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Введение 
 

Турбовинтовые региональные самолеты имеют 

безбустерную неавтоматизированную систему штур-

вального управления, в которой рычаги управления 

механически связаны с органами управления 

(Ан-38, Ан-140, Ил-114, ATR-42, Bombardier Dash 8, 

Dornier-228 и др.). Загрузка рычагов управления у 

таких самолетов осуществляется шарнирными мо-

ментами органов управления. Анализ современных 

требований к характеристикам управляемости само-

летов транспортной категории показывает, что сре-

ди этих требований доминируют требования к ха-

рактеристикам управляемости по усилиям [1, 2]. 

Одним из первостепенных требований к харак-

теристикам управляемости самолета по усилиям 

является требование о том, чтобы при выполнении 

нормируемых маневров, в том числе при выводе 

самолета на большие углы атаки и скольжения, уси-

лия на рычагах управления не изменяли знак. Из-

вестно, что изменение знака усилий вызывается 

усилением зависимости коэффициента шарнирного 

момента органа управления от угла атаки или угла 

скольжения стабилизирующей поверхности после 

достижения некоторых значений этих углов. Следо-

вательно, для исключения перемены знака усилий 

на рычагах управления необходимо уже на раннем 

этапе проектирования самолета добиваться того, 

чтобы горизонтальное оперение, элеронная часть 

крыла и вертикальное оперение работали в диапазо-

не углов атаки и скольжения, внутри которых зави-

симости коэффициентов шарнирных моментов ор-

ганов управления от этих углов были бы слабыми и 

близкими к линейным. В идеале желательно, чтобы 

наклоны указанных зависимостей были близки к 

нулю. Основным средством достижения этого, как 

известно, является роговая аэродинамическая ком-

пенсация органов управления [3 – 5]. 

Если средствами аэродинамической компоновки 

самолета обеспечена работа стабилизирующих по-

верхностей в области линейного изменения шар-

нирных моментов по углу атаки или углу скольже-

ния, а с помощью роговой аэродинамической ком-

пенсации это изменение существенно ослаблено или 

устранено вовсе, то коэффициенты шарнирных мо-

ментов органов управления зависят практически 

только от углов их отклонения. Роговая аэродина-

мическая компенсация влияет не только на наклон 

зависимостей коэффициентов шарнирных моментов 

органов управления от угла атаки или угла скольже-
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ния, но и на наклон зависимостей коэффициентов 

шарнирных моментов органов управления от углов 

их отклонения, уменьшая этот наклон практически 

по линейному закону пропорционально относитель-

ной площади роговой аэродинамической компенса-

ции [4, 5]. Так как для исключения влияния угла 

атаки или угла скольжения на шарнирные моменты 

органов управления требуются умеренные значения 

относительной площади роговой аэродинамической 

компенсации, то применение одной лишь роговой 

аэродинамической компенсации для получения тре-

буемого уровня усилий на рычагах управления тур-

бовинтовых региональных самолетов в большинстве 

случаев оказывается недостаточным. 

Эффективным средством дальнейшего уменьше-

ния коэффициентов шарнирных моментов органов 

управления является осевая аэродинамическая ком-

пенсация. Известно, что с увеличением относитель-

ной площади осевой аэродинамической компенса-

ции линейность зависимости коэффициента шар-

нирного момента органа управления от угла его от-

клонения сохраняется лишь до тех пор, пока контур 

носка органа управления не выходит существенно за 

контур стабилизирующей поверхности [3, 4, 6, 7]. 

Поэтому при больших значениях относительной 

площади осевой аэродинамической компенсации и 

особенно при „полных“ носках органов управления 

наклон зависимости коэффициента шарнирного мо-

мента органа управления от угла его отклонения в 

области умеренных углов отклонения получается 

небольшим, а в области больших углов отклонения – 

значительным. Это обстоятельство существенно 

затрудняет, а в некоторых случаях делает невоз-

можным одновременное удовлетворение требовани-

ям к максимальным усилиям на рычагах управления 

(большие углы отклонения органов управления) и 

требованиям к приемлемым по оценке летчика гра-

диентам усилий на рычагах управления по скорости 

полета, вертикальной перегрузке, углу скольжения 

(малые углы отклонения органов управления). Ука-

занное затруднение может быть преодолено, если 

ограничиться умеренным значением относительной 

площади осевой аэродинамической компенсации, при 

которой зависимость коэффициента шарнирного мо-

мента органа управления от угла его отклонения со-

храняется линейной или близкой к линейной, а тре-

буемое уменьшение угла наклона этой зависимости 

получать с помощью кинематической сервокомпен-

сации. Кинематическая сервокомпенсация [3, 5] пре-

доставляет широкие возможности для линейного 

уменьшения коэффициента шарнирного момента 

органа управления по углу его отклонения путем 

выбора величины коэффициента кинематической 

связи между углом отклонения органа управления и 

углом отклонения сервоповерхности и величины 

относительной площади сервоповерхности. 

