), положение которого 

зависит от параметра  (рис. 9): 

 /максR . 

 
Рис. 8. К вычислению площади  

криволинейного сегмента BGHFEC 
 

 
Рис.9. Информационная характеристика  
дальномерных измерений относительно  

точки O при Rмин=0 
 

С уменьшением параметра  характеристика 

сужается и экстремум сдвигается в область больших 

измеряемых дальностей.  

При Rмин 0 (рис.10), характеристика (9) имеет  

три локальных экстремума. В точках локальних 

минимумов характеристика не имеет производной. 

Положения экстремумов зависит как от параметра , 

так и от параметра : 

 /минR . 
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Рис. 10. Семейство информационных характеристик 
для дальномерных измерений относительно  

точки O при Rмин0 
 

С увеличением параметра  (рис. 11) информа- 

ционная характеристика становится более 

равномерной, локальный максимум сдвигается в 

сторону меньших дальностей, происходит увеличе- 

ние величины количества информации в 

максимумах.  

 

Рис. 11. Семейство нормированных  
информационных  характеристик 

для дальномерных измерений относительно 
точки O при различных значениях Rмин. 

 

Для оценки равномерности характеристики 

следует использовать такой параметр, как информа-

ционная полоса ПID  при дальномерных измерениях. 

Информационная полоса – это интервал изменения 

дальности, в пределах которого количество инфор-

мации изменяется в заданное количество раз. 

 
 
 

4. Угломерные измерения 
 

Измерения углового положения объекта рас-

смотрим относительно  точек А и О (рис. 3). 

Измерения относительно точки А (рис. 12). 

После угломерных измерений неопределенность 

положения подвижного объекта остается в пределах 

секторного кольца ВCEF. Площадь SВCEF зависит от 

максимальной погрешности макс измерений угла  

(2), (3). Она пропорциональна апостериорной 

энтропии 

)( 2)(Δ 22
минмаксмаксABEACEBCEF RR/SSS  . 

 
Рис. 12. Уменьшение  энтропии угломерными  

измерениями относительно  точки А 
 

Количество информации, добываемой при 

угломер-ном определении относительно точки А, с 

учетом того, что SDCEF =Sps, соответственно формуле 

(1) определяется: 

максDCEFpr /SSI  /2 . 

Заметим, что количество информации, 

получаемое при угломерных измерениях, не зависит 

от математического оожидания угла, а является 

лишь функцией точности измерений. 

Измерения относительно точки O. Апос-

териорная площадь неопределенности Sps  вычисля-

ется как сумма (рис. 13): 

BCEFNMKLps SS  S  . 
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Рис. 13. Уменьшение  энтропии угломерными  

измерениями относительно О 
 

Количество информации, получемой при угло-

мерных измерениях положения подвижного объекта 

относительно точки О: 

])([log2 BCEFNMKLpr SS/SI  .      (10) 

На основании анализа выражения (10) в соответ-

ствии с расчетными формулами, выведенными исхо-

дя из рис. 13, можно утверждать:  

а) при Rмин = 0 информационная характеристика 

I() неограничена (рис. 14), немонотонна и имеет 

ограниченную область определения  

мин< n < макс ; 

 
Рис. 14. Зависимость количества информации  

от угла при измерениях относительно  
точки О при Rмин=0 

 
б) значения углов мин и макс соответствуют 

ассимптотам графика I(); б) при Rмин0 (рис. 15) 

информационная характеристика имеет три лока-

льных несмещенных экстремума в точке  =экстр.  

Экстремумы тем более ярко выражены, чем меньше 

значение параметра .  

 
Рис. 15. Зависимость количества информации  

от угла при измерениях относительно  
точки О при Rмин0 

 

Информационная полоса с увеличением пара-

метра  расширяется.  

В точках локальных минимумов характеристика 

не имеет  производной. 
 

Выводы 
 
В результате исследований получены матема-

тические выражения для вычисления количества 

информации, поступающей при частичном снятии 

априорной неопределенности при измерениях ско-

рости, угла или дальности подвижного объекта, 

которыми можно пользоваться в инженерной прак-

тике. Это дает возможность рассчитывать требуе-

мый объем памяти микропроцессорных устройств 

при обработке навигационной информации. 

Введена информационная характеристика, кото-

рая позволяет оценить информативность измерений 

того или иного навигационного параметра.  Инфор-

мационная характеристика для рассмотренных па-

раметров неравномерна, что позволяет оптимизиро-

вать процесс измерений. Информативность снятия 

априорной неопределенности положения подвижно-

го объекта зависит от измеряемого навигационного 

параметра. Наибольшую информативность имеют 

измерения дальности, наименьшую – измерения 

скорости.  

Измерения дальности и угловых координат име-

ют существенную неравномерность информацион-

ной характеристики. Вычисления неравномерности 



Аэродинамика, динамика, баллистика и управление полетом летательных аппаратов 

 

32

информационных характеристик позволяет оптими-

зировать поиск навигационных параметров объекта 

по критерию максимума информативности. 
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АЭРОДИНАМИЧЕСКИЕ РЕЖИМЫ РАБОТЫ  
ГОРИЗОНТАЛЬНО-ОСЕВЫХ ВЕТРОТУРБИН 

 
Рассмотрены конфузорный, диффузорный и активный аэродинамические режимы работы лопастной ре-
шетки горизонтально-осевой ветротурбины; определены параметры, характеризующие эти режимы, по-
лучены уравнения связи этих параметров с аэродинамическими параметрами турбины. Приведено раз-
граничение аэродинамических режимов от их характеристических режимных коэффициентов.  
Изложены пути повышения коэффициента энергообмена, направленные на увеличение выработки ветро-
электроустановкой электроэнергии. 

 
аэродинамические режимы, циркуляция, торможение осевой скорости, подъемная сила, интенси-
фикация энергообмена, бироративная ветротурбина, центрифугирование 

 

В период эксплуатации ветроэлектроустановок 

(ВЭУ) с горизонтальной осью вращения ветротур-

бины, имеющие конфузорную газодинамическую 

решетку, могут работать в следующих аэродинами-

ческих режимах: 1) конфузорном (турбинном); 

2) диффузорном (насосном); 3) активном. Тип аэро-

динамического режима работы в значительной сте-

пени определяется условиями входа потока воздуха, 

а также: внезапными короткими замыканиями в 

системе электрооборудования, резким изменением 

потребления электрической нагрузки потребителя-

ми; сбоем в системах регулирования и управления; 

другими причинами. 

Конфузорный аэродинамический режим работы 

решетки характеризуется ускорением относительной 

скорости выхода потока W2, т.е. W2>W1 (рис. 1). При 

этом углы потока β1>β2, а углы поворота потока в 

канале могут составлять Δβ=β1–β2≈2º…10º. Харак-

терным для конфузорного режима является отрица-

тельное значение скорости поворота потока Сu2, ино-

гда называемой циркуляционной составляющей ско-

рости С2. Это объясняется тем, что в лопастной ре-

шетке, работающей в конфузорном режиме, направ-

ление циркуляции вихря Г=2πr(–Сu2) обратное тому, 

какое имеет место при диффузорном аэродинамиче-

ском режиме, принятом за положительное значение 

циркуляции [5]. Учитывая, что величина циркуля-

ции вихря не зависит от ее знака, в целях снижения 

времени вычислений и их трудоемкости при выпол-

нении аэродинамических расчетов ветроколес целе-

сообразно опустить знак минус при скорости Сu2 и 

полагать величины скоростей Сu2 и, соответственно 

коэффициенты циркуляции 

2 1Г u aк С C  > 0 [1]. 

В комплексе аэродинамических коэффициентов 

энергетической теории [1] имеются следующие па-

раметры, отражающие тип аэродинамического ре-

жима работы конфузорной решетки ветротурбины: 

коэффициент конфузорности n, равный отношению 

относительных скоростей выхода W2 и входа потока 

воздуха W1, т.е. 2 1n W W , и коэффициент тормо-

жения осевой скорости входа потока воздуха к, рав-

ный отношению осевых скоростей выхода Са2 и вхо-

да Са1, т.е. 2 1а ак С С . Необходимость введения 

этого коэффициента, имеющего в энергетической 

теории название коэффициента торможения осевой 

скорости, объясняется тем, что в связи с передачей 

части кинетической энергии воздушного потока 

конфузорной решетке ветротурбины происходит 

торможение осевой скорости входа потока Са1 до 

величины Са2<Ca1 [2]. Этот результат был получен 

 В.А. Белопольский, И.И. Устинов 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 2 (38) 
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Г.Х. Сабининым при экспериментальных исследо-

ваниях моделей ветротурбин. 

 
Рис. 1. Треугольники скоростей  в ветротурбине 

при конфузорном аэродинамическом режиме  
работы 

 
Установим связь коэффициентов конфузорности 

n с коэффициентами торможения осевой скорости к. 

По определению  

2

1

W
n

W
 .                                  (1) 

Если в (1), пользуясь очевидными соотношения-

ми из треугольников скоростей (рис. 1) заменить 

относительные скорости потока воздуха выраже-

ниями  

1
1

1

2 1
2

2 2

;
sin

,
sin sin

a

a к a

C
W

C к C
W

  

 
  

                     (2) 

то, после сокращения величины Са1, получим: 

n к Sк к  ,                                (3) 

где 1

2

sin
sin

S





. 

Если турбина имеет конфузорный газодинамиче-

ский режим течения воздушного потока, то всегда 

S>1,0, т.к. угол потока β1>β2. Так как при этом ре-

жиме W2>W1, то коэффициент конфузорности nк>1,0. 

Тогда коэффициент к должен быть кк<1,0. Это под-

тверждается экспериментами Г.Х. Сабинина [2]. 

Схематически распределение аэродинамических 

режимов работы лопастных венцов ветротурбины в 

зависимости от режимных коэффициентов n и к изо-

бражено на рис. 3. При диффузорном аэродинамиче-

ском режиме работы конфузорной решетки величи-

на S<1,0 (угол потока β1<β2), а величина nд<1,0.  

Поэтому в этом случае значения коэффициента 

кд>1,0 (рис. 3). Это объясняется тем, что при диффу-

зорном режиме работы решетки происходит не от-

бор кинетической энергии от воздушного потока 

решеткой, а наоборот, передача части механической 

энергии от вращающейся решетки воздушному по-

току, вследствие чего Са2>Ca1, т.е. к>1,0 (рис. 2, а). 

 
 

Рис. 2. Треугольники скоростей в канале  
ветротурбины: а – при диффузорном  
аэродинамическом режиме работы;  

б – при активном аэродинамическом режиме работы 
 

При этом коэффициент nд<1,0 (β2>β1). При рабо-

те решетки в активном режиме (рис. 2, б) имеем 

β1=β2; W1=W2; Са1=Са2, т.е. Sa=1,0; ка=1,0; na=1,0 

(рис. 3). В этом режиме работы решетки поворот 

потока Δβ=0; Сu2=0, т.е. отсутствует подъемная сила 

и создаваемый ею аэродинамический (движущий) 

момент. 

В связи с этим работа конфузорной решетки в 

активном газодинамическом режиме, как и в диффу-

зорном, недопустима. 

Из энергетической теории [1] известно, что вели-

чина аэродинамической нагрузки лопасти определя-

ется выражением:  

  2 sinτС кж Г mл
  .                      (4) 

б 

а 
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Рис. 3. Разграничение аэродинамических режимов работы в зависимости 
 от коэффициента конфузорности n и коэффициента торможения потока к 

 
Отсюда аэродинамический коэффициент цирку-

ляции равен: 

  2sinк τСГ ж mл
  .                           (5) 

Выполним следующие замены: 

   
2 1 1sin

1 1 11 2 12 2

C к С к Сa к а к а
m Wm W W W nк

   
 

. 

Заменяя sin1 1 1W Cа  , получаем:  

 
1sin

1 1 1
2 sin 1

к Ск а
m Ca nк

 
 



. 

Разделив в последнем соотношении числитель и 

знаменатель на Са1, получаем 

 
2 sin 1sin

1

кк
m nк


 


.                        (6) 

Если подставить (6) в (5), получим для коэффи-

циента циркуляции следующее: 

 
 1

4 sin 1

τСж лк nГ ккк
 


,                   (7) 

а величину аэродинамической нагрузки лопасти 

можно выразить следующим соотношением: 

   
1sin

4
1ж Г кл

к
τС к к

n


 


.                (8) 

Из выражения (8) следует, что аэродинамическая 

нагрузка лопасти прямо пропорциональна коэффи-

циентам циркуляции кГ, коэффициентам торможе-

ния осевой скорости кк и обратно пропорциональна 

коэффициентам конфузорности nк. При активном 

режиме работы решетки (na=1,0): 

  2 sin 1τС кж Гл
  .                         (9) 

Так как в активном режиме работы решетки 

β1=β2=βm (рис. 2, б) то получаем, что выражение (9) 

тождественно выражению (4), полученному для 

конфузорного режима работы решетки. В энергети-

ческой теории [1] было получено следующее выра-

жение для аэродинамического коэффициента энер-

гообмена е, отражающего силовое взаимодействие 

воздушного потока в межлопастном канале с решет-

кой ветротурбины, характеризующее долю кинети-

ческой энергии, преобразованную в механическую 

энергию вращения вала ротора генератора: 

 21е к Ск р  ,                              (10) 

где Ср – коэффициент использования энергии ветра; 

кк – коэффициент торможения осевой скорости в 

конфузорном режиме работы решетки. 

В активном режиме работы решетки ка=1,0 и 

е=0. 

При диффузорном аэродинамическом режиме 

работы решетки кд>1,0 и е<0 (переход части меха-
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нической энергии вращения решетки в кинетиче-

скую энергию воздушного потока). Очевидно, что 

е>0, когда к<1,0, т.е. при конфузорном аэродинами-

ческом режиме работы решетки турбины. Учитывая, 

что 2 1а ак С С , следует сделать вывод о целесооб-

разности максимального торможения осевой скоро-

сти Са2. Минимизация скорости Са2 может быть дос-

тигнута, например, при помощи системы диффузо-

ров [3], постепенно снижающих скорость Са2, и не 

вызывая при этом значительного расходования 

энергии. Такую систему диффузоров можно разра-

ботать, используя в качестве опорных элементов 

конструкции головку ВЭУ. Негативным фактором 

здесь является увеличение массы и габаритов голов-

ки ВЭУ, повышение нагрузки башни на фундамент. 

Кроме того, увеличиваются время и трудоемкость 

монтажа ВЭУ, металлоемкость конструкции. 

Экономическая целесообразность установки сис-

темы диффузоров может быть выяснена в результате 

экономических расчетов, с учетом выработки до-

полнительного количества электроэнергии, получен-

ной при увеличении коэффициента энергообмена е 

(10) при снижении коэффициента торможения осе-

вой скорости к, которая возможна при уменьшении 

скорости Са2 в диффузоре или в системе диффузоров 

[3]. Из формулы (10) следует, что: 

1к рк е С   .                          (11) 

Если принять е=0,95, а Ср=0,35, то для коэффи-

циента к получим: 

1 0 95 0 35 0 817к , , ,    . 

Здесь к>0, т.к. предполагаем работу решетки в 

конфузорном аэродинамическом режиме. При ско-

рости воздуха, входящего в ветротурбину, 

Са1=12м/с, скорость воздуха, выходящего после вет-

ротурбины или после установленных за нею диффу-

зоров, должна быть: Са2≤ к·Са1=0,817·12 ≈10м/с. 

Такие небольшие степени торможения воздушно-

го потока могут быть без значительных трудностей 

получены в одном или не более чем в двух последо-

вательно установленных диффузорах, обеспечиваю-

щих минимальные затраты энергии. Следует учиты-

вать, что осевая скорость Са2 распределяется вдоль 

радиуса лопасти не равномерно, в связи с чем вход-

ное сечение первого диффузора, расположенного 

непосредственно за ветротурбиной, должно учиты-

вать эту особенность [1]. В настоящее время разра-

ботано большое количество разнообразных по фор-

ме и конструкции диффузоров, исследованных 

И.Е. Идельчиком, В.И. Ханжонковым и др. исследо-

вателями. Из них следует выделить группу ступен-

чатых диффузоров отличающихся малыми габари-

тами при высокой эффективности. Дальнейшая ин-

тенсификация энергообмена между воздушным по-

током и турбиной (е>1,0) может быть получена, если 

добиться, чтобы величина коэффициента торможе-

ния осевой скорости была кк<0, т.е., чтобы Са2<0, 

что соответствует потоку воздуха, направленному 

навстречу осевой скорости Са1. Эта задача может 

быть решена при преодолении многих трудностей, 

связанных с реализацией соответствующей конст-

рукции и сложностей аэродинамического характера, 

вызванных встречными воздушными потоками и 

организацией с минимальными затратами энергии 

направления, а также должной структуры и кинема-

тики результирующего потока воздуха. Эти вопросы 

необходимо решать экспериментальным путем, как 

и доводку лопастной системы бироративной турби-

ны, если она будет применена для создания потока 

воздуха со скоростью – Са2. При этом возможно 

применение бироративной ветротурбины [4] с не-

сколькими открылками для более эффективного по-

ворота потока со скоростью Са2 входящего в каналы 

традиционной ветротурбины, где происходит транс-

формация части кинетической энергии воздушного 

потока в механическую энергию вала ротора генера-

тора. Оценивая в целом возможность применения 

бироративной турбины для получения заданной ве-

личины коэффициента е>1,0, следует иметь ввиду 

указанные выше серьезные трудности создания 

сложной конструкции лопастной системы бирора-

тивной ветротурбины и аэродинамической отработ-
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ки на экспериментальных моделях встречных пото-

ков воздуха и результирующего воздушного потока. 

Лишь положительное решение этих вопросов может 

способствовать значительному повышению мощно-

сти ВЭУ и повышению количества выработанной ею 

электроэнергии. 

Малая величина относительного диаметра втулки 

ветротурбины υ ≤  0,3, характерная для горизон-

тально-осевых ветротурбин, приводит к значитель-

ному увеличению динамического давления, теряемо-

го при выходе потока из турбины: 

2
2

1
2

Н к Сд ж  ,  (12) 

где коэффициент Н.Е. Жуковского [5]: 

ln2 21

υкж
υ

 


. 

Кроме того, величина потерь энергии в ветротур-

бинах, имеющих относительный диаметр втулки υ ≤  

0,3, увеличивается в связи с интенсификацией пуль-

сационного движения в потоке воздуха, а также в 

связи с ростом центробежного эффекта, вызванного 

центрифугированием частиц воздуха при υ ≤  0,3. 
 

Выводы 
 

1. Рассмотрены особенности течения потока 

воздуха в межлопастных каналах горизонтально-

осевых ветротурбин. 

2. Приведены выражения для аэродинамических 

коэффициентов конфузорности nк и торможения осе-

вой скорости кк, определяющие тип газодинамиче-

ского режима работы решетки ветротурбины, а так-

же уравнения связи этих коэффициентов между со-

бой и с некоторыми аэродинамическими параметра-

ми ветротурбины. 

3. Рассмотрено разграничение газодинамиче-

ских режимов работы ветротурбины в зависимости 

от режимных коэффициентов n и к. 

4. Рассмотрены возможности интенсификации 

энергообмена в ветротурбине, направленные на по-

вышение величины аэродинамического (крутящего) 

момента и увеличение выработки электроэнергии 

ВЭУ. При этом предложено использование диффу-

зоров при выходе воздуха после ветротурбины или 

бироративной турбины. 

5. Материалы, изложенные в работе, могут быть 

использованы при проектировании и эксплуатации 

горизонтально-осевых ветротурбин ВЭУ любой 

мощности. 

6. Рассмотрены предложения для интенсифика-

ции энергообмена в ветротурбине, способствующие 

увеличению выработки электроэнергии ВЭУ. 

7. Результаты работы могут быть использованы 

при эксплуатации ВЭУ: недопущении возникнове-

нию и развитию диффузорного и активного режи-

мов работы ветротурбины, которые следует считать 

аварийными режимами. 
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ДИНАМИКА ПОЛЁТА ДИСКООБРАЗНОГО ДИРИЖАБЛЯ 

 
Создание воздухоплавательного транспорта (аэростатов и дирижаблей) было и остается одной из важных 
и сложных задач науки и техники. Одной из важнейших задач, которую необходимо решать при проек-
тировании дирижабля, является задача динамики полёта. 
 
полёт, дискообразный дирижабль, расчет, экспериментальные исследования 
 

Введение 
 
В последнее временя во многих странах снова 

внимательно рассматриваются типы летательных 

аппаратов легче воздуха. В отличие от предыдущих 

этапов, настоящие конструкторы обращают свои 

взгляды на проектировании транспортных дирижаб-

лей способных доставить значительный груз на 

большое расстояние или в труднодоступные места 

планеты. Развитие компьютерной технологии дает 

конструкторам возможность исследовать аэродина-

мические характеристики, создание и испытание 

модели с высокой точностью.  

Расчет параметров динамики полета, особенно 

расчет траекторных задач, является важным этапом 

в процессе проектирования летательных аппаратов. 

В данной статье рассмотрена задача определения 

потребной мощности для полета дискообразного 

дирижабля на основании экспериментальных иссле-

дований аэродинамических характеристик, прове-

денных автором в аэродинамической трубе Нацио-

нального авиационного университета УТА-1. 
 

Расчет истинных максимальных 
и минимальных скоростей дирижабля 

при заданном режиме работы двигателей 
на режиме установившегося 

горизонтального полёта 
 

Действительный полёт дискообразного дири-

жабля в атмосфере достаточно сложен. При старте 

дирижабль будет двигаться под действием аэроста-

тической подъемной силы, созданной гелием, на-

полняющем оболочку, по вертикали или двигателя-

ми комбинированным методом [1]. 

Кроме того, при изменении угла наклона двига-

телей дирижабль может взлетать по наклонной, кри-

вой или более сложной траектории. 

Для расчета приняты следующие допущения: 

 двигатели дирижабля неподвижны и создают 

силу тяги, параллельную вектору скорости; 

 аэростатическая сила постоянна; 

 эксплуатационный угол атаки дирижабля, на-

ходится в диапазоне от 0 до 25 градусов. 

Расчеты проводились для дирижабля типа диска 

с диаметром 16 м, высотой 4 м и массой 700 кг (при  

полете с двумя пилотами) на трёх режимах полёта: 

горизонтальный полёт, набор высоты и снижение. 

Для создания аэростатической подъемной силы 

используется гелий объемом 600 м3, а динамическая 

подъемная сила создается тремя поршневыми дви-

гателями мощностью 58 кВт каждый. 

Результаты экспериментальных исследований 

модели дискообразного дирижабля в аэродинамиче-

ской трубе представлены на рис. 1 и 2. 

Для проектируемого дирижабля горизонтальный 

полёт является основным эксплуатационным режи-

мом. 

При таком режиме на дирижабль действуют: 

 аэродинамическая подъемная сила 

 Т.М. Нго 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 2 (38)
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Рис. 1. Зависимость Су  от α 

 

 
Рис. 2. Зависимость Су от Сх 

 
2

,
2a ya
VY C S

  

где Суа – коэффициент подъемной силы; ρ – плот-

ность воздуха на заданной высоте; V – скорость по-

лёта дирижабля; S – площадь миделевого сечения 

диска; 

 сила лобового сопротивления: Ха; 

 сила тяжести: G = mg; 

 приращение аэростатической подъемной 

силы: 

∆УАРХ = mg – УАРХ; 
где УАРХ – сила Архимеда или аэростатическая 

подъемная сила газа. 

Уравнения равновесия дирижабля можно запи-

сать следующим образом: 

0;
0,

n a

a APX

P X
Y Y mg

 
   

 

где РП – потребная тяга. 

Из уравнения равновесия определяется скорость 

полёта дирижабля: 

 2 2APX APX
ПГ

Ya Ya

mg Y Y
V

C S C S
 

 
 

.         (1) 

Потребная мощность определяется по формуле: 

 

,

APX ПГ
П

APX ПГ

mg Y V
N

K
Y V

K


 




                (2) 

где K – аэродинамическое качество дирижабля. 

Располагаемая мощность двигателя дирижабля, 

равная сумме мощностей на валах винтов, опреде-

ляется по формуле: 

NP = n∙NB.P.; 

где n – количество двигателя; NВ. Р. – располагаемая 

мощность одного двигателя. 

Располагаемая мощность одного двигателя вы-

числяется через эквивалентную мощность по фор-

муле: 

NВ.Р. = NЭК∙ηВ.Р.; 

где NЭК – эквивалентная мощность двигателя; ηВ.Р. – 

расчётный коэффициент полезного действия винта 

(в расчёте задано ηВ.Р.= 0,8). 

Эквивалентная мощность поршневого двигателя 

равна эффективной мощности двигателя 

NЭК = NeH.. 

Эффективная мощность меняется в зависимости 

от высоты по формуле [4]: 

0
0

0
1,11 0,11H

еН e
H

TPN N
P T

 
   

 
, 

где Ne0 – эффективная мощность на высоте Н = 0м; 

PH, TН – давление и температура воздуха на за-

данной высоте;  

Р0, Т0 – давление и температура воздуха на высо-

те H = 0 м. 

Поэтому: 

, 
 
 
 
 
 
 
, 

 , 
 
 
 
 
 
 
, 



Аэродинамика, динамика, баллистика и управление полетом летательных аппаратов 40

0
0

0

. . . .

0
. . 0 . .

0

. .

0
0

0

1,11 0,11

1,11 0,11

1,11 0,11 .

H
ЭК eH e

H

В Р ЭК В Р

H
В Р e В Р

H

Р В Р

H
Р e

H

TP
N N N

P T

N N

TP
N N

P T

N nN

TP
N nN

P T

 
    

 
  

 
     

 
 

 
     

 

    (3) 

Исходя из данных расчета: 

n = 3; Ne0 = 58000Вт; 

ηВ.Р. = 0,8; Т0 = 288,15К; 

р0 = 101325Па. 

С использованием формулы (3) рассчитывается 

располагаемая мощность двигателей дирижабля на 

разных высотах: 

 при Н = 0м, Т0 = 288,15К, р0 = 101325Па по-

лучаем NP0 = 1,392∙105Вт; 

 при Н = 400м, Т400 = 284,90К, р400 = 95461Па 

получаем NP400 = 1,311∙105Вт; 

 при Н = 1000м, Т0 = 281,65К, р0 = 89876Па 

получаем NP0 = 1,233∙105Вт. 

Для построения зависимостей располагаемых и 

потребных мощностей задаем разные величины 

приращения аэростатической силы: 

∆YАРХ1 = 1Н; ∆YАРХ2 = 980Н; 

∆YАРХ3 = 3920Н; ∆YАРХ4 = 8680Н. 

На рис. 3 представлен результирующий график. 

 
Рис. 3. График зависимости располагаемых 

и потребных мощностей двигателей дирижабля 
от скорости полёта при различных значениях 

приращения аэростатической силы 

Кривые потребных и располагаемых тяг позво-

ляют определить основные летные характеристики 

дирижабля. 

Из полученного графика можно сделать сле-

дующие выводы: 

 скорость полёта жестко зависит от потреб-

ной мощности. Чем больше потребная мощность, 

тем выше скорость полёта. 

 минимальная скорость Vmin = 0м/с достига-

ется при ∆YAPX = 0 Н. В этом случае дирижабль ис-

пользует только аэростатическую силу и почти ви-

сит в воздухе; 

 максимальная скорость достигается Vmax = 

24,5м/с при NП = NР = 13∙104Вт. Максимальная ско-

рость почти не меняется независимо от изменения 

аэростатической силы или от изменения высоты от 

0 м до 1000 м; 

 чем больше значения аэростатической силы, 

тем меньше потребная мощность, необходимая для 

того, чтобы удерживать дирижабль в воздухе. За 

счет чего минимальная скорость уменьшается. 

Таблица 1 

Влияние приращения аэростатической  
подъемной силы на скорость  

горизонтального полёта 

 Н=0м Н=400м Н=1000м 

∆YАРХ,

Н 
Vmin, 

м/с 

Vmax, 

м/с 

Vmin, 

м/с 

Vmax, 

м/с 

Vmin, 

м/с 

Vmax, 

м/с 

1 0,1 26,4 0,2 24,2 0,3 24,1 

980 2,5 26,42 3,0 24,5 4,0 24,3 

3920 5,2 26,45 5,8 24,6 6,3 24,62 

6860 7,0 26,5 8,0 24,65 8,7 24,62 

 

Расчет характеристик установившегося 
набора высоты 

 

В полёте по наклонной траектории на дирижабль 

действуют силы, приложенные в центре масс дири-

жабля: аэродинамическая подъемная сила Ya, аэро-

статическая подъемная сила газа YАРХ, сила лобового 

сопротивления Xa, тяга двигателя Р. 
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Набор высоты характеризуется воздушной ско-

ростью дирижабля V и углом наклона траектории θ. 

Систему уравнений движения дирижабля при ус-

тановившемся наборе высоты можно записать сле-

дующим образом: 

cos cos 0;
sin ;

sin ;

;

,

a АРХ

a

Y

Y

X

mg Y Y
X mg P
V V

dHV
dt
dLV
dt

   

  

 





 

где dH – приращение высоты полёта; dL – прираще-

ние дальности полёта. 

Определяем вертикальную скорость дирижабля 

на режиме набора высоты: 

mg∙cosθ – Ya – YАРХ cosθ = 0, 

 mg cosθ – YАРХ cosθ = Ya,                     (4) 
2

2a Ya
VY C S

 ,  

 mg cosθ – YАРХ cosθ = 
2

2Ya
VC S .          (5) 

Из (4) и (5) следует 

=> 
2( cos cos )АРХ

Ya

mg YV
C S
 




. 

Задаем условие эксплуатации дирижабля на этом 

режиме при 10   , учитывая, что cosθ ≈ 1. 

 

2( ) 2 ;

sin ;

;

.

АРХ АРХ
ПГ

Ya Ya

a
Y

APX

ЭКСП
Y

АРХЭКСП

ЭКСП
Y

АРХ

mg Y YV V
C S C S

P X
V V V

mg Y
N

V
mg Y

N
V

Y

 
   

 


  




 



 



 

Задавая начальные условия для дирижабля:  

YАРХ1 = 3920Н, YАРХ2 = 6860Н, используем кривую 

потребных и располагаемых мощностей для опреде-

ления значение ∆NЭКСП. Поляра набора высоты 

представлена на рис. 4. 

По графику изменения вертикальных скоростей 

от скорости полёта (рис. 4) построим график зави-

симости максимальной вертикальной скорости от 

высоты (рис. 5): 

 

 
Рис. 4. Изменение вертикальных скоростей 
от скорости полёта при различных высотах 
и различных приращениях аэростатической 

подъемной силы 
 

 
Рис. 5. График зависимости максимальной 
вертикальной скорости от скорости полёта 

и от высоты 
 

Зная вертикальные скорости при наборе высоты, 

можно определить время, необходимое для набора 

дирижаблем заданной высоты полёта по формуле: 

,
УСР

Ht
V


   

где ∆Н – приращение высоты; VУСР – средняя верти-

кальная скорость. По полученным результатам по-

строим барограмму набора высоты (рис. 6). 
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Рис. 6. Барограмма набора высоты дирижабля 

 

Результаты расчета характеристик дирижабля на 

установившемся режиме набора высоты показали, 

что: 

 вертикальная скорость дирижабля при одном 

и том же угле атаки уменьшается по высоте и при 

одинаковой высоте и одинаковой скорости полёта 

чем больше величины приращения аэростатической 

подъемной силы ∆YАРХ, тем меньше вертикальные 

скорости; 

 за 20минут дирижабль может долететь до 

практического потолка с максимальным режимом 

работы двигателей; 

 теоретический потолок равен Н = 7000 м при 

VY = 0,5 м/с. Чем больше величины приращения аэ-

ростатической подъемной силы ∆YАРХ , тем меньше 

теоретические и практические потолки. 

 

Заключение 
 

Таким образом, в данной статье приведены ре-

зультаты расчета траекторной задачи на основе ре-

зультатов экспериментальных исследований модели 

дискообразного дирижабля для установившегося 

горизонтального полета и установившегося набора 

высоты. Полученные результаты позволяют в даль-

нейшем исследовать характеристики траекторных 

задач модели дискообразного дирижабля при сни-

жении и планировании. 
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МОДЕЛИРОВАНИЕ ТЕМПЕРАТУРНОГО ВОЗДЕЙСТВИЯ ПУЛЬСИРУЮЩЕГО 
ВОЗДУШНО-РЕАКТИВНОГО ДВИГАТЕЛЯ НА ЭЛЕМЕНТЫ КОНСТРУКЦИИ 

ПЛАНЕРА БЕСПИЛОТНОГО ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА 
 

В интересах обеспечения начальных этапов проектирования легких скоростных беспилотных летатель-
ных аппаратов (БЛА) с пульсирующими воздушно-реактивными двигателями (ПуВРД) предложены мо-
дель и метод расчета теплового взаимодействия системы «камера ПуВРД – планер». Представлены ре-
зультаты численного моделирования и их сопоставление с данными натурного эксперимента. 
 
пульсирующий воздушно-реактивный двигатель, беспилотный летательный аппарат, тепловое со-
стояние элементов конструкции планера 
 

Введение 
 

В отличие от полноразмерных аналогов, в классе 

легких беспилотных летательных аппаратов (БЛА) с 

крейсерской скоростью полета 100…150 м/с пуль-

сирующие воздушно-реактивные двигатели 

(ПуВРД) имеют весьма благоприятные перспективы 

в связи с дешевизной конструкции, достаточно вы-

соким массовым совершенством двигательной уста-

новки, а также ввиду масштабного вырождения ТРД 

соответствующих типоразмеров [1 – 7]. Характер-

ной особенностью рабочего процесса в ПуВРД 

(рис. 1) является высокая теплонапряженность тон-

костенной камеры, оцениваемая экстремальными 

значениями температур порядка 800 К (рис. 2). Как 

правило, камера ПуВРД устанавливается на пилонах 

над или под фюзеляжем, что обусловливает высо-

кую интенсивность теплового воздействия на смеж-

ные элементы конструкции планера. Комплекс ме-

роприятий по тепловой защите планера должен вы-

рабатываться на основе представлений о некотором 

критическом состоянии соответствующего темпера-

турного поля. Критическое состояние в данном слу-

чае ассоциируется с предстартовым режимом рабо-

ты ПуВРД, так как конвективный теплоотвод при 

этом наименее интенсивен и обусловливается глав-

ным образом лишь эжекционными эффектами, со-

провождающими работу входного устройства и ис-

течение реактивной струи. Далее в полете, по мере 

роста скорости, интенсивность обдува двигателя 

увеличивается, что приводит к снижению теплового 

воздействия на элементы конструкции планера. 

 

1. Модель и метод расчета теплового 
состояния конструкции 

 
В соответствии с физическим оригиналом мо-

дель теплообмена в системе «камера ПуВРД – пла-

нер БЛА» имеет комплексно-сопряженную структу-

ру, отображающую процесс внешнего обтекания, 

сопровождающийся конвективным и лучистым теп-

лообменом. 

Движение обдувающего БЛА воздуха моделиро-

валось численно на основе уравнений Навье – Сто-

кса:  

к к

k k

F Ф
t x x

 
 

  

  

, 

где  1 2 31, , , , oF w w w  


; 

 1, 2, 3,0, , , ,k k k k k kФ F w p w    
 

;
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Рис. 1. ПуВРД для легкого БЛА на испытательном  
стенде 

 

 

 
 

Рис. 2. Светящаяся поверхность камеры, выполненной 
из жаростойкой стали, на номинальном режиме 

работы ПуВРД 
 

 
 

Рис. 3. Схема расчетной области 
 

 
 

 
 

 

Рис. 4. Пример сеточного отображения внешней 
поверхности БЛА 

 

        
 

Рис. 5.  Распределение температуры на планере 
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 1, 2, 3, ,0, , , ,k k k k i k i iw Q      


; 

...w  – компоненты вектора скорости; 

o  – полная энергия единицы объема; 

̂  - тензор напряжений вязкой ньютоновской 

среды;  

Q  – количество тепла, подводимого в единицу 

времени за счет теплоизлучения.  

Система замыкается уравнением состояния иде-

ального газа p RT  . 

Моделирование турбулентности осуществляется 

на основе гипотезы Буссинеска [8] о представлении 

касательных напряжений с помощью однопарамет-

рической модели Спаларта – Аллмараса [9], которая 

представляется в виде одного дифференциального 

уравнения переноса для псевдовязкости  , опреде-

ляющей турбулентную кинематическую вязкость 

1tur vf    : 

( )d Y P D S
dt


   


, 

где Y  – диффузионный член;  

P , D  – выражения, описывающие генерирование 

и распад турбулентности соответственно;  

S  – выражение приближенного описания переход-

ного режима от ламинарного к турбулентному. 

Распространение интенсивности излучения для 

поглощающей, испускающей и рассеивающей сре-

ды моделировалось согласно [10]: 

   

   
*

4
0

( )
( ) ( ) ( )

1 ( ) , ,
4

l
l

l l

dI
I B

dl

I l l d


 


             

     
 

 
 

где ( )lI   – интенсивность энергии излучения час-

тоты   в направлении l


;  

*  – коэффициент излучения;  

( )B   – интенсивность энергии собственного из-

лучения среды; 

     k       – суммарный коэффициент 

ослабления интенсивности лучевого переноса, 

включающий коэффициент поглощения     и 

коэффициент ослабления    ;  

 ,l l
 

 – индикатриса рассеяния излучения, 

представляющая угловое распределение рассеянно-

го излучения в данном месте по различным направ-

лениям. 

Расчетная область отображена на гексаэдраль-

ную сетку, связанную с базисными функциями ме-

тода конечных объемов [11]. 
 

2. Постановка и результаты 
численного эксперимента 

 

В качестве объекта моделирования выбран об-

разец БЛА, аэродинамический облик которого 

сформирован на основании [12]. 

Прямоугольный контрольный объем имитирует 

условия процесса в аэродинамической трубе 

(рис. 3): 1 – плоскость симметрии; 2 – модель БЛА, 

а его размеры и пространственная ориентация вы-

браны из условия затопления струи.  

Задача решается методом установления изна-

чально невозмущённого течения в контрольном 

объёме с неотражающими внешними и твёрдыми 

внутренними границами.  
Расчетный пример сеточного отображения 

внешней поверхности БЛА представлен на рис. 4. 

Пограничный слой на внешних поверхностях каме-

ры и планера моделировался с использованием экс-

поненциального сгущения сетки по направлению к 

стенкам. Исходные данные для моделирования кри-

тического теплонапряженного состояния элементов 

конструкции планера представлены в табл.1. 

Анализ показывает, что область на планере под 

камерой сгорания будет испытывать максимальное 

влияние от нагретого двигателя. Область, испыты-

вающая влияние излучения от ДУ, представлена на 

рис. 5. 

На рис. 8 показано плоско-симметричное сече-

ние температурного поля в установившемся состоя-
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нии при «критических» условиях теплообмена. 

Анализ показывает, что прогревание окружающей 

среды вокруг ДУ зависит от вертикальной скорости 

потока (рис. 6, 7). 

 

 
 

Рис. 6. Температурное поле в сечении БЛА 

 

Таблица 1 

Исходные данные для расчета 
критического теплового режима 

Размеры контрольного объема:  

       длина     L , м 10 

       ширина  W , м 2 

       высота   H , м 2 

Граничные условия:  

       на входе - скорость набегающего 

       потока  V , м/с 
3 

       на выходе – атмосферное давление 

       P , Па 
101325 

Температура на двигателе, К 800 

Параметры сетки:  

      количество узлов, тыс 300 

 

 

 
 

Рис. 8. Температурное поле в зоне интенсивного 
теплового воздействия камеры ПуВРД 

 

3. Сопоставление с результатами 
натурного эксперимента 

 

Для получения оценки достоверности и точно-

сти результатов численного моделирования исполь-

зовались данные натурных измерений в контроль-

ных точках температурного поля. 

Натурные стендовые испытания ПуВРД прово-

дились на экспериментальной установке [5] с ис-

пользованием бесконтактного измерителя темпера-

туры «Кельвин ЛЦМ» с диапазоном измерения от 

20 до 600◦С и точностью до 1% от показания. 

 

 

 
 

Рис. 7. Поле вертикальной компоненты вектора  
скорости в сечении БЛА 
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Выводы 
 

1. На основании удовлетворительной корреля-

ции результатов численного моделирования с на-

турными измерениями, оценивающейся погрешно-

стью определения максимальных температур не 

более 7 %, следует сделать вывод о пригодности 

предложенных модели и метода расчета для реше-

ния задач, связанных с определением температур-

ных полей в интересах исходных стадий проекти-

рования БЛА с ПуВРД. 

2. Опережающие численные исследования на 

основе предложенных модели и метода позволяют, 

минуя опытную доводку, выработать комплекс ме-

роприятий по тепловой защите элементов планера, а 

именно: выбор компоновочных и конструктивных 

решений, конструкционных материалов. 

3. Предложенная модель теплообмена в ком-

плексе «планер-двигатель» может быть применена 

для решения задач утилизации теплоты, рассеивае-

мой камерой ПуВРД (рис. 2), например – посредст-

вом применения бортовых термоэлектрических 

преобразователей. 
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УДК 537.523:538.4 
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 Харьковский национальный автомобильно-дорожный университет, Украина 

 
ВЛИЯНИЕ ТУРБУЛЕНТНЫХ ПУЛЬСАЦИЙ НА ИОНИЗАЦИОННОЕ 

РАВНОВЕСИЕ В ПЛАЗМЕ ВОЗДУХА  
 

Проведен теоретический анализ влияния уровня пульсаций температуры электронов на ионизационное 
равновесие в плазме воздуха при атмосферном давлении. С учетом данных численных расчетов равнове-
сного состава плазмы показано, что повышение уровня пульсаций при определенных значениях темпера-
туры и давления может интенсифицировать рекомбинационные и ионизационные процессы с возмож-
ным переключением форм поддержания неравновесного разряда. 
 
неравновесная плазма, турбулентные пульсации, температура электронов, ионизационное равно-
весие, рекомбинационный режим  

 
Введение 

 
Взаимодействие турбулентного газового потока 

с термодинамически равновесной плазмой, как с 

системой с нелинейным джоулевым тепловыделени-

ем, приводит к появлению различного рода эффек-

тов. Подробный анализ влияния турбулентности на 

электрические и тепловые характеристики дуги 

применительно к плазме одноатомных газов приве-

ден в монографии [1], для плазмы молекулярных 

газов  в работах [2], [3]. 

В то же время значительный научный и практи-

ческий интерес представляет изучение влияния тур-

булентности на неравновесную низкотемператур-

ную плазму. Это связано с широкими возможностя-

ми использования такой плазмы в качестве альтер-

нативного источника зажигания или для стабилиза-

ции процессов горения, особенно в высокоскорост-

ных течениях, характерных для различных аэрокос-

мических приложений. Полученные предваритель-

ные результаты с использованием простейших гра-

диентных моделей показали, что, турбулентность 

может приводить к снижению эффективной прово-

димости, росту напряженности электрического тока, 

усилению ионизационной и термической неравно-

весности плазмы. При этом усиление термической и 

ионизационной неравновесности, как правило, обу-

словлено появлением значительных градиентов ус-

редненных величин: температуры, скорости, напря-

женности поля и т.д., что имеет место в узких при-

электродных слоях. 

Однако турбулентные пульсации параметров 

плазмы могут создать дополнительный механизм 

нарушения ионизационного равновесия, даже при 

отсутствии этих градиентов, когда плазма в исход-

ном состоянии равновесна. Появление такого меха-

низма может приводить к появлению новых эффек-

тов, анализ которых применительно к плазме одно-

атомных газов приведен в работах [4], [5]. В то же 

время работ по изучению влияния турбулентности 

на неравновесность плазмы молекулярных газов, 

несмотря на большой практический интерес к таким 

системам, в литературе нет. В первую очередь, это 

связано со сложным механизмом передачи энергии 

электромагнитного поля молекулярному газу, боль-

шая часть которой передается через возбуждение 

колебательных уровней молекул.  