Применение умеренной роговой и умеренной 

осевой аэродинамических компенсаций в сочетании 

с кинематической сервокомпенсацией позволяет 

получить линейную или близкую к линейной зави-

симость коэффициента шарнирного момента органа 

управления от угла его отклонения во всем диапазо-

не углов отклонения органа управления при отсут-

ствии или пренебрежимо малом влиянии угла атаки 

или угла скольжения на эту зависимость в опреде-

ленном диапазоне углов атаки или скольжения. Для 

того, чтобы с помощью одной полученной зависи-

мости добиться соответствия всему многообразию 

требований к характеристикам управляемости само-

лета по усилиям необходимо, чтобы разброс выте-

кающих из этих требований потребных значений 

углов наклона зависимости коэффициента шарнир-

ного момента органа управления от угла его откло-

нения был небольшим. 

Одними из главных требований, определяющих 

потребную величину угла наклона зависимости ко-

эффициента шарнирного момента органа управле-

ния от угла его отклонения, являются требования к 

максимальным усилиям на рычагах управления са-

молетом. Максимальные усилия на рычагах управ-

ления возникают, главным образом, в тех случаях, 

когда требуется сбалансировать самолет отклонени-
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ем органов управления на максимальный угол. Эти 

же случаи, как правило, определяют и потребные 

размеры органов управления. Зная нормируемое 

значение максимального усилия на рычаге управле-

ния, максимальный угол отклонения органа управ-

ления, потребные размеры этого органа и величину 

балансировочной скорости полета, можно опреде-

лить потребное значение угла наклона зависимости 

коэффициента шарнирного момента органа управ-

ления от угла его отклонения, вытекающее из усло-

вия балансировки самолета. При рассмотрении про-

дольной балансировки особое внимание приходится 

уделять требованию к величине максимальных уси-

лий, которые прилагаются к рычагу управления од-

ной рукой летчика при балансировке им самолета в 

процессе изменения угла отклонения закрылков и 

(или) режима работы двигателей. Нормы разрешают 

выполнять изменение угла отклонения закрылков 

ступенчато с триммированием усилий в фиксиро-

ванных промежуточных положениях рычага управ-

ления закрылками, поэтому расчетным случаем ос-

тается перебалансировка самолета при изменении 

режима работы двигателей. Так как максимальные 

усилия, развиваемые одной рукой летчика, сравни-

тельно невелики, то удовлетворить требованиям 

проще тогда, когда изменение балансировочного 

угла отклонения руля высоты, вызванное изменени-

ем режима работы двигателей, не является большим. 

Важными требованиями, определяющими по-

требную величину угла наклона коэффициента шар-

нирного момента органа управления по углу его 

отклонения, являются требования к градиентам уси-

лий на рычагах управления по параметрам полета 

самолета (скорости, перегрузке, углу атаки, углу 

скольжения и др.). Градиенты усилий на рычагах 

управления прямо пропорциональны градиентам 

углов отклонения соответствующих органов управ-

ления по рассматриваемым параметрам полета. По-

следние, в свою очередь, прямо пропорциональны 

степени соответствующей статической устойчиво-

сти самолета.. Разброс потребных значений углов 

наклона зависимости коэффициента шарнирного 

момента органа управления от угла его отклонения 

будет тем меньше, чем меньше изменяется степень 

статической устойчивости самолета при изменении 

угла отклонения закрылков и изменении режима 

работы двигателей. Уменьшение влияния работы 

турбовинтовых двигателей на степень продольной 

статической устойчивости самолета по перегрузке и 

скорости полета представляет собой сложную задачу. 

Успех ее решения во многом зависит от правильного 

расположения горизонтального оперения по высоте 

относительно струй воздушных винтов [8]. 

Из изложенного следует, что для получения тре-

буемых характеристик управляемости турбовинто-

вых региональных самолетов должен использоваться 

метод, в котором определение типа и параметров аэ-

родинамической компенсации органов управления 

неразрывно связано с определением типа и парамет-

ров хвостового оперения и органов управления само-

лета. При определении типа хвостового оперения, 

параметров горизонтального оперения и органов 

продольного управления должен использоваться ме-

тод, который позволяет достаточно корректно опре-

делять влияние работы турбовинтовых двигателей на 

коэффициент подъемной силы, коэффициент момен-

та тангажа и степень продольной статической устой-

чивости самолета по перегрузке и скорости полета 

при различных углах отклонения закрылков и раз-

личном расположении горизонтального оперения по 

высоте относительно струй воздушных винтов. Бази-

рующиеся на давно опубликованных оригинальных 

работах методы [5, 9], которыми приходится пользо-

ваться при проектировании современных турбовин-

товых региональных самолетов, не отвечают постав-

ленным требованиям. В связи с этим потребовалась 

разработка более современного метода, основные 

результаты которой излагаются в настоящей статье. 