В последнее время в литературе появились дан-

ные по кинетике реакций рекомбинации, ионизации 

и возбуждения колебательных уровней молекул для 

плазмы воздуха [6], что позволяет провести анализ 

влияния турбулентности на нарушение ионизацион-

 А.А. Тропина 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 2 (38)
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ного равновесия в плазме. В данной работе прово-

дится теоретический анализ такого влияния для 

плазмы воздуха при атмосферном давлении.  

Постановка задачи. Рассмотрим модель плаз-

мы, состоящей из электронов, положительных и 

отрицательных ионов и молекул в основном и воз-

бужденном состояниях. Исходные уравнения мате-

матической модели такой плазмы в гидродинамиче-

ском приближении, помимо уравнений Навье-

Стокса и уравнений модели турбулентности, вклю-

чают в себя следующую систему уравнений для 

компонент плазмы: 

** ,

e
e i e at e ei e

n
I n n n n

t
n n






      




,        (1) 

* *at e ii
n

I n n n n n
t


   


    


,      (2) 

* ** *ex e
n I n n n
t 


   


,               (3) 

e e e e e eI b n E n D n    , 

I b n E n D n         , 

* * * *I n D n   , 2 3
a a a     , 

где , , , *en n n n    концентрация электронов, поло-

жительных, отрицательных ионов и электронно-

возбужденных частиц; 

*, ,eI I I   потоки отрицательных ионов, элек-

тронов и возбужденных молекул; 

,i at    частота ионизации электронным ударом 

и частота прилипания; 

2
a   частота диссоциативного прилипания; 

3
a   частота трехчастичного прилипания;  

, ,ei ii ex    константы электрон-ионной и ион-

ионной рекомбинации и возбуждения электронных 

уровней молекул.   

При проведении стандартной процедуры осредне-

ния для получения уравнений турбулентного течения 

примем следующие упрощающие предположения:  

1) учитываются флуктуации параметров только 

электронной компоненты, для которой тяжелые час-

тицы являются неподвижным фоном. При этом 

* ' ' 0n n  , ' ' '
en n n    в силу квазиэлектронейт-

ральности плазмы; 

2) флуктуации частоты соударений электронов с 

тяжелыми частицами не учитываются вследствие 

того, что характерные частоты турбулентности на-

много меньше частот соударений электронов с ато-

мами и ионами. 

Не останавливаясь на достаточно громоздком 

виде полученных уравнений, проанализируем пове-

дение источникового члена eR , определяющего 

процессы рождения и гибели электронов в уравне-

нии (1).  

После процедуры осреднения eR  принимает вид:  

' ' ' '

' ' ' '

' ' ' ' ' * * ,

e i e e e e a e a e e

ei e ei e e ei e e

ei e ei e e

R n T n n T n

n n n T n n T n

n n T n n n n

  

  

     

   

   

   

   

 

         (4) 

где a
a

d
dTe


  ; i
e

d
dTe


  ; ei
ei

d
dTe


  ; 

, 'y y   средние и пульсационные значения соот-

ветствующей величины.  

В выражении (4) появляются следующие момен-

ты второго ' '
e eT n , ' '

eT n , ' '
en n  и третьего порядка 

' ' '
e eT n n , которые необходимо замыкать с учетом 

данных о структуре турбулентности в плазме. Со-

гласно [7], турбулентные пульсации электронного 

компонента имеют локально-изотропную структуру 

(за исключением приэлектродных слоев), что позво-

ляет пренебречь нечетными моментами в уравнении 

(4). Кроме того, пульсации ' ' ', ,e en n T  могут быть 

заменены своими среднеквадратичными отклоне-

ниями 0 0 0, ,e en n T .  

Тогда выражение для eR  принимает вид: 
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0 0

0 0 0 0

0 0

( ) ( )

* * .

e i a e e a e e

ei e ei e e ei e e

ei e

R n T n

n n n T n n T n

n n n n
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 

      

   

  

   

   

 

.           (5) 

Коэффициенты , ,i a ei    для плазмы воздуха 

определялись следующими выражениями [5]: 

 9 / 2 11 1
1 2
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e

BA T T
T

  
     

 
,

2 2
2

3/ 2 5,5
2

exp
2,53(1 10,1 exp

a

e e
e

BA

T T
T



 
 
 

   
         

, 

1/ 2
3 3/ 4 3

3 2
0,08 (1 16, 23expa e

e

B
A T

T


  
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300

ei
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 
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где 9
1 8,975 10A    ; 8

2 3,06 10A    ; 7
4 3. 10A   ; 

7 2
3 3,075 10A    ; 1 10,13B  ; 2 3,039B  ; 

3 0,734B  . 

Равновесный состав плазмы воздуха при атмо-

сферном давлении рассчитывался с помощью чис-

ленной методики, основанной на минимизации 

энергии Гиббса системы 
1

n
i i

i
G n


   ( i   стан-

дартный химический потенциал) при постоянных 

температуре, давлении и элементном составе при 

условии не отрицательности равновесных чисел 

молей in . Использована модель идеального ассо-

циированного газа, когда химический потенциал 

компонентов плазмы описывается как  

0 0ln( / )i i iRT p p    , 

где 0
i   стандартный химический потенциал 

(мольная стандартная энергия Гиббса идеализиро-

ванного состояния газа при стандартном давлении); 

0p   атмосферное давление; 

ip   парциальное давление.  

Кроме того, дополнительно использовалось усло-

вие квазиэлектронейтральности системы.  

Все расчеты проведены в рамках так называемо-

го стехиометрического алгоритма, когда выбирается 

максимальное количество линейно-независимых 

реакций и минимизация энергии Гиббса проводится 

относительно химических переменных, связанных с 

химическими реакциями. При этом необходимые 

химические реакции и начальное приближение для 

равновесных чисел молей генерируются автомати-

чески [8]. При этом предполагался следующий со-

став плазмы: нейтральные компоненты 

2 2, , ,O O N N , 2 3, ,NO NO O , положительные ионы 

2, , ,O O N    2,NO NO  , электроны и отрицатель-

ные ионы 2 2, ,O O NO   . Все необходимые для рас-

чета данные, из которых были рассчитаны мольные 

энергии Гиббса, приведены в справочнике [9]. 

 
Результаты расчетов 

 
Результаты расчета равновесного состава плазмы 

воздуха при атмосферном  давлении и диапазоне 

температур 4000 6000T   приведены для  заря-

женных компонент на рис. 1, 2, на рис. 3  для ней-

тральных компонент. 

 

  
 

Рис. 1. Равновесные концентрации заряженных 
компонент воздуха при атмосферном давлении: 
1  электронов; 2  ионов NO ; 3  ионов O  
 

Анализ полученных зависимостей позволяет ут-

верждать, что основным положительным ионом в 

равновесной плазме воздуха является ион NO , а 
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концентрация отрицательных ионов (в основном 

ионов O  на три порядка ниже равновесной кон-

центрации электронов. 

 

 
 

Рис. 2. Равновесные концентрации отрицатель-
ных ионов О–при атмосферном давлении 

 

Для оценки влияния уровня пульсаций темпера-

туры электронов на поведение eR  и его отклонение 

от равновесных значений уровень пульсаций eT  

варьировался в пределах от 1% до 8%. При таких 

относительно малых значениях 0 /e eT T , пользуясь 

уравнением  Саха [10], можно найти связь между 

уровнем пульсаций концентрации электронов и 

уровнем пульсаций электронной температуры. 

 

 
 

Рис. 3. Равновесные концентрации нейтральных 
компонент воздуха при атмосферном давлении: 

1  2N ,  2 O , 3  NO ,   4  2O ,  5  N  
 

Согласно [10] температура электронов в нерав-

новесном разряде должна превышать по порядку 

величины одну десятую от потенциала ионизации, 

ибо в противном случае резко снижается и скорость 

ионизации и концентрация электронов. Анализ за-

висимости источникового члена eR  при типичных 

для неравновесного разряда температурах электро-

нов порядка 1 – 3 эВ показал, что в зависимости от 

значения eT  возможно существование трех режимов 

поддержания разряда. Так, при 1eT  эВ реализуется 

так называемый рекомбинационный режим (ско-

рость гибели электронов определяется диссоциатив-

ной рекомбинацией), при этом увеличение интен-

сивности пульсаций электронной компоненты при-

водит к интенсификации рекомбинационного про-

цесса (рис. 4). 

 

 
 

Рис. 4. Зависимость eR  от уровня пульсаций  

электронной температуры при 1eT эВ  
 

При 2eT  эВ разряд переходит в ионизацион-

ный режим, и пульсационные процессы интенсифи-

цируют процессы ионизации прямым электронным 

ударом (рис. 5). В то же время при 1,9eT  эВ был 

обнаружен кризисный характер поведения разряда 

(рис. 6).  
 

 
Рис. 5. Зависимость eR  от уровня пульсаций  

электронной температуры при 2eT эВ  
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Так, при уровне пульсаций температуры элек-

тронов 0 / 5%e eT T   наблюдается ионизационный 

режим, а при 0 / 5%e eT T   происходит скачкообраз-

ный переход к рекомбинационному режиму. 

Таким образом, наличие турбулентных пульса-

ций электронной компоненты может приводить к 

изменению типа разряда, переходу его в новое со-

стояние (например, котрагированное). Полученные 

результаты могут в первом приближении объяснить 

трудности стационарного поддержания неравновес-

ного разряда в воздухе при атмосферном давлении, 

когда турбулентные флуктуации температуры элек-

тронов могут приводить к обеднению зоны разряда 

электронами и к его погасанию или к переходу к 

искровой форме разряда.   

 

 
Рис. 6. Зависимость eR  от уровня пульсаций  

электронной температуры при 1,9eT эВ  
 

Выводы 
 

1. Проведен анализ влияния уровня пульсаций 

температуры электронов eT  на нарушение иониза-

ционного равновесия в плазме воздуха при атмо-

сферном давлении. 

2. Показано, что наличие турбулентных пульса-

ций в зависимости от значения eT  способствует ин-

тенсификации процессов ионизации, рекомбинации 

или переводит разряд в новое состояние.  

Работа проведена в рамках гранта МОН Украины 

0107U001007 “Разработка теории управления процес-

сами горения с помощью электрического поля”. 
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Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского “ХАИ”, Украина 

 
РАСЧЕТ ПРОБОЙНЫХ ХАРАКТЕРИСТИК ГАЗОРАЗРЯДНЫХ  

ПОЛЫХ ВЫСОКОЭМИССИОННЫХ КАТОДОВ  
С ВНЕШНИМ БЕЗНАКАЛЬНЫМ ПОДЖИГОМ 

 
Получено математическое выражение для расчета напряжения пробоя при безнакальном запуске газо-
разрядных полых высокоэмиссионных катодов (ГПВК) с внешним поджигом. Показано, что сущест-
вуют оптимальные соотношения между диаметром диафрагмы, отверстием поджигного электрода и 
расстоянием, между поджигным электродом и диафрагмой, которые обеспечивают минимальные зна-
чения напряжения пробоя при различных значениях массового расхода плазмообразующего газа (Хе) 
через катод.  
 
газоразрядный полый высокоэмиссионный катод, внешний поджиг, напряжение пробоя, матема-
тическое выражение, расчет 

 
Введение 

 
В наши дни для электроракетных двигателей 

наиболее перспективными, благодаря высоким тех-

ническим параметрам, являются газоразрядные по-

лые высокоэмиссионные катоды (ГПВК) [1]. Такие 

катоды позволяют получать большие плотности 

электронного тока (до 107 А/м2 в выходном отвер-

стии) с относительно небольшими затратами энер-

гии (10…25 Вт/А) и способны работать в режиме 

самоподогрева не только в стационарном режиме, 

но и  в режиме запуска. 

Наиболее перспективной с точки зрения энерго-

затрат и ресурса является схема ГПВК, совмещаю-

щая следующие свойства: 

– расход плазмообразующего газа через рабочую 

полость с образованием положительного (по отно-

шению к эмиссионной поверхности) столба плазмы, 

в результате чего снижается разрядное напряжение 

и улучшаются эмиссионные свойства поверхности, 

благодаря эффекту Шоттки в термоэлектронной 

эмиссии; 

– наличие диафрагмы, при котором требуемое 

давление плазмообразующего газа в рабочей полос-

ти достигается при меньшем его расходе; 

– использование активирующих веществ либо 

эффективных термоэмиттеров для улучшения эмис-

сионных свойств рабочей поверхности в результате 

снижения работы выхода электронов.  

Существует 2 основных типа ГПВК с безнакаль-

ным поджигом. 1-й тип – это ГПВК с внутренним 

поджигом (рис. 1), в котором корпус с диафрагмой 

играет роль поджигного электрода и первичные 

электроны формируются за счет пробоя промежутка 

L между термоэмиттером и диафрагмой.  

Термоэмиттер 

Диафрагма- 
поджигной 
электрод 

L 

Плазмообразующий газ 

m  

 

Рис. 1. Схема ГПВК с внутренним  
безнакальным поджигом  

  

2-й тип – это ГПВК с внешним безнакальным 

поджигом (рис. 2). Как видно из рисунка, функцию 

поджигного электрода выполняет дополнительный 

 С.Ю. Нестеренко, С.А. Лобов, А.И. Оранский 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 2 (38)
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корпус с отверстием радиусом R. Пробой в этом 

случае (обеспечивающий первичные электроны в 

разрядном промежутке) осуществляется между 

поджигным электродом и диафрагмой, радиусом R0.  

 

Термоэмиттер 

Диафрагма 

L 

2R 
2R0 

Поджигной  
электрод 

Плазмообразующий 
газ 

m  

 
Рис. 2. Схема ГПВК с внешним  

безнакальным поджигом 
 

Основное различие в условиях пробоя для выше-

приведенных типов ГПВК – это распределение дав-

ления плазмообразующего газа по длине промежут-

ка L. Так, в случае ГВПК с внутренним безнакаль-

ным поджигом давление можно считать постоян-

ным, а в случае ГПВК с внешним безнакальным 

поджигом давление по длине промежутка L меняет-

ся нелинейно. И если для первого случая расчет 

пробойных характеристик не представляет особых 

трудностей и уже нашел свое применение в проек-

тировании систем электропитания для поджигного 

электрода ГПВК с внутренним поджигом, то для 

ГПВК с внешним безнакальным поджигом такой 

расчет до сих пор в литературе не приведен. 

 
Расчетные зависимости 

 
В соответствии с теорией Таунсенда [2], выра-

жение для напряжения пробоя имеет вид: 

р 2 ,

1 ln
1ln 1

п
PLU

CPL
D


  
               

                    (1) 

где Р – давление в разрядном промежутке ГПВК; 

L – соответственно длина пробойного промежут-

ка; 

С, D – константы в уравнении коэффициента 

ударной ионизации (для ксенона С=49,6 (Па∙м)–1, 

D=31,5 (В/(Па∙м))–1/2); 

 – коэффициент вторичной ионизации.  

Для ГПВК с внутренним безнакальным поджи-

гом расчетные зависимости по формуле (1) совпа-

дают с экспериментальными данными с точностью 

10 % [3], что говорит о применимости предположе-

ний теории Таунсенда для расчета пробойных ха-

рактеристик ГПВК.  

Течение нейтральной компоненты плазмообра-

зующего газа в отверстии диафрагмы катода являет-

ся критическим и, ввиду больших длин свободных 

пробегов и высокой теплопроводности, изотермиче-

ским. Для этого случая скорость течения плазмооб-

разующего газа в отверстии равна 

kTV
M

 ,                                (2) 

где М – масса атома. 

Массовый расход через отверстие диафрагмы 

определяется следующей зависимостью 

,0nVSm                                (3) 

где n – концентрация атомов в отверстии диафраг-

мы; 

S0 – площадь сечения отверстия диафрагмы.  

Для критического (и сверхкритического) режи-

мов течения плазмообразующего газа давление 

внутри диафрагмы пропорционально массовому 

расходу: 

0
0

m kTP
S M




,                            (4) 

В пространстве, между диафрагмой и поджиг-

ным электродом давление газа является переменным 

и вместо произведения  P∙L в уравнение (1) необхо-

димо поставлять интеграл 
0

L
Pdx : 
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0
р 2

01 ln
1ln 1

L

п
L

Pdx

U

C Pdx

D


  
  
   
             





,                  (5) 

Зависимость давления от расстояния до диа-

фрагмы можно найти, решая совместно уравнение 

неразрывности 

( ) 0nV  


                               (6) 

и уравнение движения 

( ) 0m n V V P     
 

,                   (7) 

причем, при изотермическом течении 

.P k T n                                (8) 

При квазиодномерном течении в плавно расши-

ряющемся канале, в таком случае, имеем: 

 1 0d nVS
S dx

                              (9) 

и 

0VdV kT dnm
dx n dt

  ,                       (10) 

где S=S(x) – площадь сечения струи плазмообра-

зующего газа.  

Совместное решение (9) и (10) дает следующую 

связь между давлением и сечением струи: 

2 2
0 0
2 2

0
2 ln 1

P S P
PP S

  .                      (11) 

Форму струи при радиусе отверстия диафрагмы 

R0, радиусе отверстия поджигного электрода R и 

расстояния между диафрагмой и поджигным элек-

тродом L можно оценочно считать конической. То-

гда 

2

0 0( ) ( ) xS x R R R
L

      
.              (12) 

 
2. Пробойные характеристики ГПВК  

с внешним поджигом 
 
Основная серия расчетных зависимости напря-

жения пробоя плазмообразующего газа Uпр от ра-

диуса отверстия диафрагмы R0, радиуса отверстия 

поджигного электрода R и расстояния между диа-

фрагмой и поджигным электродом L получена для 

следующих диапазонов варьирования: 

– R0 = 0,1…0,3 мм; 

– R = 0,1…1 мм; 

– L = 0,5…5 мм; 

– m = 0,1…1 мг/с. 

Для примера на рис. 3 и 4 показаны фрагменты 

расчетных зависимостей напряжения пробоя от рас-

хода при различных значениях радиуса отверстия 

диафрагмы R0, радиуса отверстия поджигного элек-

трода R и расстояния между диафрагмой и поджиг-

ным электродом L  

5 
4,5 

4 

3,5 
3 
2,5 
2 

1,5 

1 

0,5 

R0=0,1 мм; R=0,1 мм 
Uпр,В 

800 

700 

600 

500 

400 

300 
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Рис. 3. Расчетные зависимости напряжения пробоя 
ГПВК с внешним поджигом от расхода 

плазмообразующего газа при R0=0,1 мм,  R=0,1 мм 
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Рис. 4. Расчетные зависимости напряжения пробоя 
ГПВК с внешним поджигом от расхода 

плазмообразующего газа при R0=0,2 мм,  R=0,4 мм 
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Очевидно наличие минимума характеристики во 

всех приведенных случаях, однако, при увеличении 

R оптимальное (минимум) значение напряжения 

пробоя заметно смещается в сторону больших рас-

ходов практически для всех значений расстояния 

между диафрагмой и поджигным электродом L.  

В табл. 1 приведены основные соотношения ра-

диуса отверстия диафрагмы R0, радиуса отверстия 

поджигного электрода R и расстояния между диа-

фрагмой и поджигным электродом L, при которых 

уровень пробойного напряжения для различных 

массовых расходов m  является минимальным, при-

нимая значение, не превышающее 310 В.  

Таблица 1 

Оптимальные соотношения L, R0, R  
для различных m  

m , мг/с R0, мм R, мм L, мм 
0,10 0,1..0,3 0,10 2,5...2 
0,20 

  
0,1..0,3 0,10 1,50 
0,1..0,3 0,20 4...5 

  
0,30 

  

0,1..0,3 0,10 1,00 
0,1..0,3 0,20 2,5…3 
0,1..0,3 0,30 4...5 

  
0,40 

  

0,1..0,3 0,20 2,00 
0,1..0,15 0,30 3,50 
0,10 0,40 4,5…5 

  
0,5 

  
  

0,1..0,3 0,20 2,00 
0,1..0,15 0,30 2,5...2 
0,10 0,40 3,5…4 
0,1…0,15 0,50 4…5 

  
  

0,60 
  

0,1..0,3 0,10 0,50 
0,1..0,3 0,20 1,5…2 
0,1..0,15 0,30 1,50 
0,1..0,15 0,40 3,00 

  
0,7  

0,1..0,15 0,30 2,00 
0,15…0.2 0,40 4…5 

  
0,8 

  
  
  

0,20 0,40 4,5..5 
0,15 0,50 5,00 
0,15 0,6 5 
0,1..0,3 0,20 1,00 
0,1..0,15 0,30 1,50 

  
 0,9 

 
  
  
  

0,15..0,3 0,30 2,50 
0,15..0,3 0,40 5 
0,1...0,15 0,70 5,00 
0,10 0,80 5,00 
0,1..0,15 0,40 2,00 
0,30 0,40 5,00 

Заключение 
 

Впервые получена расчетная зависимость на-

пряжения пробоя газоразрядных полых высоко-

эмиссионных катодов с внешним безнакальным 

поджигом, позволяющая засчитать для заданной 

величины массового расхода плазмообразующего 

газа m  оптимальные значения радиуса диафрагмы 

R0, радиуса отверстия поджигного электрода R и 

расстояния между поджигным электродом и диа-

фрагмой L, обеспечивающих минимальное значение 

пробойного напряжения Uпр310В. 
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ЧИСЛЕННОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ ПРОЦЕССОВ СМЕШЕНИЯ  
НЕРЕАГИРУЮЩИХ ГАЗОВ В АТМОСФЕРЕ 

 
Представлены постановка задачи и алгоритм численного моделирования процессов выброса нереаги-
рующих газов в атмосферу, смешения их с воздухом и дальнейшего распространения смеси в открытом 
пространстве со сложным рельефом местности. Рассмотрен ряд тестовых расчетов, моделирующих ра-
ссеяние газообразных пропана и водорода. 

 
моделирование, смешение газов, турбулентность, атмосфера, выброс газов, истечение 

 
Введение 

 

Выбросы газообразных примесей в атмосферу, 

формирование газо-воздушных смесей и их даль-

нейшее распространение в окружающей среде под 

влиянием внешних факторов являются составной 

частью газодинамических процессов, возникающих 

в результате реализации производственных циклов 

или возникновения аварийных ситуаций на пред-

приятиях авиационно-космической промышленно-

сти, которые используют, хранят или производят 

данные вещества. В случае выброса горючих и 

взрывоопасных газов возникает реальная угроза 

возгорания смеси, сопровождаемого детонационны-

ми взрывами, что может привести к значительному 

материальному ущербу и человеческим жертвам. В 

связи с этим возникают проблемы оценки возмож-

ных рисков в случае реализации определенного сце-

нария выброса газообразной примеси, организации 

безопасного функционирования производственного 

предприятия. Вопросы смесеобразования являются 

также актуальными для обеспечения эффективной 

работы различных технических устройств, в кото-

рых газообразная примесь является рабочим телом 

(например, охлаждаемые лопатки авиационных га-

зовых турбин, камеры сгорания и термообработки). 

Математическое моделирование вышеперечислен-

ных физических явлений связано с построением и 

сопряжением математических моделей таких физи-

ческих процессов, как истечение струй, турбулент-

ное смешение газов, движение газообразной смеси в 

трехмерном пространстве со сложным рельефом 

местности, теплопередача, горение и взрывы. Разра-

ботанные на основе математической модели эффек-

тивные информационные технологии позволяют 

анализировать и прогнозировать трехмерные поля 

концентрации примеси и другие термодинамические 

параметры смеси во времени и пространстве, оцени-

вать риски возможных пожаров и разрушений от 

взрывов, формулировать рекомендации по органи-

зации и расположению опасных производств. 

 

1. Математическая модель 
 

Основные уравнения. Адекватное описание 

физических процессов смешения нереагирующих 

газов с воздухом и дальнейшего распространения 

смеси при истечении струи в открытое пространст-

во или замкнутое помещение с принудительной 

(или естественной) вентиляцией возможно только с 

использованием системы нестационарных уравне-

ний Навье-Стокса для сжимаемого газа. Ограничен-

ные возможности нынешних компьютеров не по-

зволяют эффективно осуществлять прямое числен-

ное решение этих уравнений. В настоящее время 

численное моделирование турбулентных течений 

 Ю.А. Скоб 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 2 (38)
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осуществляют путем решения осредненных по Рей-

нольдсу-Фавру уравнений Навье-Стокса, дополнен-

ных моделью турбулентности [1, 2]. Однако боль-

шинство моделей турбулентности не описывают с 

одинаковой степенью адекватности различные типы 

течений. Особенно это касается течений с интен-

сивными отрывами потока и/или большими гради-

ентами давления температуры. Поэтому существует 

необходимость построения новых моделей и рас-

четных схем для численного моделирования такого 

рода течений /Se  . 

Целью данной работы является разработка уп-

рощенной математической модели процесса смеше-

ния нереагирующих газов с воздухом и дальнейшего 

распространения смеси при истечении струи в от-

крытое или замкнутое пространство с вентиляцией, 

а также алгоритма численного моделирования этого 

процесса. 

В результате структурного анализа такого тече-

ния и декомпозиции полной математической модели 

газодинамического процесса принято в качестве 

предположения допущение о том, что основное 

влияние на процесс оказывает конвективный обмен 

массой, импульсом и энергией. Таким образом, для 

описания процессов смешения двухкомпонентного 

газа в рассматриваемом случае достаточно исполь-

зовать усеченные уравнения Навье-Стокса, полу-

ченные путем отбрасывания вязких членов (при-

ближение Эйлера с использованием источниковых 

членов). 

Расчетной областью Ω является параллелепипед 

с прямолинейными образующими, расположенный в 

правой декартовой системе координат (X, Y, Z) с 

основанием в плоскости XOZ (ось Y ориентирована 

в направлении, противоположном действию сил 

тяжести Земли). Расчетная область разбивается на 

пространственные ячейки, причем размеры граней 

подбираются в соответствии с характерным разме-

ром особенностей расчетной области (шероховато-

сти обтекаемой поверхности, размерностью обте-

каемых объектов). Полная система уравнений, опи-

сывающая нестационарное трехмерное течение 

двухкомпонентной смеси газов в данной постановке 

имеет вид [3, 4]: 

a b c d f
t x y z

   
    

   

   
,  (1) 

где , , , ,a b c d f
     – вектор-столбцы вида: 

 , , , , Ta u v w E    
 ,   (2) 

2, , , , ( )
T

b u P u uv uw E P u        


, (3) 

2, , , , ( )
T

c v vu P v vw E P v       
 , (4) 

2, , , , ( )
T

d w wu wv P w E P w        


, (5) 

 0,0, ,0, Tf g gv  


;   (6) 

t  – время; , ,u v w  – составляющие вектора скоро-

сти q ; ,P   – давление и плотность; E  – полная 

энергия единицы объема смеси газов  

2 2 21( ( ))
2

E e u v w     ;  (7) 

e  – внутренняя энергия единицы массы газа; ком-

поненты вектора f


 – суть проекции распределен-

ных объемных источников; g  – ускорение свобод-

ного падения. 

Закон переноса компоненты смеси с учетом ско-

рости диффузии имеет вид [5]:  

( ) ( ) ( ) ( )
Q

Q uQ vQ wQ
t x y z

       
    

   
,     (8) 

где Q  – относительная массовая плотность примеси 

(отношение плотности газообразного вещества при-

меси к плотности смеси); Q  – интенсивность из-

менения плотности примеси вследствие диффузии в 

соответствии с законом Фика  tQ Ddiv gradQ    

(коэффициент диффузии D  определялся по мето-

дике, предложенной М.Е. Берляндом [6]). 

Система уравнений (1 – 8) является незамкнутой. 

Дополним ее уравнениями, определяющими тепло-

физические свойства компонент смеси [5]. Для иде-

ального политропного газа величина e  связана с P  
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и   смеси зависимостью: 
 1

Pe
k


 

. 

Граничные условия. При постановке гранич-

ных условий полагается, что расходная составляю-

щая скорости не превосходит скорость звука. Гра-

ничные условия на входе будем задавать на поверх-

ностях тех граней, примыкающих к границам рас-

четной области, через которые в расчетную область 

поступает атмосферный воздух. Набегающий поток 

на входе определяется величинами: 

– полной энтальпии  

2 2 2

00 1 2
k P u v wI

k
 

 
 

;  (9) 

– функции энтропии  

0 k
PS 


;                                 (10) 

– направлением вектора скорости потока (углами  

x, y, z); 

– относительной массовой плотностью примеси 

Q  ( 1Q  , если поступает газообразное вещество 

примеси, например, угарный газ СО). 

Параметры потока на входе определяются из ра-

венств (3, 4) с учетом заданных x, y, z с привле-

чением соотношения для “левого” инварианта Ри-

мана [4, 7]. На непроницаемых участках, ограничи-

вающих расчетную область поверхностей, выпол-

няются условия «непротекания»: 0nq  , где n  – 

вектор нормали к рассматриваемой границе. Гра-

ничные условия на выходе будем задавать на по-

верхностях тех граней конечно-разностных ячеек, 

которые примыкают к границам расчетной области 

и через которые предполагается вытекание или вте-

кание смеси. В выходных областях, кроме атмо-

сферного давления AP , задаваемого либо взятого из 

эксперимента, использовались соотношения для 

“правого” инварианта Римана [4, 7]. 

Начальные условия. В начальный момент вре-

мени во всех «газообразных» ячейках расчетной 

области принимаются параметры окружающей сре-

ды. В ячейках, занимаемых облаком газообразной 

примеси, которое образовалось в результате мгно-

венного выброса, относительная массовая концен-

трация примеси принимается равной 1Q   (100%). 

В ячейках с испарением или истечением газа зада-

ется закон изменения расхода примеси. 

Алгоритм численного решения. Векторное 

уравнение (1) является следствием законов сохра-

нения массы, импульса и энергии, которые могут 

быть представлены в интегральной форме для каж-

дой расчетной ячейки: 

ˆ
V V

adV Ad fdV
t




   

   � ,            (11) 

где V  – объем элементарной расчетной ячейки;  – 

ограничивающая поверхность данной ячейки, кото-

рая имеет внешнюю нормаль  n n  
   ; Â  – тен-

зор плотности потока консервативных переменных 

a , столбцами которого являются векторы 

, ,b c d
  , соответственно. 

Закон переноса компоненты смеси (8) может 

быть также представлен в интегральной форме для 

каждой расчетной ячейки: 

Q
V V

QdV Qqd fdV
t




     

   � .         (12) 

Численное решение основных уравнений осно-

вывается на использовании схемы распада произ-

вольного разрыва. Уравнения (11, 12) допускают 

возникновение и существование поверхностей раз-

рыва двух видов: ударных волн и тангенциальных 

разрывов. Функции, удовлетворяющие уравнениям 

(11, 12), можно рассматривать в качестве обобщен-

ных решений уравнений газовой динамики. Исполь-

зование интегральных законов сохранения массы, 

импульса, энергии и концентрации газообразной 

примеси в качестве исходных для построения разно-

стных уравнений обеспечивает построение разрыв-

ных решений без выделения разрывов. 

Совокупность газодинамических параметров во 

всех ячейках в момент времени nt  представляет 
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собой известное решение на временном слое с ин-

дексом n . Параметры в момент времени 

1n nt t     (на слое 1n  ) рассчитывались посред-

ством применения явных разностных аппроксима-

ций для соотношений (5) в рамках интегро-

интерполяционного метода С.К. Годунова [7]. На 

первом этапе непрерывное распределение парамет-

ров заменяется кусочно-постоянными средне-

интегральными значениями в каждой расчетной 

ячейке. При этом границы ячейки представляют 

собой неустойчивые поверхности произвольного 

разрыва, которые распадаются на устойчивые вол-

новые элементы: ударную волну, контактную по-

верхность и волну разрежения. Для каждого такого 

разрыва определяются потоки массы, импульса и 

энергии через грани газовых ячеек. Устойчивость 

конечно-разностной схемы обеспечивается за счет 

выбора величины шага по времени  .  

На основе математической модели создана ком-

пьютерная система инженерного анализа газодина-

мических процессов истечения, смешения, рассея-

ния и взрыва, которая использована в исследова-

тельском программном комплексе «Fire». Програм-

ма позволяет прогнозировать изменение концентра-

ции примеси во времени и пространстве в расчетной 

области с использованием персональных компьюте-

ров в практически приемлемое время. 

 

2. Верификация математической  
модели 

 

Для верификации модели для рассеяния приме-

сей в атмосфере проводилось сравнение результатов 

расчета с экспериментальными данными [8] (рис. 1). 

Моделировалось испарение жидкого пропана с пят-

на пролива площадью 256 м2 при атмосферных па-

раметрах: давление 101325 Па, температура 291 К, 

скорость набегающего воздуха 5,4 м/с. Пропан ис-

парялся с расходом 27,6 кг/с и имел температуру 

230 К в газообразном состоянии. Расчетные распре-

деления концентрации пропана на высотах 0,8, 1,4 и 

2,3 м в момент времени 450 с по мере удаления от 

пятна пролива достаточно хорошо соответствуют 

экспериментальным данным [8]. 

 

 
Рис. 1. Распределение концентрации пропана: 

 1, 2, 3 – расчет, 4, 5, 6 – экспериментальные данные 
на высотах 0,8 м, 1,4 м, 2,3 м 

 

3. Расчеты выбросов водорода 
 

Моделируется несколько возможных сценариев 

на станции заправки водородным топливом транс-

портных средств. Раздаточная станция имеет боль-

шую цистерну с жидким водородом (5,7 м3). Крио-

генная цистерна питает три пакета по 12 баллонов 

общим объемом 799,2 м3, в которых хранится газо-

образный водород при температуре окружающей 

среды.  

Наиболее опасными с точки зрения потенциаль-

ных катастрофических последствий, угрожающих 

оборудованию станции, персоналу и населению жи-

лых построек являются следующие сценарии: 

1) пролив из цистерны всего объема жидкого 

водорода, последовательное испарение жидкости, 

смешение газообразного водорода с движущимся 

воздухом и дальнейшее распространение смеси в 

сторону жилого квартала; 

2) выброс всего объема сжатого под высоким 

давлением газообразного водорода из баллонов раз-

дачи с образованием облака и дальнейшее его рас-
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сеяние в потоке набегающего воздуха. 

Пролив жидкого водорода. Численные расчеты 

рассеяния водорода при испарении из пролива всего 

объема жидкого водорода из криогенной цистерны 

с образованием пятна площадью 65,7 м2 проводи-

лись при скоростях ветра 1, 3 и 10 м/с. Скорость 

испарения захоложенного водорода, рассчитанная 

по методике [9], была равна 11,56 кг/с. Направление 

ветра принималось в сторону жилого квартала.  

На рис. 2 приведены поля концентраций на по-

верхности земли (а – вид сверху) и в центральном 

сечении (б – вид сбоку) для скорости ветра 1 м/с. 

 

 
Рис. 2. Поле концентраций при рассеянии пролива 

жидкого водорода; скорость ветра 1 м/с.:  
а – вид сверху; б – вид сбоку 

 
С увеличением скорости ветра скорость рассея-

ния увеличивается как для случая пролива жидкого 

водорода (рис. 3), так и для выброса газообразного 

водорода (рис. 4). Как показали сравнения измене-

ния полей концентраций во времени для различных 

скоростей ветра при проливе сжиженного водорода 

его всплытие несущественно вследствие низкой 

температуры пара и, как следствие, малого отличия 

его плотности от плотности воздуха.  

Рассеяние облака газообразного водорода. 

Моделировалось рассеяние при мгновенном выбро-

се всего объема сжатого под высоким давлением 

газообразного водорода из пакета баллонов раздачи 

(например, в случае их одновременного разруше-

ния) с образованием облака объемом 799,2 м3.  

Как показали результаты численных экспери-

ментов, всплытие существенно лишь при низких 

скоростях ветра (рис. 5). Увеличение скорости ветра 

прижимало облако к земле, препятствуя всплытию. 

 

 
 

Рис. 3. Распределение концентрации водорода 
в смеси в зависимости от расстояния от места 

пролива. Скорость ветра: 1 – 1 м/с; 2 – 3 м/с; 3 – 10 м/с 
 

 
 

Рис. 4. Распределение максимальной концентрации 
водорода в смеси в зависимости от расстояния от 

места мгновенного выброса; скорость ветра:  
1 – 1 м/с; 2 – 3 м/с; 3 – 10 м/с 

 

 

Рис. 5. Поле концентраций в облаке через 5 секунд 
после выброса (вид сбоку) ; скорость ветра:  

а – 1 м/с; б – 3 м/с; в – 10 м/с 
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Очевидно, что при некоторых скоростях ветра 

больше скорости всплытия водород начинает себя 

вести как нейтральный газ.  

Видно, что наибольшая масса водорода, а соот-

ветственно, и энергия потенциального взрыва будет 

при меньшей скорости ветра (рис. 5), когда  область, 

занятая взрывоопасной смесью, быстро перемеща-

ется на большую высоту, безопасную для жилых 

построек. 
 

Заключение 
 

Разработана математическая модель газодинами-

ческих процессов формирования двухкомпонентной 

газовой смеси и рассеяния ее в атмосфере. Развита 

конечно-разностная схема для случая трехмерной 

системы уравнений движения газовой динамики, 

дополненной законом сохранения массы примеси. 

Рассмотрен алгоритм численного решения получен-

ной разностной схемы на основе метода 

С.К. Годунова. Разработана компьютерная система, 

реализующая различные сценарии возникновения, 

рассеяния и взрыва газовых примесей в атмосфере. 

Верификация численных расчетов показала их при-

емлемую сходимость с известными эксперимен-

тальными результатами. 

Выполнены численные расчеты для рассеяния 

при проливе сжиженного и мгновенном выбросе 

газообразного водорода. Полученные результаты 

физически предсказуемы на качественном уровне, 

но численные расчеты позволили получить количе-

ственный прогноз.  
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ИССЛЕДОВАНИЕ ДИНАМИЧЕСКИХ ХАРАКТЕРИСТИК ТРДД 
С ПЕРЕМЕЖАЮЩИМИСЯ НЕИСПРАВНОСТЯМИ ПРОТОЧНОЙ ЧАСТИ 

НА УСТАНОВИВШИХСЯ РЕЖИМАХ ЕГО РАБОТЫ 
 

Рассмотрены результаты обработки статистических данных эксплуатации некоторого парка турбореак-
тивных двухконтурных двигателей. Рассчитаны динамические характеристики двухконтурного турборе-
активного двигателя с учетом множественных повреждений конструктивных элементов его проточной 
части на основе проведенных натурных экспериментов с измерением параметров рабочего процесса дви-
гателя на установившихся эксплуатационных режимах его работы. 
 
двухконтурный турбореактивный двигатель, диагностика, установившийся режим, перемежаю-
щаяся неисправность, динамическая характеристика, проточная часть 

 
Введение 

 
В последнее время все большее внимание уделя-

ется проблеме совершенствования методов и 

средств автоматизированного диагностирования по 

параметрам рабочего процесса с последующим про-

гнозированием технического состояния (ТС) газо-

турбинных двигателей (ГТД). Решение ее, и после-

дующее внедрение в условия реальной эксплуата-

ции, в значительной мере зависит от степени досто-

верности диагностической информации. 

Постановка проблемы. В настоящее время су-

ществует множество различных автоматизирован-

ных систем идентификации (АСИ) ТС ГТД. Реали-

зация процесса диагностирования с использованием 

АСИ главным образом зависит от решения следую-

щих задач: разработка и построение математической 

модели (ММ) рабочего процесса турбореактивного 

двухконтурного двигателя (ТРДД), диагностической 

модели (ДМ), выбора диагностических признаков 

(ДП) и диагностического режима (ДР), количества 

априорных или, иными словами, регистрируемых 

термогазодинамических параметров (ТГДП) рабоче-

го процесса. Наибольшую ценность представляет 

результат идентификации ТС двигателя с глубиной 

диагностирования до узла. Однако при этом сущест-

вует ряд трудностей с точки зрения достоверности 

диагноза. Оценка ТС проводится, главным образом, 

по отклонениям значений ДП от исправного, а зна-

чение ДП зависит от вида и степени повреждения 

или неисправности. Поэтому качественные и коли-

чественные показатели ТС ГТД носят вероятностно-

статистический характер. По причине наложения 

классов состояния в диагностируемом пространстве 

подобный характер наносит отпечаток именно на 

достоверность диагноза – это объясняется возник-

новением ошибок первого и второго рода [1]. Из-

вестно, что наиболее информативным является пе-

реходной режим работы, например, приемистость 

[1]. При этом в качестве ДП используют такие пара-

метры, как: 
т

нд
GК  – коэффициент усиления ротора 

низкого давления (РНД) по расходу топлива; 
вд

нд
nК  – 

коэффициент усиления РНД по частоте вращения 

ротора высокого давления (РВД); 
т

вд
GК  – коэффици-

ент усиления РВД по расходу топлива (рис. 1);  

нд
вд
nК  – коэффициент усиления РВД по частоте враще-

ния РНД; 
т

нд
GТ  – постоянная времени РНД; 

т
вд
GТ  – 

постоянная времени РВД и т.д. Проводимые ранее 

 А.В. Попов 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 2 (38)
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исследования [1, 2] были направлены на изучение 

изменения значения ДП при индивидуальном моде-

лировании повреждения узла проточной части ГТД. 

При проведении стендовых испытаний [1] имитиро-

валось повреждение компрессора низкого давления 

(КНД), компрессора высокого давления (КВД), тур-

бины, в частности, низкого давления (ТНД) и каме-

ры сгорания (КС) в отдельности. 

 
а 

 
б 

Рис. 1. Зависимость динамических характеристик  
при изменении ТС ПЧ в процессе приемистости: 

а – коэффициент 
т

вд
GК ; б – постоянная времени 

т
вд
GТ ; 

 – закоксованность форсунки, 
  – исправное состояние, 
■ – шероховатость КВД, 
× – шероховатость КНД, 
─ – шероховатость ТНД 

 
Полученные результаты анализа данных экс-

плуатации таких ТРДД, как: Д-30, Д-36, Д-18Т и 

некоторых их модификаций свидетельствуют о том, 

что причина досрочного съема двигателя (ДСД) но-

сит комплексный характер, с точки зрения возник-

новения неисправности или отказа в целом, в том 

или ином конструктивном элементе проточной час-

ти (ПЧ), т.е. речь идет о перемежающихся неис-

правностях (множественных неисправностях) (ПН) 

(рис. 2). 

 
Рис. 2. Распределение комбинаций повреждений 
конструктивных элементов ПЧ ТРДД Д-30КП: 

1 – КС-Турбина, 
2 – Компрессор-КС, 
3 – Компрессор-Турбина, 
4 – Компрессор-Турбина-КС, 
5 – Компрессор, 
6 – Турбина 

 
В обще сложности, анализу было подвергнуто 

порядка 140 двигателей Д-30КП и его модификаций. 

В результате чего доля ПН составила приблизитель-

но 17,65% от общего количества имевших место 

случаев ДСД, отработки ресурса с неисправностью 

(ОРН) или при устранении соответствия нормам ТУ 

либо отказа в условиях эксплуатации (ОУЭ). По 

иному обстоит картина с двигателем семейства Д-36 

(рис. 3). 

 

 

 

 

 

 

 

 
Рис. 3. Распределение комбинаций повреждений 

конструктивных элементов ПЧ ТРДД Д-36: 
1 – Компрессор-КС, 
2 – КС-Турбина, 
3 – Компрессор-Турбина, 
4 – Компрессор-Турбина-КС, 
5 – Компрессор, 
6 – КС, 
7 – Турбина 

 

В случае с Д-36 выборка составила порядка 445 

двигателей. Количество ПН от общего количества 
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составило около 11,46%. Для ТРДД Д-18Т количе-

ство ПН в процентном соотношении примерно оди-

наковое (9,5%) с его предшественником Д-36, одна-

ко выборка составила 278 двигателей (рис. 4). 

 
 

Рис. 4. Распределение комбинаций повреждений 
конструктивных элементов ПЧ ГТД  Д-18Т: 

1 – Компрессор, 
2 – Компрессор-Турбина,  
3 – Компрессор-Турбина-КС, 
4 – КС-Турбина, 
5 – Турбина 
 

Итак, подводя итоги проведенного анализа дан-

ных эксплуатации, можно сделать следующий вы-

вод:  

 вероятность возникновения той или иной 

комбинации ПН как между отдельными узлами, так 

и в самих узлах носит индивидуальный характер для 

каждого типа ГТД; 

 необходимо проводить исследования для по-

лучения более четкого с точки зрения диагностики 

портрета состояния ПЧ ГТД. 

Постановка задачи исследования. Увеличение 

количества ДП приводит к более объективному ди-

агностированию [1 – 4]. С этой целью были прове-

дены стендовые испытания для получения количе-

ственных и качественных значений ДП при ПН с 

натурным моделированием множественных повре-

ждений конструктивных элементов ПЧ на газоди-

намическом стенде ГТД АИ-25. При этом имитиро-

валось нарушение качества обтекания рабочим те-

лом лопаток входного направляющего аппарата 

(ВНА), КНД, ТНД путем нанесения корунда на 

клеевой основе. Для моделирования эффекта закок-

сованности рабочей топливной форсунки и наруше-

ния поля температуры перед ТВД на топливный 

коллектор устанавливалась заглушка.  

Этот вариант был отнесен к неисправности КС. 

Для получения полной картины влияния изменения 

ТС ПЧ при возникновении ПН было проведено ис-

следование изменения ТГДП рабочего процесса при 

шестнадцати состояниях ПЧ.  

 

Проведение эксперимента 
 

Эксперимент проводился при различных значе-

ниях атмосферного давления и температуры. Изме-

рение таких параметров рабочего процесса как дав-

ление, температура, а также расход топлива, тяга – 

проводились на пяти установившихся эксплуатаци-

онных режимах работы ГТД: "малый газ", 0,4, 0,6, 

0,7, 0,85 номинального. Регистрация параметров 

проводилась после выдержки двигателя на каждом 

режиме в течение 3 мин для уменьшения разброса 

значений измеряемых величин от эффекта теплооб-

мена. 

Обработка результатов измерений. Согласно 

рекомендациям [1, 5] диагностическим режимом 

принят режим, при котором вдn  находится вблизи 

расчетной точки 0,85 номинального и соответствует 

првдn =14250 об/мин.  

Обработка результатов измерений проводилась 

по методике, приведенной в работе [1]. При прове-

дении расчетов таких ДП как коэффициент полезно-

го действия, степени повышения или понижения 

давления отдельных узлов использовались дрос-

сельные характеристики среднестатистического АИ-

25 и характеристики соответствующих лопаточных 

машин. 

Расчет характеристик. Коэффициенты усиле-

ния 
т

вд
GК , 

т
нд
GК , 

вд
нд
nK , 

нд
вд
nK  определялись согласно 

математических зависимостей, приведенных в рабо-

те [6]. Например, значение коэффициента усиления 
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(КУ) ротора ВД по подаче топлива определяем из 

выражения: 

. .

. .

( )

( )
пр баз пр пр баз

т
пр баз пр пр баз

вд вд твд
G

т т вд

n n G
K

G G n


 


,          (1) 

где 
.пр базвдn  – базовая частота вращения РВД; 

.пр базтG  – базовый часовой расход топлива. 

За базовые значения приведенных величин – 

частот вращения роторов ВД, НД, часового расхода 

топлива – принимали их соответствующие значения 

согласно дроссельной характеристике на макси-

мальном режиме [4, 7]: 
.пр базвдn =16640 об/мин; 

.пр базндn =10750 об/мин; 
.пр базтG =855 кг/час; момент 

инерции iJ  роторов ВД, НД равен 4,8 кг·м2 и 5,4 

кг·м2 соответственно; низшая теплотворность топ-

лива uH =42845·103 Дж/кг. Согласно методике, при-

веденной в работе [4], определяем значение посто-

янной времени для РВД и РНД. Таким образом, вы-

ражение для определения 
т

нд
GТ  имеет вид: 
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                (2) 

Величину постоянной времени для ротора ВД 

определяем следующим образом: 
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               (3) 

Основная задача эксперимента заключается в 

определении комплекса ДП, т.е. исследование ста-

тических и динамических характеристик данного 

ТРДД. Поэтому в роли статических характеристик 

выступают известные ДП, такие как: S  – скольже-

ние роторов ВД и НД; i  – к.п.д. КНД, КВД, ТНД, 

ТВД; *
i  – степень повышения (понижения) давле-

ния i -го каскада компрессора или турбины. С уче-

том множества комбинаций (вариантов) ТС конст-

руктивных элементов ПЧ для удобства восприятия 

выполнено кодирование ТС ПЧ, например: 1 – ис-

правное состояние, 2 – шероховатость лопаток ВНА 

и КНД, 3 – шероховатость лопаток ВНА, КНД и за-

глушена форсунка, 4 – шероховатость лопаток КНД, 

5 – шероховатость лопаток КНД и ТНД, 6 – шерохо-

ватость лопаток КНД, ТНД и ВНА, 7 – шерохова-

тость лопаток КНД, ТНД, ВНА и заглушена фор-

сунка.  

В таблице приведены результаты расчета. 

 
Таблица  

Отклонения ДП в процентах с учетом  
технического состояния проточной части АИ-25 

ДП Код технического состояния ПЧ ГТД 
2 4 5 6 7 

т
нд
GК  24,782 39,792 322,53 52,691 52,736 

вд
нд
nК  –2,304 –12,13 –10,25 –9,997 –8,134 

нд
вд
nК  2,3603 13,805 11,428 11,107 8,8579 

т
вд
GК  27,726 59,089 370,8 69,652 66,265 

т
нд
GТ  27,286 61,94 384,68 68,311 68,349 

т
вд
GТ  38,264 41,384 375,19 65,671 68,792 

S  –0,392 –1,534 –1,302 –1,737 –1,075 

*
кн  –1,181 4,4811 5,2115 –2,968 1,5167 

*
кв  8,8285 –5,280 8,5186 8,7296 10,076 

*
тв  –0,149 0,0742 –0,105 –0,124 –0,136 

*
тн  –1,83 –4,104 –3,103 1,209 –2,233 

*
кн  –0,820 1,478 1,403 1,1865 0,7458 

*
кв  0,6665 0,644 0,752 1,7352 0,7188 

*
тв  –8,875 0,3542 –7,023 –7,797 –8,614 

*
тн  –0,019 –0,016 –0,007 0,036 –0,001 

*
г  –5,655 –6,608 –19,73 –11,42 –10,12 
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Рис. 5. Изменение динамических характеристик ГТД 
АИ-25 с учетом ТС ПЧ: 

а – КУ ротора ВД по подаче топлива 
т

вд
GК ; 

б – постоянная времени ротора ВД 
т

вд
GТ ; 

в – постоянная времени ротора НД 
т

нд
GТ ; 

1 – исправное состояние, 
2 – шероховатость лопаток ВНА и КНД, 
4 – шероховатость лопаток КНД, 
5 – шероховатость лопаток ВНА и КНД, 
6 – шероховатость лопаток ВНА, КНД и ТНД, 
7 – шероховатость лопаток ВНА, КНД, ТНД 

и заглушена топливная форсунка 
 

Заключение 
 

Исходя из результатов проведенных испытаний 

и анализируя значение отклонения ДП исследуемо-

го ГТД можно сделать вывод, что представленные 

ДП, такие, как 
т

вд
GК , 

т
вд
GТ , 

т
нд
GТ , 

т
нд
GК , 

вд
нд
nК , 

нд
вд
nК  

наиболее чувствительны к изменению ТС ПЧ по 

сравнению со статическими ДП. Из всего комплекса 

представленных ДП наибольшее отклонение имеют 

коэффициенты 
т

вд
GК , 

т
вд
GТ , 

т
нд
GТ , 

т
нд
GК . Таким об-

разом, данные диагностические признаки могут 

быть использованы при построении диагностиче-

ских моделей для идентификации ТС ТРДД. 
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ПРОБЛЕМЫ НЕУСТОЙЧИВОСТИ ГОРЕНИЯ В МАЛОЭМИССИОННЫХ  
КАМЕРАХ СГОРАНИЯ ГТД 

 
Выполнен анализ условий срыва пламени углеводородных топлив и возникновения вибрационного горе-
ния в малоэмиссионных камерах сгорания газотурбинных двигателей. 

 
газотурбинный двигатель, камера сгорания, срыв пламени, вибрационное горение, устойчивость 

 
Введение 

 
Глобальное потепление климата – серьезная 

проблема энергетики, неотъемлемой составляющей 

которой является снижение вредных выбросов при 

использовании химических источников энергии. 

Формулирование проблемы. Создание мало-

эмиссионных камер сгорания (КС) газотурбинных 

двигателей (ГТД) – одна из задач этой проблемы. Ее 

решают разработкой многозонных КС, впрыском 

воды или пара в зону горения (ЗГ), применением 

добавок Н2 или других компонент топлива, и т.д. [1]. 

При этом снижаются практически все вредные вы-

бросы: СО, СnНm, NOx. Для уменьшения NOx огра-

ничивают также температуру в ЗГ згT  1800 К уве-

личением коэффициента избытка воздуха 

зг  1,7…2,0, что может привести к "бедному" 

срыву пламени и в итоге – к вибрационному горе-

нию [2, 3]. Устойчивость горения зависит, кроме 

того, от способа его стабилизации, вида топлива  

[4 – 9] и других факторов. 

Цель статьи – анализ неустойчивости горения 

углеводородных топлив в малоэмиссионных КС ГТД.  

 
Решение проблемы 

 
Существуют различные критерии срыва пламени 

[4 – 7], которые зависят от способа его стабилиза-

ции, интенсивности турбулентности, вида топлива, 

давления в КС, температуры и степени неоднород-

ности топливо-воздушной смеси (ТВС). Теоретиче-

ской основой их получения используют модель ре-

актора [6, 7] или процесса воспламенения [8], мето-

ды теории подобия или принцип Ле-Шателье [9]. 

Эти критерии часто сводят к предельному значению 

  или его эмпирической зависимости [9], в том 

числе от Т.  

Температура пламени при стехиометрическом 

горении углеводородных топлив n mC H  при 1г   

зависит от структуры топлива из-за теплоты сгора-

ния uH  и теплоемкости pC  продуктов сгорания. 

Фактическая температура в ЗГ ниже адиабатической 

из-за теплообмена излучением и конвекцией, а так-

же диссоциации продуктов сгорания, так как 2CO  и 

2H O  при таких температурах нестабильны и час-

тично разлагаются на более простые молекулы, ато-

мы и радикалы: СО, 2H , О, Н, ОН. Диссоциация 

понижает полноту сгорания топлива г .  

Температура, соответствующая "бедному" и "бога-

тому" пределу распространения пламени, примерно 

одинаковая и существенно ниже стехиометрической. 

При этом, чем больше содержание в топливе Н2, тем 

ниже эта температура [4]. Более летучие топлива 

имеют уже пределы срыва пламени по   [7]. Уве-

личение степени негомогенности ТВС в ЗГ способ-

ствует расширению диапазона устойчивого горения 

из-за наличия локальных зон с лучшими по стабили-

зации пламени составами смеси (рис. 1) [7]. Но с 

 В.П. Герасименко 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 2 (38)
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увеличением   максимальная скорость потока W, 

при которой происходит срыв пламени, понижается. 

Срыв пламени, согласно большинству теорий 

(тепловой, контактной, гомогенного реактора и т.п.), 

объясняют превышением скорости теплоотвода при 

воспламенении свежей ТВС над скоростью тепло-

подвода. Добавим, что максимум W, расхода возду-

ха вG  или параметра химической нагрузки 2
вG Vp  

[6] при срыве пламени на характеристике его стаби-

лизации в зависимости от относительного расхода 

топлива 01тq L   или   совпадает с минимумом 

энергии воспламенения ( 2
min ~E p ). Причем, по-

ложение экстремумов на этих срывных характери-

стиках обычно соответствует стехиометрической 

ТВС и не зависит практически от давления p. Об-

щий вид характеристики КС по устойчивости горе-

ния показан на рис. 2. 

Используя  уравнение материального  баланса [6]: 

  0,5 exp a b a-b
в г cf т oG C VT E RT X X     , (1) 

где cfC  – константа скорости реакции в коэффици-

енте Аррениуса  0,5 expf cfk C T E RT  ; V – объем 

зоны горения; згT T ;   – плотность продуктов 

горения  p RT  ; тX  и oX  – концентрации 

топлива и кислорода в продуктах сгорания; а – по-

рядок реакции; b – показатель степени, и определив 

тX  и oX  по модели "суммарной реакции" при го-

рении "бедной"  1,0   топливо-воздушной сме-

си с учетом недогорания топлива  1 г  : 
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 (2) 

где 0K  0,209 и  01 0,791K   – объемные доли 

О2 и N2 в воздухе; 0
0

1
4
mn L

K
   
 

 – объемный сте-
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получим зависимость, позволяющую анализировать 

условия устойчивости горения по срыву пламени: 
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     (5) 

Второй сомножитель правой части здесь определя-

ется видом топлива и изменяется мало по мере выго-

рания топлива в ЗГ. Поэтому зависимость (5) запишем 

 
 
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1 11
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Подобные выражения при горении метана и ке-

росина приведены в работе [5, 6]. 

Левые части в этих выражениях характеризуют 

скорость теплоотвода и представляют собой линию 

нагрузки 1 (рис. 3). Правая же часть определяет ско-

 
Рис. 2. Типичная характеристика  
стабилизации пламени КС ГТД 

 
Рис. 1. Характеристики срыва пламени  

керасино-воздушной смеси 
(1 – гомогенная смесь;  

2 – подача топлива пневмофорсункой;  
3, 4 – неоднородные по составу и фазе смеси) 
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рость теплоподвода 2 за счет тепловыделения при 

горении в зависимости от г . Пересечение этих 

двух линий 1 и 2 является рабочей точкой 3 и опре-

деляет устойчивое горение. Увеличение скорости 

теплоотвода, например, за счет расхода воздуха вG  

приближает линию 1 к ее предельному наклону 4, 

при котором произойдет срыв пламени.  

Срыв пламени, аналогично анализу [10], харак-

теризует статическую неустойчивость в КС. Тогда 

как вибрационное горение возникает в результате 

нарушения динамической устойчивости [2, 3]. Так, 

например, вибрационное горение в ГТД [1 – 3] с 

частотами f  400…500 Гц имеет акустическую 

природу. А именно: собственная частота столба газа 

в трубе с одним закрытым и одним открытым кон-

цом, в длине l которой помещается четверть длины 

звуковой волны, равна 4f Na l , где N  1,3,5… – 

номер моды акустических колебаний; a kRT  – 

скорость звука. Т.е. можно оценить частоту колеба-

ний первой гармоники (основного тона) 

4f kRT l . При температуре горения бедной 

метано-воздушной смеси згT  1800 К, постоянных 

газа R  290 Дж/кг·К и k  1,33 и длине жаровой 

трубы l  0,44 м получим f  473 Гц (ГТД ДН–80 

[3]). Согласно теории Рэлея акустические колебания 

поддерживаются, если максимум тепла сообщается 

колеблющемуся газу в момент его максимального 

сжатия. 

Заключение 
 

Таким образом, определены условия срыва пла-

мени бедных топливо-воздушных смесей в зависи-

мости от структуры углеводородного топлива. 
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РАЗУПРОЧНЕНИЕ И РАСПУХАНИЕ КАРБИДА БОРА И БОРА  

ПРИ БОМБАРДИРОВКЕ РАЗЛИЧНИМИ ИОНАМИ 
 

Исследовано влияние облучения ионами атомов мишени (бора и углерода) и продуктов расщепления 
нуклидов бора (гелия и лития) на микротвердость и линейные размеры бора и карбида бора. Установлено 
7-72 %-ное разупрочнение и 17-56 %-ное распухание материалов, облученных при температуре 373 К и 
900 К дозами 0,6-60 сна и испытанных при 300 К. Уровень разупрочнения и распухания кристаллов, об-
лученных ионами гелия, выше, чем ионами лития, бора или углерода. Результаты настоящих исследова-
ний полезны для изготовления термоэлектрических преобразователей, используемых в космических сис-
темах. 

 
распухание, потоки ионов, бор, карбид бора, космические аппараты 

 
Введение 

 
В качестве поглотителя нейтронов в системах 

регулирования и защиты ядерных реакторов на бы-

стрых и тепловых нейтронах используется карбид 

бора. В стержнях управления и защиты применяется 

карбид бора с переменным содержанием нуклидов 

бора с высоким сечением поглощения нейтронов. 

Эффективный поглотитель нейтронов отличается 

также высокой твердостью, высокой температурой 

плавления и химической стойкостью. Для обоснова-

ния и обеспечения безопасной эксплуатации реакто-

ров необходимо знание уровня деградации свойств 

карбида бора при длительном облучении высокими 

повреждающими дозами. Радиационная повреждае-

мость поглощающих материалов по сравнению с 

конструкционными материалами реакторов значи-

тельно менее изучена [1 – 7].  

Для функционирования космических аппаратов 

необходимы автономные и компактные источники 

электрической энергии, стойкие к воздействию 

потоков ионов. В настоящее время в этом качестве 

используются термоэлектрические преобразовате-

ли различных конструкций. Использование карби-

да бора с определенным соотношением В10 и В11 в 

качестве преобразующих элементов имеет ряд 

преимуществ перед другими материалами, в том 

числе, и особую стойкость к облучению потоками 

ионов. 

Существующий уровень понимания механизмов 

радиационных процессов, протекающих в облучен-

ных материалах, недостаточен для прогнозирования 

степени деградации макроскопических характери-

стик карбида бора [3 – 5]. Работоспособность регу-

лирующих стержней ограничивается недопустимым 

ухудшением параметров карбида бора в процессе 

облучения прежде, чем исчерпываются его погло-

щающие способности. Поэтому, увеличение ресурса 

эксплуатации стержней из карбида бора в реакторах 

остается актуальным [8]. 

Для моделирования влияния реакторного излу-

чения на радиационную повреждаемость и, следова-

тельно, на деградацию свойств борсодержащих ма-

териалов, в качестве облучающих частиц использу-

ются электроны и различные ионы [9 – 13]. Моде-

лирование осуществляется в более контролируемых 

и управляемых условиях параметров ионного пучка 

 Г.В. Бокучава, А.И. Гулдамашвили, Л.И. Кекелидзе, Р.Н. Кутелия, Ц.М. Небиеридзе, А.В. Сичинава, Б.М. Широков 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 2 (38)
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и мишени и гораздо быстрее, чем это достигается в 

ядерных реакторах. 

В настоящей работе продолжено исследование 

[10 – 13] влияния облучения на прочностную и раз-

мерную стабильность бора и карбида бора с помо-

щью бомбардировки ускоренными ионами при вы-

соких повреждающих дозах и температурах облуче-

ния. Образцы бомбардировались ионами атомов 

мишени – бора и углерода и продуктов расщепления 

нуклидов бора-гелия и лития.  

 

1. Методика эксперимента 
 

Исследуемыми материалами служили поликри-

сталлический бор и карбид бора. Образцы -

ромбоэдрического бора были получены методом 

эпитаксиального выращивания из газовой фазы [14]. 

Исходными реагентами служили трехлористый бор 

и молекулярный водород. В качестве подложки ис-

пользуется мелкозернистый малозольный графит. 

Термическое восстановление трехлористого бора 

водородом проводилось при температуре графито-

вой подложки 1373-1423 К. Давление в камере оса-

ждения не превышало 0,1–0,5 Па, расход трехлори-

стого бора составлял 0,5–1,7 см3/с, соотношение 

реагирующих компонентов 1:20–1:100. Для иссле-

дований использовались образцы бора с 99,9 % ат. 

чистоты, плотностью 2,25–2,34 гр.см3, толщиной 

1,0 мм. Поликристаллический карбид бора получен 

методом высокотемпературного прессования по-

рошков. Горячее прессование порошков карбида 

бора выполнялось в графитовой пресс-форме на 

воздухе при температуре 2463 К с усилием до 

34,3 МПа в течение 40–60 минут. Порошки карбида 

бора с размерами 0,3–5 мкм получались магний-

термическим восстановлением. Исходные образцы 

карбида бора близки к стехиометрическому составу 

и имели относительную плотность 90–98% ат. 

Для облучения и исследования образцы обраба-

тывались с целью достижения минимальной шеро-

ховатости и минимального разрушения поверхност-

ного слоя кристаллов. Механическая обработка об-

разцов состояла из резки, шлифовки и полировки. 

Механическая шлифовка и полировка пластин раз-

мерами 0,5×5×10 мм проводилась алмазными пас-

тами и порошками с последовательным изменением 

размера зерна до 1/0 мкм. После механической об-

работки образцы подвергались химической и элек-

трохимической полировке с целью удаления разру-

шенного поверхностного слоя. Химическая поли-

ровка бора проводилась в водных растворах красной 

кровяной соли и калиевой щелочи. Карбид бора по-

лировался в 1 % калиевой щелочи электрохимиче-

ским методом при токе 3 Асм–3 и напряжении 40 В 

в течение нескольких секунд. После полного цикла 

обработки шероховатость поверхности бора и кар-

бида бора не превышала 10–15 нм. Минимальный 

разрушенный слой поверхности исследуемых кри-

сталлов не превышал 10 нм.  

Для испытания материалов на прочность без раз-

рушения удобно применять испытания их твердости 

[15]. Прочностные свойства определялись простым и 

чувствительным методом измерения их микротвер-

дости. Практически испытание на твердость опреде-

ляется структурой кристаллической решетки и харак-

теризует ее сопротивляемость к деформации, близкой 

к деформации на пределе прочности. Из-за сложного 

напряженного состояния материала при вдавливании 

индентора связать твердость высокопрочных мате-

риалов с другими механическими характеристиками 

аналитически непростая задача [15 – 17]. 

Измерение микротвердости образцов осуществ-

лялось на приборе типа Duremit методом Кнупа [15]. 

Распределение микротвердости на глубине облу-

ченного слоя определялось и изменением нагрузки 

на индентор от 5 до 500 г. Среднеквадратичная 

ошибка измерений не превышала 4 %. Измерение 

микротвердости исследуемых высокопрочных об-

разцов затруднялось их хрупкостью. Во избежание 

растрескивания материалов на индентор выбирались 
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предельные нагрузки, исключающие появление 

трещин. Среднее значение микротвердости исполь-

зуемых исходных образцов кристаллического бора 

составляло H=31±1,2 ГН·м-2 и H=45±1,8 ГН·м-2 для 

карбида бора. Образцы испытывались при комнат-

ной температуре T=300 K. 

Линейное удлинение L облученного образца оп-

ределялось по измерению ступеньки, которая обра-

зуется между облученной и необлученной частями 

поверхности. Измерение величины линейного удли-

нения производилось по изменению интерференци-

онных полос с помощью микроскопа МИИ-4. Ми-

нимально определяемая толщина слоя составляет 

30 нм. Образцы бомбардировались ионами гелия с 

энергией E=15–100 кэВ, лития E=60 кэВ, бора 

E=50–225 кэВ и углерода с E=100–200 кэВ, флюен-

сами =11016–11018 см-2, дозами D=0,6–60 сна, при 

температурах мишени T=373 K и T=900 K. Прово-

дилось также двойное и тройное облучение после-

довательно ионами с выбранной энергией. Подбо-

ром энергии ионов достигаются схожие значения 

профилей распределения введенных атомов, дефек-

тов и равномерность распределения по глубине про-

никновения ионов. В процессе бомбардировки в 

камере транспортировки ионов поддерживался ва-

куум не ниже 10–3 Па. Для предотвращения загряз-

нения поверхности образцов при облучении приме-

нялись криосорбционные системы защиты (ловуш-

ки, антимиграционные барьеры). Неоднородность 

распределения по поверхности имплантированных 

атомов не превышает 1 %. Однородность облучения 

обеспечивалась перемещением образцов в камере 

перед пучком и выбором специальных диафрагм. 
 

2. Характеристики бомбардирующих 
частиц 

 

Радиационная повреждаемость материалов и, со-

ответственно, изменение их свойств во многом оп-

ределяется параметрами облучающих частиц и ми-

шени во время облучения. Для выбора режимов об-

лучения и сопоставления повреждаемости борсо-

держащих материалов необходимо знание основных 

характеристик облучающих частиц.  

Такими величинами являются параметры функ-

ции распределения пробега ионов и полной энергии, 

выделенной ионом в каскадах упругих столкнове-

ний с атомами мишени. Расчет параметров распре-

деления введенных атомов и дефектов для ионов 

гелия, лития, бора и углерода, бомбардирующих 

кристаллы бора и карбида бора, проведен по извест-

ной методике [18]. Для сопоставления повреждае-

мости материалов, облученных различными части-

цами, удобно использовать способность дефектооб-

разования отдельных частиц -d и способность изме-

нения состава облучаемой мишени -d'. Количест-

венной характеристикой способности дефектообра-

зования отдельной частицы служить производимое 

ею полное число смещений, приходящихся на атом 

облучаемой мишени d, снач–1cм2. Тогда, во время 

облучения с флюенсом , ч1cм-2, генерированное 

полное число смещений (вакансий), приходящихся 

на атом матрицы, представляет собой дозу облуче-

ния и определяется выражением: 

D(x)=d(x),                               (1) 

где D(x) и d(x) – соответствующие значения на глу-

бине x. Количественной характеристикой накопле-

ния вводимых атомов или продуктов расщепления 

нуклидов бора при поглощении нейтронов будет 

производимое одной частицей полное число транс-

мутационных или вводимых атомов, приходящихся 

на атом матрицы. Эта величина определяет способ-

ность отдельной частицы генерировать атомы в объ-

еме облучаемой мишени. Способность изменения 

состава мишени представляет собой относительный 

вклад введенных атомов и определяется отношением 

числа атомов примеси – Nп cм–3 к числу атомов ми-

шени – Nм cм–3 в единице объема -d', Nп/Nмч–1cм2. 

Тогда за время облучения с флюенсом , ч1cм–2 

полное число введенных атомов, приходящихся на 

атом матрицы, представляет собой величину харак-
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теризующей изменение состава мишени и определя-

ется выражением: 

D'(x)=d' (x).                         (2) 
В случае бомбардировки ионами в качестве ха-

рактеристик используются соответствующие мак-

симальные значения распределений по глубине про-

никновения ионов.  

Оценка радиационных характеристик произво-

дится по рассчитанным значениям параметров 

функции распределения профиля ионов и выделен-

ной им полной энергии в упругих взаимодействиях 

с атомами мишени. Число смещений, генерирован-

ных облучающей частицей с энергией E, определя-

ется с помощью модифицированной каскадной 

функции. В качестве пороговой энергии смещения 

атомов с узлов кристаллической решетки использу-

ется значение 40 эВ. Радиационные характеристики 

нейтронов и электронов, облучающих бор и карбид 

бора рассчитаны по методе, изложенной в работе [7].  

Способности ионов в изменении состава и де-

фектообразования и их пространственное распреде-

ление во многом определяют повреждаемость кри-

сталлов. Поэтому облучающие частицы характери-

зуются также отношением изменения состава ми-

шени к способности дефектообразования d'/d. 

В общем случае степень повреждаемости карби-

да бора и бора, облученных любыми частицами, 

будет зависима от повреждающей дозы облучения, 

температуры мишени, способности бомбардирую-

щих частиц в дефектообразовании и в изменении 

состава мишени, регулирующих процесс гибели и 

накопления радиационных дефектов.  

 

3. Экспериментальные результаты  
и их обсуждение 

 

Изменение состава и структуры твердых тел, 

подвергнутых ионной бомбардировке, оказывает 

значительное влияние на их макроскопические 

свойства.  

Исследованию механизмов влияния облучения 

нейтронами и другими частицами на прочностные 

свойства металлов и их сплавов посвящено много 

работ [1 – 2]. По сравнению с металлами, изменение 

свойств высокопрочных борсодержащих материа-

лов, облученных различными ионами, менее изуче-

но [9 – 13]. 

Характерной особенностью бора и карбида бора 

является высокая прочность, отсутствие заметной 

микропластичности и хрупкое разрушение вплоть 

до температур 0,5–0,7 Tпл, равной температуре пере-

хода из хрупкого состояния в пластичное [16, 17]. 

Поэтому в исследуемой области облучения и испы-

тания микротвердость бора и карбида бора опреде-

ляются изменением предела хрупкого разрушения. 

Влияние ионного облучения на прочностные свой-

ства бора и карбида бора проявляется в снижении их 

микротвердости. Изменение механических свойств 

материалов в зависимости от условий ионной бом-

бардировки определяется по относительному сни-

жению микротвердости ∆H/H %. 

Результаты микроиндентирования карбида бора 

и бора, в зависимости от условий облучения различ-

ными ионами, сведены в табл. 1 и 2 соответственно.  

Там же приведены расчетные значения радиаци-

онных характеристик бомбардирующих частиц. Для 

сравнения в табл. 1 представлены литературные 

данные об относительном снижении микротвердо-

сти карбида бора, облученного ионами гелия, при 

комнатной температуре [9].  

Сравнение результатов микроиндентироания по-

казывает, что независимо от условий облучения, 

наблюдается разупрочнение бора и карбида бора. В 

исследуемой температурной области облучения и 

испытания наблюдаемое снижение прочности бора 

и карбида бора связано с понижением предела хруп-

кого разрушения.  

Механизм разрушения хрупких материалов свя-

зан с зарождением, развитием и раскрытием трещин 

[17].  



Двигатели и энергоустановки аэрокосмических летательных аппаратов 75 

Таблица 1 

Относительное снижение микротвердости карбида бора 
облученного ионами гелия, лития и бора 

 

Ион E, 
кэВ 

d, 
снач–1 cм2 

x10-17 

d', Nп/Nм 
ч–1cм2 
x10-19 

d'/d 
 % 

 

D, 
с н а 

∆H/H 
% T, K Лит. 

4He 
 100 1,4 5,6 4,0  1,4-140 10-35 300 [9] 

4He 
 100 1,4 5,6 4,0  1,4 11,0 300 [11]  

11B 225 5,1 5,9 1,2 5,1 15,0 300 [11]  

4He* 
11B 

100 
225 1,4+5,1=6,5 5,6+5,9=11,5 1,8 6,5 25,0 300 [11]  

4He 50 1,8 6,4 3,6  0,6 16,0 900  

7Li 60 3,5 6,6 1,9 1,2 14,0 900  
4He** 

7Li 
11B 

50 
60 
80 

1,8 
3,5 
7,7 

13,0 

6,4 
6,6 
8,3 

21,3 

3,6 
1,9 
1,1 

1,64 

0,6 
1,2 
2,5 
4,3 

 
23,0 

 
900 

 

 

 
* – последовательное облучение образцов ионами гелия и бора. 
** – последовательное облучение образцов ионами гелия, лития и бора. 

 
Таблица 2 

Относительное снижение микротвердости бора  
облученного ионами гелия, бора и углерода 

 

Ион E, кэВ 
d,  

сна  ч1  
cм2x10-17 

d', 
 Nп/Nмч1  cм2 

x10-19 

d'/d, 
 % 

 

D, 
с н а 

∆H/H 
% 

T, 
K 

 
Лит. 

4He 100 1,4 5,0 3,6 1,4-14,0 7-17,0 300 [10] 

11B 225 5,0 5,6 1,1 5,6 15,0 300 [10] 

4He* 
11B 100+225 1,4+5=6,4 5+5,6=10,6 1,7 7,0 16,0 300 [10] 

4He 35 2,0 6,1  3,1 20,0 72,0 373  

12С 
 100 8,9  8,3 0,94 11,0 32,0 373  

4He* 
11B 35+100 2+6,7=8,7 6,1+7,2=13,3 1,5 6+20=26 36,0 373 

  

12С 200 6,7 6,6 1 8,0 54,0 373  

 
* – последовательное облучение образцов ионами гелия и бора. 
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Трещины в таких материалах легко зарождаются 

либо при облучении, либо при испытаниях на проч-

ность. 

Раскрытию трещин предшествуют накопление и 

рост упругих напряжений в материале. При облуче-

нии источниками упругих напряжений являются 

радиационные дефекты кристаллической структуры 

межузельного типа. В указанной области темпера-

туры облучения и испытания дефекты межузельного 

типа устойчивы. Поэтому кинетика радиационного 

повреждения кристаллов будет связана с накопле-

нием дефектов данного типа.  

С ростом повреждающей дозы облучения проис-

ходит накопление радиационных дефектов, и по 

мере увеличения внутренних напряжений предел 

прочности облученных хрупких материалов умень-

шается. Если внутреннее напряжение достигает 

предела прочности необлученного материала, может 

наблюдаться самопроизвольное развитие трещин и, 

как следствие, его разрушение. В процессе испыта-

ния в ядерном реакторе наблюдается разрушение 

карбида бора [4, 5].  

В исследуемой области повреждающей дозы и 

температуры облучения, когда вакансии мало под-

вижны, увеличивается вероятность образования и 

накопления устойчивых комплексов межузельных 

атомов. С накоплением дефектов вокруг них увели-

чиваются упругие поля напряжений и, как следст-

вие, наблюдается падение предела хрупкого разру-

шения.  

В случае облучения бора и карбида бора ионами 

гелия из-за высокой подвижности межузельных 

атомов гелия образуются высокостабильные гелие-

во-многовакансионные комплексы. Наличие гелия в 

облученных борсодержащих материалах (как и в 

металлах) способствует образованию и накоплению 

зародышей гелиевых пузырей, которые понижают 

предел хрупкого разрушения. Известно, что в облу-

ченном нейтронами карбиде бора гелий осаждается 

в виде зародышей пузырьков в зернах и на границе 

зерен. Поля упругих напряжений, наблюдаемые во-

круг пузырьков, указывают на наличие внутри пу-

зырьков высокого давления, превышающего давле-

ние, необходимое для уравнивания поверхностного 

натяжения [17, 19]. По аналогии с металлами гелие-

во-вакансионные комплексы являются центрами 

высокой деформации и могут вызвать межзеренные 

и внутризеренные микротрещины. Эволюция гелие-

во-вакансионных комплексов в облученных мате-

риалах [1 – 6, 15] качественно удовлетворительно 

объясняют экспериментально наблюдаемые законо-

мерности изменения степени разупрочнения бора и 

карбида бора с увеличением повреждающей дозы 

облучения ионами гелия (табл. 1 и 2).  

При микроиндентировании облученных ионами 

гелия образцов отмечалось появление трещин у от-

печатков. Появление и увеличение числа трещин у 

отпечатков индентора при испытаниях в случае уве-

личения в образце концентрации атомов гелия выше 

5 % и нагрузки на индентор указывает на снижение 

локальной микропластичности материалов. Сильное 

увеличение суммарного бала микрохрупкости на-

блюдается у облученных нейтронами боридов пере-

ходных металлов при измерениях микротвердости 

[3, 15]. 

Бомбардировка образцов ионами лития, бора и 

углерода в любой последовательности после пред-

варительного облучения ионами гелия усиливает 

степень разупрочнения бора и карбида бора. Срав-

нение закономерностей разупрочнения образцов, 

облученных отдельно ионами лития, бора, углерода, 

а также этими ионами в любой последовательности 

и ионами гелия, показывает, что степень разупроч-

нения кристаллов в случае облучения ионами гелия 

сильнее. 

При похожих значениях способностей изменения 

состава мишени, следовательно, низкой способно-

сти дефектообразования, ион гелия производит бо-

лее сильный эффект разупрочнения, чем ионы ли-

тия, бора и углерода. Эффект повышения разупроч-
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нения бора и карбида бора при облучении ионами 

гелия, обусловлен образованием и накоплением вы-

сокостабильных гелиево-многовакансионных де-

фектов сложного типа. 

При бомбардировке карбида бора электронами и 

ионами наблюдается распухание образцов [6, 13]. В 

данной работе продолжено изучение распухания 

борсодержащих материалов, облученных различны-

ми ионами с высокими повреждающими дозами. В 

качестве примера в табл. 3 приведены результаты 

исследования влияния ионной бомбардировки на 

распухание бора и карбида. Там же приведены ус-

ловия облучения и радиационные характеристики 

бомбардирующих ионов. Измерение величины уд-

линения образцов производился при комнатной 

температуре.  

Таблица 3 
Распухание карбида бора и бора при облучении ионами гелия и бора 

 

Мишень  Ион E, кэВ 
d, 

снач-1cм2 

x10-17 

d'/d,  
% 

 

D,  
с н а ∆L, нм ∆L/R 

% 
T,K 

 Лит. 

B4C  11B 50 9,3 1,1 20,0 30,0 17,0 373 [13] 

B4C 4He 35+15 2,0+2,6=4,6 3,3 36,0 100 32,0 373 [13] 

B 11B 50 9,1 1,0 20,0 50 28,0 373  

B 4He 35 2,0 3,1 20,0 70 23,0 373  

B* 4He+11B 35+100 2+6,7=8,7 1,5 60,0 170 56,0 373  

 
* – последовательное облучение образцов ионами гелия и бора. 
 

Величина линейного распухания-удлинения об-

разцов при ионной бомбардировке характеризуется 

отношением прироста длины ∆L к величине пробега 

ионов R.  

В качестве пробега иона выбирается сумма сред-

него проективного пробега RP и разброса пробегов 

∆RP, равная R=RP +1,25∆RP.  

При определении удлинения образцов учитыва-

ется толщина распыленного слоя поверхности ми-

шени в процессе ионной бомбардировки. В иссле-

дуемой области энергии ионов и флюенса облуче-

ния распыляемая ионами максимальная толщина 

поверхности не превышает 10 нм. Результаты ис-

следования показывают существенный прирост ли-

нейных размеров облучённых кристаллов.  

Как и в случае разупрочнения, ион гелия произ-

водит более сильный эффект распухания, чем ион 

бора. Повторная бомбардировка кристаллов бора 

ионами бора после предварительного облучения 

ионами гелия усиливает эффект распухания. При 

одинаковых дозах облучения удлинение кристал-

лов ионами гелия больше, чем ионами бора с высо-

кой скоростью генерации дефектов. Повышенное 

распухание облученных ионами гелия кристаллов 

связано с образованием высокостабильных гелие-

во-многовакансионных комплексов и пор, запол-

ненных гелием. Газонаполненные гелиевые пузыри 

разнообразной формы характерны для металлов и 

карбида бора, облученных нейтронами и ионами 

гелия [1 – 6].  
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ОЦЕНКА ВЕРОЯТНОСТИ КРИТИЧЕСКИХ ОТКАЗОВ  

РЕЗЕРВИРОВАННЫХ СИСТЕМ АВИОНИКИ 
 

Рассмотрен методический подход к обоснованию и формированию перечня допустимых неисправностей 
(MMEL) резервированных систем авионики воздушных судов. Разработаны аналитические выражения 
для оценки вероятностей критических отказов резервированных систем. Полученные выражения позво-
ляют учитывать возникновение статистически зависимых множественных отказов, которые существенно 
влияют на точность оценки  вероятностных характеристик 
  
системы авионики, перечень допустимых неисправностей,  дерево неисправностей, критические 
отказы, множественные отказы 
 

Введение 
 
Постановка проблемы. Летная годность воз-

душных судов (ВС) в эксплуатации может быть 

обеспечена только на основе эффективной програм-

мы технического обслуживания и ремонта (ТОиР), 

которая предупреждает катастрофические последст-

вия отказов и при этом не приводит к излишним 

эксплуатационным затратам. 

На ВС нового поколения устанавливаются слож-

ные пилотажно-навигационные комплексы, состоя-

щие из большого числа легкозаменяемых блоков  

(Line Replacement Units-LRUs). Причем, практиче-

ски все системы являются резервированными, чем 

обеспечивается необходимый уровень безопасности 

полетов. Явные отказы резервированных систем 

обычно не влияют на безопасность полета, поэтому 

и могут рассматриваться аналогично скрытым отка-

зам, т.е должны быть установлены работы по их 

выявлению и устранению, а периодичность этих 

работ может быть оптимизирована. Эти работы 

имеют ту же физическую природу, что и работы, 

включенные в программу ТОиР. Поэтому все со-

временные разработчики ВС в целях минимизации 

эксплуатационных затрат и повышения регулярно-

сти полетов ведут работы по формированию для 

каждого типа ВС отдельного документа Master 

Minimum Equipment List (MMEL) – утвержденного 

минимального перечня оборудования и компонен-

тов ВС, которые могут быть неработоспособны при 

выполнении полета в определенных условиях. В 

отечественной практике этот документ также назы-

вают перечнем допустимых неисправностей, кото-

рый обычно является составной частью руководства 

по летной эксплуатации ВС.  

Если LRU входит в  MMEL, то разрешается вы-

лет ВС из транзитного аэропорта с отказавшей сис-

темой. В противном случае вылет ВС возможен 

только после устранения неисправности или замены 

отказавшего компонента, что в транзитном аэропор-

ту приводит к большим экономическим затратам. 

Очевидно, что от правильного формирования 

MMEL в значительной мере зависит безопасность 

полетов и эффективность эксплуатации ВС. Поэто-

му настоящая статья посвящена важнейшей пробле-

ме – методическому обеспечению формирования 

MMEL 

Анализ последних публикаций. Вопросам ана-

лиза различных видов неисправностей систем авио-

ники посвящено ряд работ отечественных и зару-

бежных авторов. В работах [1 – 6] рассматривается 

подход к классификации всех типов отказов на яв-

 И.А. Мачалин 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 2 (38)
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ные и неявные, предлагается подход к эмпириче-

ской оценке их влияния на безопасность полетов. В 

работе [6] рассматриваются некоторые вопросы ме-

тодологического обеспечения формирования 

MMEL. Однако известные результаты получены при 

предположениях о статистической независимости 

отказов, не учитывают показатели достоверности 

средств контроля и периодичность технического 

обслуживания. 

Цели статьи. Процесс формирования MMEL яв-

ляется довольно сложным и трудоемким. Его можно 

разделить на следующие основные этапы: 

 классификация видов отказов рассматривае-

мых систем; 

 классификация ситуаций, к которым приво-

дит возникновение тех или иных отказов; 

 построение дерева неисправностей для каж-

дой из систем; 

 оценка вероятностных характеристик дерева 

неисправностей; 

 принятие решений по полученным результа-

там.  

Одними из сложнейших этапов являются про-

цесс построения дерева неисправностей для каждой 

из систем и оценка вероятностей возникновения 

критических отказов. Предположение о статистиче-

ской независимости различных отказов в одной сис-

теме позволяет упростить процесс расчетов, однако 

не позволяет получить достаточно объективную 

оценку результатов, тем более, что возникновение 

критических отказов может повлиять на безопас-

ность полетов ВС. Кроме того, встроенные системы 

контроля (ВСК) имеют определенную инструмен-

тальную погрешность, что также влияет на соответ-

ствующие вероятностные характеристики. 

Таким образом, целью настоящей статьи явля-

ется разработка аналитических выражений для 

оценки вероятностей возникновения критических 

отказов с учетом показателей достоверности кон-

троля, периодичности технического обслужива-

ния и условий статистической зависимости множе-

ственных отказов.  
 

1. Принцип построения дерева  
неисправностей 

 
Построение дерева неисправностей позволяет 

выявить всю совокупность отказов устройств и сис-

тем, приводящих к невыполнению той или иной 

ответственной функции бортовых систем авионики. 

Процедура построения дерева неисправностей 

включает следующие этапы: 

1. Определение нежелательного (завершающего) 

события в рассматриваемых системах. 

2. Тщательное изучение возможного поведения и 

предполагаемого режима работы систем и их ком-

понентов. 

3. Определение функциональных свойств собы-

тий более высокого уровня для выявления причин 

тех или иных неисправностей систем. 

4. Построение дерева неисправностей для логи-

чески связанных событий на входе. 

Основные логические схемы дерева неисправно-

стей следующие.  

– схема “И” (схема совпадения): выходное собы-

тие происходит, если все входные события случают-

ся одновременно;  

– схема “ИЛИ” (схема объединения): выходное 

событие происходит, если случается любое из вход-

ных событий;  

– схема  ПРИОРИТЕТНОЕ “И”: эквивалентна 

логической схеме "И" с дополнительным требовани-

ем того, чтобы события на входе происходили в оп-

ределенном порядке. Событие на выходе появляет-

ся, если события на входе происходят в определен-

ной последовательности (слева направо). Появление 

события на входе в другом порядке не вызывает 

события на выходе; 

– схема ИСКЛЮЧАЮЩЕЕ “ИЛИ”: выходное 

событие происходит, если случается одно (но не 

оба) из входных событий; 
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–схема “ h  из m ” (голосования или выборки): 

выходное событие происходит, если случается “ h  

из m ” входных событий;  

– cхема “ЗАПРЕТА”: наличие входа вызывает 

появление выхода тогда, когда происходит условное 

событие.  

Поскольку перечисленные схемы частично опи-

саны в литературе [2], на их графических изображе-

ниях останавливаться не будем.   

На дереве неисправностей обозначается также 

ряд событий: 

– событие, означающее первичный отказ (или 

неисправность элемента);  

– неполное событие: неисправность, причины 

которой выявлены не полностью;  

– ожидаемое событие: событие, которое может 

случаться или не случаться; 

– результирующее событие: наступает в резуль-

тате конкретной комбинации неисправностей на 

входе логической схемы. 

Конечной целью построения дерева неисправно-

стей является вычисление вероятности появления 

завершающего события. На рис. 1 показан типичный 

пример построения дерева неисправностей с ис-

пользованием логической схемы “ИЛИ” с двумя 

входами. 

 

 
Рис. 1. Пример дерева неисправностей 

2. Вероятностная оценка отказов 

 
Случай статистически независимых отказов. 

Вычислим вероятность завершающего событий для 

дерева неисправностей, показанного на рис. 1. Счи-

тая отказы статистически независимыми, получаем 

следующие количественные результаты для вероят-

ностей появления промежуточных событий и за-

вершающего события: 

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) 1 5P A P B P C P D P E P F      ; 

3( ) ( ) ( ) ( ) ( ) 9 25P Q P A P B P A P B    ; 

2( ) ( ) ( ) ( ) 1 125P Q P D P E P F  ;

1 3( ) ( ) ( ) 9 125P Q P Q P C  ;           

0 1 2 1 2( ) ( ) ( ) ( ) ( ) 0,08P Q P Q P Q P Q P Q    . 

При оценке вероятностей критических отказов 

систем авионики необходимо учитывать не только 

интенсивности отказов компонентов, но и основные 

параметры, характеризующие режим эксплуатации 

и структуру резервирования систем. К таким пара-

метрам относятся периодичность выполнения раз-

личных форм технического обслуживания, досто-

верность результатов эксплуатационного контроля, 

кратность резервирования и тип надёжностной 

структуры резервирования системы. Ниже приво-

дятся выражения для расчета вероятностей отказа 

основных логических схем, учитывающие парамет-

ры режима эксплуатации. Формулы выведены для 

случая наличия в каждом из блоков ВСК, достовер-

ность результатов которого характеризуется услов-

ными вероятностями "ложного отказа"   и "необ-

наруженного отказа"   [7]. 

Вероятность отказа одного блока в течение поле-

та равна 

1( )
1

П

П

- t

П t
eQ t
e









,                        (1) 

где Пt  – продолжительность полета ВС;   – интен-

сивность внезапных отказов блока.  

Из формулы (1) следует, что при 0  : 
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( ) 1 ПtПQ t e  ,                         (2) 

а при 1    имеем 

( ) 1ПQ t  .                                (3) 

Результат (3) становится понятным, если учесть, 

что при предполетном контроле с помощью ВСК 

неработоспособный блок может быть ошибочно 

признан работоспособным. 

Логическая схема “ИЛИ” соответствует системе 

с m  последовательно соединенными блоками (эле-

ментами) разного типа. Вероятность отказа на вы-

ходе схемы “ИЛИ” определяется по формуле: 

1
( ) 1 [1 ( )]

m

S П i П
i

Q t Q t


   ,               (4) 

где ( )i ПQ t  – вероятность отказа i -го блока (компо-

нента) за время Пt , вычисляемая по формуле (1). 

Логическая схема “И” соответствует системе с 

параллельным соединением m  блоков (компонен-

тов). Вероятность отказа на выходе схемы “И” оп-

ределяется по формуле:  





m

1i
ПiПS )(tQ)(tQ .                    (5) 

В случае логической схемы “ h  из m ”  ( h  ис-

правных блоков из m  одинаковых) вероятность от-

каза вычисляется по формуле: 

1( ) [ ( )] [1 ( )]
m h i h

S П П П
i h

Q t i Q t Q t 



 
  

 
 .     (6) 

Случай множественных отказов. Практика 

эксплуатации показывает, что допущение о стати-

стической независимости отказов блоков резервиро-

ванных систем часто нарушается. Поэтому в теории 

надежности введено такое понятие, как множест-

венный отказ [3, 4]. Этот вид отказов соответствует  

случаю, когда несколько элементов выходят из 

строя по одной и той же причине. К числу причин 

возникновения множественных отказов относятся 

следующие: 

– конструкторские недоработки систем: дефекты, 

не выявленные на стадии проектирования и приво-

дящие к отказам вследствие взаимной зависимости 

между электрическими подсистемами или элемен-

тами избыточной системы; 

– ошибки эксплуатации и технического обслу-

живания: неправильная регулировка, калибровка, 

неправильное обращение и т.п.; 

– воздействие окружающей среды: вибрация, 

пыль, грязь, перепады температуры и давления; 

– общий внешний источник питания: общий ис-

точник питания для основного и резервного обору-

дования, резервируемых подсистем или элементов.  

Для учета множественных отказов систем авио-

ники введем параметр x . Этот параметр может быть 

определен на основе опыта эксплуатации резерви-

рованных систем и представляет собой долю отка-

зов, вызываемых общей причиной. Другими слова-

ми, параметр x  можно рассматривать как точечную 

оценку вероятности того, что отказ некоторого бло-

ка (компонента) относится к числу множественных 

отказов. 

При этом интенсивность отказов блока опреде-

ляется как  

1 2     ,                                 (7) 

где 1  – интенсивность статистически независимых 

отказов; 2  – интенсивность множественных отка-

зов блока. Поскольку 2x    , то и 2 x    и 

 2 1 x    . 

Приведем формулы для вероятностей отказа ре-

зервированных систем в случае множественных от-

казов. На рис. 2 приведена модифицированная 

структурная схема надежности с параллельным со-

единением элементов. 

 
Рис. 2. Модифицированная структурная схема  

надежности с параллельным соединением элементов 
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Параллельная часть (I) схемы, изображенной на 

рис. 2, изображает независимые отказы в любом из 

m  элементов, а последовательно соединенный эле-

мент (II) – все множественные отказы системы. 

Гипотетический элемент, характеризуемый оп-

ределенной вероятностью появления множественно-

го отказа, последовательно соединен с элементами, 

которые характеризуются независимыми отказами. 

Отказ гипотетического элемента (т.е. множествен-

ный отказ) приводит к отказу всей системы. 

Вероятность отказа структуры, изображенной на 

рис. 2, определяется по формуле: 

1( ) 1 [1 ( )]{1 [ ( )] }m
S П 2 П ПQ t Q t Q t    .         (8) 

С учетом соотношения (7) формула (8) преобра-

зуется к виду: 

 

 

1

1
1( ) 1 1

1

П
П

П

mx t
x t

S П x t
eQ t e
e

  
 

  

           

.    (9) 

Параметр x  в формуле (9) принимает значения 

от 0 до 1. При 0x   модифицированная параллель-

ная структура ведет себя как обычная параллельная 

структура, а при 1x   она действует как один эле-

мент, т.е. все отказы являются множественными. 

Пример. Пусть требуется определить вероят-

ность отказа системы VOR, состоящей из двух оди-

наковых параллельно соединенных приемников, 

если: 6 1180 10 ч    ; 5Пt  ч; 0,1  . При 0x   

имеем 7( ) 8,1 10S ПQ t   . При 0, 2x   по формуле 

(9) находим 4( ) 8,1 10S ПQ t   . 

Как видно из примера, учет множественных от-

казов позволяет получить гораздо более объективные 

оценки вероятностей критических отказов систем. 

На рис. 3 приведена модифицированная струк-

турная схема надежности системы “ h  из m ” ( 2h  , 

3m  ). 

Согласно рис. 3, мажоритарная структура с h  

исправными блоками из m  одинаковых блоков 

включает в себя гипотетический элемент, соответст-

вующий множественным отказам и соединенный 

последовательно с обычной системой типа “ h  из 

m ”, для которой характерны статистически незави-

симые отказы. 

 
Рис. 3 . Модифицированная структурная схема  

надежности системы “ h  из m ” 
 

Отказ гипотетического элемента приводит к от-

казу всей системы. Вероятность отказа модифици-

рованной структуры 

 

1
1 1( ) 1 [ ( )] [1 ( )]

1 ( ) .

m h i h
S П П П

i h

2 П

Q t i Q t Q t

Q t





        
   

 

  (10) 

С учетом соотношения (1) формула (10) преобра-

зуется к виду: 

   

 

 

 

1

1

1

1

1
( ) 1

1

1 .
1

П

П

П
П

П

x tm h
S П x t

i h

h ix t
x t

x t

e
Q t i

e

e e
e

  

  


  
 

  

        
     

 
  
  


    (11) 

Структура с параллельно-последовательным со-

единением элементов соответствует системе, со-

стоящей из n  одинаковых цепей, в каждой из кото-

рых содержится по m  последовательно соединен-

ных элементов. К этой структуре последовательно 

подключается гипотетический элемент, отождеств-

ляющий множественные отказы системы. 

Структурная схема надежности такой структуры 

показана на рис. 4. 

Вероятность отказа модифицированной последо-

вательно-параллельной структуры определяется по 

формуле: 

 

 

1

2

( ) 1 1 1 1 ( )

1 ( ) ,

nm

S П ,i П
i 1

П

Q t Q t

Q t



          
    

 

       (12) 
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где 1 ( ),i ПQ t  – вероятность отказа i -го элемента 

любой последовательной цепи. 

 
 

Рис. 4. Модифицированная структурная схема  
надежности с параллельно-последовательным  

соединением элементов 
 
Вероятность 1 ( ),i ПQ t  определяется по формуле: 

 

 

1

1 1
1( )

1

i П

i П

x t

,i П x t
eQ t
e

  

  





,                   (13) 

где i  – интенсивность внезапных отказов i -го 

элемента любой последовательной цепи. 

 

Заключение 
 

Предложен подход к построению дерева неис-

правностей резервированных систем авионики. Раз-

работаны аналитические выражения для вероятно-

стной оценки критических отказов по дереву неис-

правностей. Формулы выведены для случаев стати-

стически независимых отказов и множественных 

отказов.  

На конкретном примере показано, что учет мно-

жественных отказов позволяет получить гораздо 

более объективные оценки вероятностей критиче-

ских отказов систем.  

Данные результаты позволяют произвести науч-

но-обоснованное формирование MMEL. Использо-

вание данных результатов целесообразно как на 

этапе проектирования, так и в процессе эксплуата-

ции воздушных судов.  

Дальнейшим развитием полученных результатов 

является разработка комплексной экспертной сис-

темы, позволяющей принимать на основе статисти-

ческих расчетов обоснованное решение о включе-

нии систем в MMEL. 
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Институт проблем машиностроения НАН Украины им. А.Н. Подгорного, Украина 
 

ОПРЕДЕЛЕНИЕ ТЕМПЕРАТУРНОГО ПОЛЯ ПЛАТЫ С РАЗМЕЩЕННЫМИ  
НА НЕЙ ЭЛЕКТРОННЫМИ РАДИОТЕХНИЧЕСКИМИ ЭЛЕМЕНТАМИ  

  
Приведен тепловой расчет для платы с расположенными на ней электрорадиоэлементами (ЭРЭ). Расчет 
был проведен с использованием аналоговой зависимости для расчета температурного поля. ЭРЭ на плате 
рассматривались как теплорассеивающие элементы (источники теплоты), так и распределенные массы. 
Получены максимальные и минимальные значения температур и максимального температурного гради-
ента на плате, что является необходимым для решения задачи термоупругости, а, именно, определения 
температурных напряжений. В последующем полученные результаты по температурам можно использо-
вать при проектировании системы охлаждения на отечественных самолетах. 
 
температура, расчет, градиент, плата, электрорадиотехнический элемент, авиация, бортовая аппа-
ратура 

Введение 
 

Важной составной частью проектирования бор-

товой радиоэлектронной аппаратуры (РЭА) является 

задача обеспечения необходимого теплового режи-

ма 1. В настоящее время конструкции РЭА встре-

чаются прямоугольной формы (модуль воздушных 

параметров (МВП)). МВП устанавливается на само-

летах АН–124 «Руслан», ИЛ–76 и предназначен для 

измерения основных параметров полета (высоты, 

истинной и приборной скорости и числа Маха, тем-

пературы забортного воздуха), размещаемый в зака-

бинном отсеке самолета. 

Радиоэлектронные средства играют сегодня 

большую роль в различных областях науки и техни-

ки, а их отказы способны вывести из строя весьма 

серьезные системы, эксплуатируемые в очень жест-

ких режимах работы, в том числе и климатических. 

В последние годы терморегулирование РЭА пре-

вращается в одну из наиболее важных областей во-

енной и авиационно-космической техники. Разнооб-

разные условия применения микроэлектронных уст-

ройств вызвали необходимость в создании печатных 

плат с высокой плотностью тепловой мощности, 

требующих минимального технического обслужи-

вания в процессе нормальной эксплуатации (т.е. 

обладающих высокой надежностью). Широкое вне-

дрение микроэлектронных устройств, кроме того, 

требует разработки методов оптимизации терморе-

гулирования РЭА. 

Формулирование проблемы. Тепловая модель 

вышеупомянутого блока кассетной конструкции с 

приведенными геометрическими размерами пред-

ставлена на рис. 1. 

 
Рис. 1. Тепловая модель блока кассетной  

конструкции 
 

В блоках с естественной и принудительной вен-

тиляцией нижняя и верхняя стенки кожуха имеют 

отверстия, обеспечивающие поступление воздуха в 

зазоры между платами снизу вверх и выход его за-

 В.О. Повгородний 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 2 (38)
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тем наружу. В последнее время, однако, для блоков 

с принудительной вентиляцией чаще применяется 

такая конструкция, когда поток воздуха поступает 

не снизу, из воздухораспределительного поддона, а 

сзади. Поддон отсутствует, а труба, подводящая 

охлаждающий воздух извне к блоку, соединяется 

уже не с поддоном, а с отверстием в кожухе. При 

этом масса воздухораспределительных устройств 

несколько уменьшается. 

Как показали предварительные исследования, 

отличительной особенностью теплового режима 

блоков кассетной конструкции является неравно-

мерность температурных полей как в плоскости 

плат, так и в направлении, перпендикулярном пла-

там (при равномерном тепловыделении на платах). 

Нагретая зона состоит из кассет с платами. В ка-

ждую кассету входит одна, две или несколько плат. 

Общее количество плат в блоке определяется не 

только габаритными размерами блока, но также и 

высотой электрорадиоэлементов (ЭРЭ), устанавли-

ваемых на платах. Платы в блоке могут распола-

гаться горизонтально или вертикально, однако, пре-

имущества вертикального положения плат (удобст-

во в эксплуатации, устойчивость к механическим 

перегрузкам, возможность применения естествен-

ной вентиляции) заставляют конструкторов чаще 

останавливаться именно на таком варианте. Печат-

ный монтаж может быть односторонний (на одной 

стороне платы), двухсторонний (на обеих сторонах 

платы) и многослойный (несколько тонких плат с 

одно- или двухсторонним печатным монтажом 

«склеены» в один пакет). Многослойные платы со-

держат как минимум один сплошной медный слой 

(толщина 0,07 мм), служащий в качестве шины пи-

тания или заземления. Существующие зазоры меж-

ду платами необходимо свести к минимуму, что 

диктуется соображениями сокращения массы и га-

баритов блока. В современных конструкциях зазор 

между установленными на плату ЭРЭ и соседней 

платой не превышает 2 – 3 мм.  

Чаще всего отказ радиоэлектронной аппаратуры 

(РЭА) происходит из-за несоблюдения при их про-

ектировании требований по устойчивости к тепло-

вым воздействиям. В этой связи большое внимание 

сегодня уделяется разработке и внедрению методов 

теплофизического проектирования с учетом темпе-

ратурных напряжений 2, 3. 

Таким образом, при эксплуатации бортовой ап-

паратуры возникают отказы, которые возникают 

вследствие температуры и температурных напряже-

ний, и их можно разбить на три группы:  

– разрушение стеклотекстолитовой (гетинаксо-

вой) пластины;  

– разрыв контактной дорожки и нарушение кре-

пления ЭРЭ и его внешних выводов; 

– выпучивание (температурный изгиб) пластины 

(платы). 

 

Решение проблемы 
 

На торцах платы задаются граничные темпера-

турные условия 3-го рода, которые соответствуют 

радиационно-конвективному теплообмену. Тепло-

передача свободной конвекцией и излучением (гра-

ничные условия 3-го рода) от поверхности печатной 

платы одинаково моделируется следующим обра-

зом.  

Эквивалентный коэффициент теплопередачи оп-

ределяется уравнениями 

env c rh h h  , 

где ch  – коэффициент теплоотдачи, обусловленный 

свободной конвекцией, а h r  – коэффициент тепло-

обмена излучением. 

Значение hc вычисляется по формуле 

25,0)/(52,0 LtChc   

где С = 0,54 для горизонтальной плоской пластины, 

t – перепад температур (вС) между элементами, 

найденными на предыдущей итерации и L=2 (длина 

* ширина)/(длина + ширина).  
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Коэффициент теплообмена излучением вычисля-

ется по формуле 

3)100/(00685,0 avr Th   

где  – лучеиспускательная способность (степень 

черноты), а avT  – средняя температура окружающей 

среды (С). Характерные значения и при перепаде 

температур 6К и температуре окружающей среды 

355 К составляют 6,8 и 8,5 Вт/(м**2 К) соответст-

венно. Значение вычисляется перед каждой итера-

цией. 

Общий вид граничных условий (ГУ): 
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

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 Th
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t
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Механические ГУ:  

– прогиб u по точечным опорам равен нулю; 

– производная прогиба u по времени t (угол по-

ворота) равен нулю. 

Температурное поле (изотермы) определяется 

согласно приведенной выше аналоговой зависимо-

сти и представлено на рис. 2. Максимальная темпе-

ратура на поверхности платы 118,96 С. Минималь-

ная температура на поверхности платы  90,42 С. 

Максимальный градиент температур 5 С/мм. 
 

 
Рис. 2. Изотермы на плате 

 

В настоящее время освоена технология изготов-

ления стеклотекстолитовых плат с расположенными 

внутри микроканалами, способными пропускать 

охлаждающую жидкость. Применение таких плат 

перспективно как в бортовой, так и наземной аппа-

ратуре. Институт проблем машиностроения НАН 

Украины совместно с Научно–исследовательским 

технологическим институтом приборостроения 

(г. Харьков) занимается проектированием, изготов-

лением и исследованием стеклотекстолитовых пла-

стин со встроенными в них резистивными элемен-

тами (нагреватели для систем термостабилизации 

РЭА) и микроканалами для внутреннего конвектив-

ного охлаждения (платы для РЭА). Здесь нужно 

правильно разместить в платах контактные дорож-

ки, обеспечивающие заданное выделение тепловой 

энергии, или микроканалы для эффективного и рав-

номерного охлаждения плат с учетом мощности и 

месторасположения элементов РЭА, учитывая тре-

бования не только теплопроводности, но и термо-

прочности. Температурное поле определяется в со-

ответствии с формулой 
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Зарубежные комплексы программ ANSYS, 

MARK, NASTRAN, AUTOMOD также применяются 

для paсчета теплового состояния. Однако универ-

сальные продукты при решении конкретных, узко-

специализированных проектировочных расчетов 

привносят дополнительные сложности – смоделиро-

вать разрабатываемую конструкцию либо очень 

сложно, либо вообще невозможно, поскольку этот 

процесс приведет к значительному увеличению 

времени расчета. Также, все, что касается миними-

зации температур в элементах печатных плат, осо-

бенно важно для работы электронных переходов 

микросхем. В Военном стандарте «Расчет надежно-

сти радиоэлектронного оборудования» (MIL-HDBK-

217B) сказано, что тепловая надежность микроэлек-

тронных элементов увеличивается на 20% на каж-

дые 5С снижения температуры перехода (при тем-

пературе нагретой зоны около 100С, характерной 

для эксплуатации РЭА военных летательных аппа-

ратов). Там же сказано, что расчеты тепловых ре-

жимов должны являться частью процесса проекти-

рования и включаться в проектные сравнения, про-

водимые при формировании технических характе-

ристик аппаратуры, ее термомеханической надеж-

ности, объема, необходимой для работы системы 

кондиционирования, охлаждения, подбора материа-

лов, а именно, его теплофизических и механических 

свойств (коэффициентов температуропроводности и 

теплопроводности, модуля Юнга и коэффициента 

Пуассона, соответственно). 
 

Выводы 
 
Экономичность состоит в том, что дороговизна и 

сложность экспериментальных исследований вызы-

вает необходимость создания расчетно-теорети- 

ческих методик исследования данных технических 

объектов. 

Одним из перспективных способов обеспечения 

теплового режима является жидкостное охлаждение 

4 (при проектировании таких устройств возникает 

комплексная задача размещения РЭА как источни-

ков теплоты) так и сосредоточенных масс и стоков 

теплоты. Для ее решения так же, как в случае раз-

мещения только источников теплоты, удобно поль-

зоваться аппаратом геометрических обратных задач 

теплопроводности и термоупругости при естествен-

ной  и искусственной конвекции.  

 
Литература 

 
1. Дульнев Г.Н., Парфенов В.Г., Сигалов А.В. 

Методы расчета теплового режима приборов. – М.: 

Радио и связь, 1990. – 312 с.  
2. Алексеев В.А.. Расчет нестационарной теп-

лопередачи многослойной стенки с неодинаковыми 

площадями контакта между слоями // Инж.-физ. 

журнал. – Минск. – 1985. – Том XLIX, № 3. –  

С. 491-496.  
3. Алексеев В.А., Чукин В.Ф., Митрошки-

на М.В. Математическое моделирование тепловых 

режимов аппаратуры на ранних этапах ее разработ-

ки. – М.: Информатика – Машиностроение, изд. 

"Вираж – Центр", 1998. – С. 17-22.  

4. Алексеев В.А., Антонов В.В. Расчет уст-

ройств охлаждения электронной аппаратуры с ис-

пользованием плавящихся веществ // Электронная 

техника в автоматике. – М.: Радио и связь, 1985. – 

Вып. 16. – С. 147-155.  
 
 

Поступила в редакцию 22.02.2007 

 
 

Рецензент: д-р техн. наук, проф. П.Д. Доценко,  
Национальный технический университет "ХПИ", 
Харьков. 



Радиотехнические системы и средства летательных аппаратов 89 

УДК 621.391:53.08 
 
А.И. БЕЙ 
 
Национальный аэрокосмический университет им. Н.Е. Жуковского “ХАИ”, Украина 
 

ВОССТАНОВЛЕНИЕ ИЗОБРАЖЕНИЙ ЗЕМНОЙ ПОВЕРХНОСТИ 
МОДЕРНИЗИРОВАННЫМ СЛЕПЫМ МЕТОДОМ 

 
Рассмотрен статистический подход устранения неоднозначности к задаче восстановления изображений 
слепым методом. Формула восстановления проверена с помощью компьютерного моделирования на за-
шумленных изображениях объектов, состоящих из случайных импульсов. Предложенный подход приме-
ним ко многим другим обратным задачам. 
 
слепой метод, независимый компонентный анализ, восстановление изображений, компонентный    
базис, число компонент, число наблюдений, обратная матрица 

 
Введение 

 

Для получения оперативной информации о при-

родной среде все большее применение находит дис-

танционное зондирование Земли (ДДЗ). Двумерные 

массивы данных, сформированные системами ДДЗ, 

содержат важную информацию о геологии, полез-

ных ископаемых, экологии исследуемого региона. 

Существенно искажают эту информацию и затруд-

няют анализ данных различного рода воздействия, 

представленные в виде аддитивной смеси шумовой 

компоненты и массива наблюдений. 

Следовательно, если предположить, что наблю-

дение представляет собой линейную суперпозицию 

интересующих нас параметров, тогда проблема вос-

становления изображений будет заключаться в том, 

чтобы по наблюдаемому двумерному массиву найти 

более полные характеристики (параметры) искомого 

объекта. 

Формулирование проблемы. Для задач восста-

новления изображений земной поверхности мало-

размерные и протяженные объекты будем рассмат-

ривать как импульсные случайные процессы [1]. А 

математическая модель радиолокационного изобра-

жения (РЛИ) будет представлена в виде аддитивной 

смеси этих случайных процессов, на фоне подсти-

лающей поверхности.  

Модель формирования РЛИ представим линей-

ным интегральным уравнением вида 

),(),,,(),(),(   








ndxdyyxhyxfg ,    (1) 

где ),( yxf  – исходное изображение; 

       ),( g  – принятое изображение; 

       ),,,( yxh   – весовая функция системы форми-

рования; 

        ),( n  – аддитивный шум системы формиро-

вания РЛИ. 

Тогда исходное изображение принимает вид ад-

дитивной смеси, состоящей из двух компонент 

),(),(),( 21 yxfyxfyxf  ,               (2) 

где ),(1 yxf  – импульсный случайный процесс; 

      ),(2 yxf  – произвольная реализация фона под-

стилающей поверхности. 

Следовательно, при такой постановке появляется 

информация о числе компонент k = 2. 

Задача восстановления радиолокационного изо-

бражения сводится к решению интегрального урав-

нения (1), т.е. необходимо сформировать обратный 

оператор ),,,(1 yxh   [2]:  

  








 ddyxhgyxf ),,,(),(),( 1 .        (3) 

 А.И. Бей 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 2 (38)
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Далее для упрощения изложений принимаем, что 

система формирования идеальна, т.е. весовая функ-

ция ),,,( yxh  равна дельта-функции Дирака 

),(),,,( yxyxh  . 

Тогда уравнение (1) принимает следующий вид 

),(),(),( yxnyxfyxg  .                  (4) 

Ранее процесс восстановления РЛИ понимали 

как решение интегрального уравнения (1) и поиск 

ограничивался нахождением одной компоненты 

),(1 yxf , хотя существовали и нелинейные методы, 

позволявшие восстанавливать исходный базис на-

пример, метод максимума энтропии [3]. 

Теперь с точки зрения анализа независимых 

компонент (АНК) под процессом восстановления 

будем понимать процесс нахождения компонентно-

го базиса ),(1 yxf  и ),(2 yxf , в котором и был 

сформирован процесс ),( yxg . Следовательно, ре-

шается обратная задача по отношению к компонен-

там ),(1 yxf  и ),(2 yxf , причем отсутствуют апри-

орные данные о самих компонентах. Самое боль-

шее, что мы можем сделать, это ввести наиболее 

физически вероятные предположения об искомых 

параметрах, т.е. практически “вслепую” необходимо 

восстановить компонентный базис [4 – 7]. 

Или другими словами – сводится к решению 

системы линейных уравнений, владея только мат-

ричной смесью наблюдений G:  

NFAG  ,                           (5) 

где                  
)(
)(

2

1
xg
xg

G 



 ;
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2

1
xf
xfF 



 ; 
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)(

2

1
xn
xn

N 



 ;
2221

1211
aa
aa

A  ; 

F – ортогональный компонентный базис; 

G – матричная смесь наблюдений; 

A – оператор вращения; 

N – двумерный массив аддитивного шума. 

Принцип работы слепого метода сводится к по-

иску такой обратной матрицы вращения 1A , кото-

рая дает нам на выходе компоненты ),(1 yxf , 

),(2 yxf  наиболее независимые 

1 AGF .                               (6) 

Таким образом, в методе АНК априорно вводит-

ся предположение о равенстве числа компонент чи-

слу наблюдений. Данное ограничение приводит к 

тому, что какое бы число наблюдений не использо-

валось, столько же компонент и будет найдено. 

 

Решение проблемы 
 

Решить отмеченную проблему возможно в рам-

ках метода максимума правдоподобия (МП), вводя 

ограничения на класс независимых процессов.  

Согласно уравнению (5), одна из выборок 

),(1 yxg , содержащаяся в матрице G, представляет 

собой линейную суперпозицию случайных процес-

сов  

).,(),(
),(),(

1212

1111
yxnyxfa

yxfayxg



                  (7) 

Это выражение возможно представить в виде 

линейного интегрального уравнения следующим 

образом: 

  








ddyxhfyxg ),,,(),(),( 111 .     (8) 

Искомую оценку ),(1 yxf  восстановим, форми-

руя обратный оператор ),,,(1
1 yxh  . В качестве 

ядра в уравнении (8) выступает передаточная функ-

ция оптимального параметрического фильтра 

),,,(),,,(1
1 yxhyxh в  , 

  








ddyxhgyxf в ),,,(),(),(ˆ
11 .      (9) 

Для оценки пространственного положения объ-

екта ),(1 yxf  представим уравнение правдоподобия 

в виде 

0
),(

))),(|),((ln(

),(ˆ),(1

11

11






 yxfyxfyxf
yxfyxgP .  (10) 
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Другими словами, в рамках метода МП необхо-

димо таким образом подобрать ядро ),,,( yxhв   

интегрального уравнения (9), чтобы обеспечить 

наименьшее отклонение оценки ),(1̂ yxf  от истин-

ного двумерного массива ),(1 yxf  

min)),(ˆ),(( 2
11  









yxfyxf .             (11) 

Обратные задачи, как правило, имеют много ре-

шений, но действительный интерес для нас будут 

представлять лишь те оценки, которые совпадают с 

эффективными как в уравнении (11), либо практиче-

ски близки к ним [8]. 

Теперь воспользуемся оценкой ),(1̂ yxf , полу-

ченной методом МП для восстановления компонен-

ты ),(ˆ
2 yxf . 

Решение этой задачи возможно получить в рам-

ках АНК. В качестве априорных данных для восста-

новления обратной матрицы 1A  в методе АНК 

используется статистическая информация второго 

порядка, которая содержится в ковариационной 

матрице наблюдений. 

Формируем ковариационную матрицу Ŵ , вводя 

оценку ),(1̂ yxf , представленную уравнением (9). 

Например, для одного из сечений РЛИ – ),(1 yxg  в 

азимутальной плоскости ковариационная матрица 

может быть представлена как 

TGGW 11
ˆˆˆ  ,                           (12) 

где 
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1
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xg
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Уравнение реставрации (10) теперь можно пред-

ставить в виде 

,),(ˆ),(exp

)),(|),((
2

1
11

11
































  






 
dxdyyxfayxg

myxfyxgP

k

j
jj

(13) 

где m – константа. 

В качестве порога в методе МП используем ап-

проксимацию производных высоких порядков с по-

мощью конечных разностей процессов ),(1 yxg  и 

),(),( 1212 yxnyxfa  :  
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       (14) 

где n – порядок производной. 

Обосновать использование этого критерия воз-

можно, выдвинув предположения, что негауссов-

ский процесс ),(1 yxf  – это импульсный случайный, 

следовательно, имеет конечное число производных. 

Т.е., все высшие производные наблюдения ),(1 yxg  

будут определяться только слагаемым 

),(),( 1212 yxnyxfa  . Это предположение и отра-

жено в уравнении (14). 

 
Контрольные реставрации 

 
Приведем пример восстановления компонентной 

информации модернизированным слепым методом 

[9].  

На рис. 1 представлены импульсные процессы, 

состоящие из случайных ступенек, подверженных 

искажению гауссовским случайным процессом  

(рис. 2). Для наглядности ограничимся лишь случа-

ем идеальной системы формирования. Представим 

на рис. 3 линейную суперпозицию искомых компо-

нент. Результат реставрации исходного компонент-

ного базиса представим на рис. 4 и  рис. 5. Как мы 

видим, предложенный подход удовлетворяет усло-

вию не отрицательности решения. 

 
Рис. 1. Компонента )(1 xf , (объект) 
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Рис. 2. Компонента )(2 xf , (фон) 

 
Рис. 3. Векторная смесь компонент )(1 xg  

 

 

Рис. 4. Оценка компоненты )(1̂ xf  

 

Рис. 5. Оценка компоненты )(ˆ
2 xf  

 

Заключение 
 

Предлагаемый модернизированный метод вос-

становления РЛИ позволяет проводить компонент-

ное разложение только по одной выборке данных, 

т.е. это стало возможным только через устранение 

связи, которая существовала между числом компо-

нент и числом наблюдений. Процедуру восстанов-

ления можно использовать вновь, применяя алго-

ритм к каждой найденной компоненте отдельно. 
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ПРОГРАММНОЕ И ОПТИМАЛЬНОЕ КОРРЕКТИРУЮЩЕЕ 

ФИНАНСИРОВАНИЕ ПРИ УПРАВЛЕНИИ  ИНВЕСТИЦИОННЫМИ 
ПРОЕКТАМИ И ПРОГРАММАМИ РАЗВИТИЯ ПРЕДПРИЯТИЯ (ОТРАСЛИ) 

 
Рассмотрена задача проектно-ориентированного управления продуктом инвестиционного проекта (про-
граммы), состояние которого аппроксимируется экспоненциальной зависимостью во времени. Про-
граммное управление выбирается с учетом требований к желаемой динамике состояния продукта проек-
та и временных ограничений. Корректирующее управление находится с использованием теории линей-
ного управления динамическими объектами при квадратичном критерии оптимальности. 
 
проектно-ориентированное управление, продукт инвестиционного проекта, программное управле-
ние, корректирующее финансирование, квадратичный критерий оптимальности управления 

 
Введение 

 

В современных условиях развития экономики 

страны резко возросла роль теории  и практики 

управления проектами и программами. Особое зна-

чение имеют целевые государственные программы 

развития отраслей, в частности, авиационной, кос-

мической, машиностроительной промышленностей 

[1 – 3]. В [3] отмечается  “застарелость основных 

фондов, низкий их технический уровень” в качестве 

одной из основных проблем в области машино-

строения. Решение этой проблемы невозможно без  

разработки и реализации инвестиционных проектов, 

направленных на радикальное изменение основных 

фондов предприятий и, соответственно, на значи-

тельный рост выпускаемой конкурентоспособной 

продукции. К таким проектам можно отнести, в ча-

стности, увеличение парка самолетов гражданской 

авиации в Украине и России, увеличение объема 

выпуска микроспутников и др.  

Анализ литературы в области теории управления 

проектами [4, 5] позволяет сделать вывод, что ос-

новное внимание уделяется задачам общего органи-

зационного управления. Для практического решения 

таких задач разработаны и созданы соответствую-

щие  пакеты прикладных программ, в частности, 

Microsoft Project  [6] и др. Однако недостаточно 

внимания уделяется аналитической теории управле-

ния проектами, которые, в свою очередь, являются 

системами управления продуктами проектов (про-

грамм). Представляется очевидным, что продукт 

проекта (программы) и проект (программа) в целом 

являются управляемыми динамическими объектами, 

которые подвержены случайным возмущениям и 

состояния которых наблюдаются с определенными 

погрешностями.  

Следует отметить наличие широкого класса про-

дуктов проектов и программ, динамика которых 

характеризуется ухудшением их состояния со вре-

менем без надлежащего управления. К ним относят-

ся, например, спад выпуска продукции предприятий 

авиационной, машиностроительной, добывающей 

отраслей при отсутствии финансирования, снижение 

запасов при недостаточном воспроизводстве и т.п. 

В связи с этим представляется целесообразным 

применить теорию стохастического управления ди-

намическими объектами к задачам управления со-

стоянием инвестиционных проектов и программ 

развития предприятий и отраслей. Ниже рассмотрен 

частный случай, когда динамика продукта проекта 

(программы) моделируется  линейным стохастиче-

ским дифференциальным уравнением Ланжевена. 

Целью данной статьи является разработка стра-

тегического (программного) управления проектом с 

 Н.Э. Хомякова 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 2 (38)
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учетом ограничений времени его выполнения, а 

также разработка оптимального корректирующего 

финансирования проекта (программы) в процессе 

его реализации.  

 
Математическая постановка задачи  

и метод решения 
 

Рассмотрим продукт проекта (программы), ди-

намика которого характеризуется стохастическим  

дифференциальным уравнением  

                 )()()()( ttUtp
dt

tdp
 ,           (1) 

где )(tp  - состояние продукта проекта (программы),  

выраженное в денежных единицах; 

            – параметр динамики процесса )(tp ; 

 )(tU  – управляющая функция; 

      )(t   – случайные возмущения, полагаемые га-

уссовским шумом с нулевым математическим ожи-

данием и заданной спектральной плотностью интен-

сивности возмущений  . 

Начальные условия для уравнения (1) имеют вид:  

        ;)( 00 tp    22
00 0

)( ptp  .        (2) 

Уравнение наблюдения: 

)()()( tntptu  ,                           (3) 

где n(t) – белый гауссовский шум с известными ста-

тистическими характеристиками. 

Задача сводится к нахождению управляющей 

функции )(tU  на интервале времени t  

);( 00 Ttt  , при которой состояние продукта проек-

та (программы) в момент Ttt  0  было бы равно 

заданному значению Tp . 

Представляется целесообразным решение данной 

задачи выполнять в два этапа. На первом этапе, при 

организации проекта (программы), следует выбрать 

стратегию программного управления (финансирова-

ния). На втором этапе при реализации проекта (про-

граммы) необходимо найти оптимальное корректи-

рующее управление при выбранном квадратичном 

критерии качества системы корректирующего 

управления.  

Структура системы управления продуктом про-

екта (программы) приведена на рис. 1. 

 
Выбор программного управления 

 
При нахождении программного управления 

)(0 tU  можно пренебречь возмущениями. Диффе-

ренциальное уравнение программно-управляемого 

состояния )(0 tp  имеет вид: 

                       )()(
)(

00
0 tUtp
dt

tdp
 ,              (4) 

с начальным условием   

                                   000 )( tp .                           (5) 

 
 

 

 

 
Рис. 1. Система  управления продуктом проекта 

(программы) 
 

При отсутствии управления решение уравнения 

(4) определяется выражением  

 )(exp)( 000 ttptp  .                 (5) 

Управляющая функция )(0 tU  характеризует 

скорость финансирования и, соответственно, она 

определяет скорость изменения процесса )(0 tp . 

Положим  

                          )()( 00 tptU  .                            (6) 

Система формирования  
корректирующего фи-
нансирования 

)t(U0  

)t(U  
Система формирова-
ния продукта проек-
та (программы) 

)t(p  )t(p0
 

Система оценки 
состояния продукта 
проекта (программы) 

)t(n  

)t(p~  

Система формирования про-
граммной динамики продукта 
проекта (программы) и про-
граммного финансирования 

)t(  
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 При этом получим: 

            )()()(
)(

000
0 tptp
dt

tdp
 .       (7) 

Программное поведение процесса )(0 tp  при 

управлении (6) определяется выражением: 

 )(exp)( 0000 ttptp  .              (8) 

При 00  , т.е., при  , имеем случай ста-

билизации состояния продукта проекта (выпуска 

продукции); если  , наблюдается снижение 

выпуска; если   , наблюдаем рост процесса. 

 Если задано значение oTo pTtp  )( 0 , то зна-

чение параметра 0  находятся из условия: 

                    Tpp ooT 0exp  ,                    (9) 

а именно: 

              
T

T
p
p

Tp
p

T 0

0

0

0
0 ln1ln1

 .             (10) 

Тогда                     
T

T p
p

T 0

0ln1
 .                   (11) 

Общие затраты на программное управление 

(программное финансирование) определяются соот-

ношением: 

  


dtepdttUZ
T

t
T

Tt

t 0
00

0
0

0

)(  

    
0

0

00

0

0

ln

)(
1 0

p
p

Tpp
e

p
T

TTTT 





  .     (12) 

С учетом выражения (11) получим: 

              






















0

0
00

ln
1)(

p
p
TppZ

T
T .           (13) 

При 00   имеем  TpZ 0 .                             (14) 

Оптимальное корректирующее 
финансирование проекта (программы) 

на этапе реализации 
 

Запишем стохастическое дифференциальное 

уравнение для отклонения  )()()( 0 tptptp   фак-

тического состояния продукта проекта от его про-

граммного значения: 

             )()()()( ttUtp
dt

tpd


 ,             (15) 

с начальными условиями: 

                 
 









 .)(

;)(
22

00

00

0ptp

tp
                 (16) 

После перехода к дискретному времени получим 

разностное стохастическое уравнение: 

 kkkkkkkk UBpp   11,11, ,  (17) 

  k=1,2,…M, 

где 1,1, ,  kkkk B  - переходные матрицы по со-

стоянию и управлению объекта: 

                       t
kk e 
  1, ,                     (18) 

1 kk ttt . 

                      









t

kk
eB 1

1, .                  (19) 

При )(tConstt   получим: 

                          1,kk ,                   (20) 

                       




1

1, BB kk .                (21) 

Дискретный белый шум  k  имеет статистиче-

ские характеристики: 

;0( kp                                                     (22) 

0.;22   lkk   при  kl                         (23) 

Уравнение наблюдения имеет вид: 

                            iii npu  ,                            (24) 

где                  0in ;  ;22
nin   

                     0 ji nn  при ji  .                       (25) 

При критерии оптимальности 

 


 


2
0

2
0,

1
min i

M

ki
MMk pQ

kM
pFE  

                                          li uUP 
 2

0  ,                       (26) 

где 000 ,, PQF  – весовые коэффициенты, 

оптимальное корректирующее управление опреде-

ляется выражением: 

                  pGU iiопт i
~ ,                     (27) 
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причем, Gi  – коэффициент усиления системы кор-

ректирующего управления;  pi
~ калмановская 

оценка отклонения pi  фактического состояния pi  

от программного p i0 . 

Усиление системы корректирующего управления 

определяется в обратном времени 

( 02,1 , ...,- MMi  ) вместе с вспомогательной 

функцией W i  [4], а именно: 

            


 WBWBPG ii i 10
1

12 ,           (28) 

              QGBWW iii 01   ,              (29) 
причем FW M 01 

. 

 Калмановская оценка pi
~ определяется выраже-

ниями: 

                










ppp iiiii uh~ ,                 (30) 

             .21,~
1 M;,...,, i pGBp iii  


             (31) 

Усиление hi  фильтра Калмана в данной задаче 

определяется соотношением 

        



2

2~

n

i
ih ,   














  



 22

1

2~
nii

,                 (32) 

        
 2

0
22

1
22 ~;~

p
2
0ii

 .                (33) 

Минимальное значение критерия оптимальности 

при этом определяется выражением: 

    

1.- M..., 1, k

WGkM

W
kM

WWpE

M

ki
i

M

ki
i

kkkk k

ii

M min

,0

,~1

1

~~

1

1

2
1

1

22
,

2













 














        (34) 

 На рис. 2 приведена структура модели формиро-

вания отклонения продукта проекта от программно-

го значения и системы корректирующего управле-

ния. На основе этой структуры  построена  имита-

ционная модель системы как программного, так и 

корректирующего управления продуктом проекта. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 
Рис.2. Структура модели формирования отклонения продукта проекта (программы)  от программного    
                                                   значения и системы корректирующего управления 
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Заключение 
 

1. Методы руководства проектами (програм-

мами) целесообразно дополнить технологиями уп-

равления (Project Control) как при планировании, 

так и  при их реализации . 

2. Для использования технологий управления 

продуктами проектов как динамическими объекта-

ми необходимо изучение их динамических характе-

ристик, разработка моделей в виде стохастических 

дифференциальных и разностных уравнений. При-

менительно к продуктам проектов, динамика кото-

рых описывается уравнением (1), необходима оцен-

ка параметра   при отсутствии управляющих воз-

действий. 

3. Выбор программных изменений продукта 

проекта (программы) и программных управляющих 

функций можно выполнить с использованием урав-

нения (4). Функция управления (6) приводит к про-

граммным изменениям экспоненциального типа (8). 

Объем затрат на программное управление опреде-

ляется выражением (13). Затраты зависят от време-

ни Т, отведенного на реализацию проекта, а также 

от граничных значений продукта проекта. 

4. Корректирующая управляющая функция 

при использовании квадратичного критерия качест-

ва (26) определяется выражениями (27 – 29). Для 

оценки отклонений состояния продукта от про-

граммного значения применяется алгоритм фильтра 

Калмана (30 – 33). Качество корректирующего  

управления характеризуется минимальным значе-

нием критерия оптимальности (34). 
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