 
1. Продольная управляемость 

 

Выясним условия, выполнение которых обеспе-

чивает работу горизонтального оперения в области 
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линейного изменения коэффициента шарнирного 

момента руля высоты по углу атаки горизонтально-

го оперения. Анализ результатов испытаний моде-

лей горизонтальных оперений самолетов Ан-12,  

Ан-22, Ан-28, Ан-70, Ан-74, Ан-140 и Ан-148  

в аэродинамических трубах ЦАГИ и АНТК 

им. О.К. Антонова позволил установить следующие 

закономерности. Во-первых, диапазон углов атаки 

горизонтального оперения, в котором зависимость 

коэффициента шарнирного момента руля высоты от 

этого угла линейна или близка к линейной, совпада-

ет с диапазоном углов атаки горизонтального опе-

рения, в котором линейна или близка к линейной 

зависимость коэффициента подъемной силы гори-

зонтального оперения от этого угла. Во-вторых, ука-

занная выше закономерность проявляется как при 

неотклоненном руле высоты, так и при различных 

углах отклонения руля высоты. В-третьих, средства, 

позволяющие увеличить значение угла атаки гори-

зонтального оперения, до которого сохраняется ли-

нейный характер изменения коэффициента подъем-

ной силы горизонтального оперения по углу его 

атаки (несимметричный или отогнутый носок ста-

билизатора, фиксированная профилированная щель 

в носке стабилизатора, выдвижной щелевой пред-

крылок стабилизатора) в той же мере увеличивают и 

значение угла атаки, до которого сохраняется ли-

нейный характер изменения коэффициента шарнир-

ного момента руля высоты по углу атаки горизон-

тального оперения. В-четвертых, все указанные вы-

ше закономерности слабо зависят от типа и разме-

ров аэродинамической компенсации руля высоты, а 

также от размеров и углов отклонения сервоповерх-

ности руля высоты. 

Таким образом, если известен диапазон линейно-

го изменения коэффициента подъемной силы гори-

зонтального оперения гоyC  по его углу атаки го , 

то с достаточной степенью точности известен и диа-

пазон линейного изменения коэффициента шарнир-

ного момента руля высоты вшm  по этому углу ата-

ки. Задача проектирования заключается в том, что-

бы на всех режимах полета и при всех эволюциях 

самолета, предусмотренных нормами, угол атаки 

горизонтального оперения не выходил за пределы 

указанного диапазона. 

Типовой вид зависимостей  гоy fC го   и 

 гош fm в   показан на рис. 1. 

 
Рис. 1. Типовой вид зависимостей 
  гоy fC го   и  гош fm в  : 

1 –  гоyгоC  ; 2 –  гошвm   
 
По аналогии с крылом обозначим 

допго
  макси-

мальное значение положительного угла атаки гори-

зонтального оперения, до которого сохраняется ли-

нейное изменение коэффициента подъемной силы 

горизонтального оперения, а, следовательно, и ко-

эффициента шарнирного момента руля высоты по 

углу атаки горизонтального оперения. Максималь-

ное значение аналогичного отрицательного угла 

атаки горизонтального оперения обозначим 
допго

 . 

В итоге условие работы горизонтального оперения в 

области линейного изменения коэффициента шар-

нирного момента руля высоты по углу атаки горизон-

тального оперения выразится следующим образом: 

допдоп гогого
 .                     (1) 

Как известно, большие положительные значения 

угла атаки горизонтального оперения турбовинто-

вых региональных самолетов реализуются при уб-
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ранных закрылках на больших положительных уг-

лах атаки крыла. Современные нормы требуют, что-

бы усилия на рычаге продольного управления оста-

вались отрицательными („тянущими“) как перед 

сваливанием, так и в самом сваливании самолета 

[1, 2]. Это означает, что при увеличении угла атаки 

горизонтального оперения коэффициент шарнирно-

го момента руля высоты не должен изменять знак 

вплоть до достижения угла атаки сваливания само-

лета s . Угол атаки горизонтального оперения при 

угле атаки s  определяется формулой 

   ,zгоsСстsго y ,         (2) 

где ст  – угол установки стабилизатора; 
sСy  – 

угол скоса потока при коэффициенте подъемной 

силы крыла, соответствующем углу s ; 

  ,zго  – приращение угла атаки горизонталь-

ного оперения от скорости изменения угла тангажа 

z  и скорости изменения угла атаки крыла  . 

Значения углов s  и ст  будем полагать из-

вестными. Значения углов 
sСy  и   ,zго  при 

безотрывном обтекании крыла (    доп ) без учета 

влияния турбовинтовых двигателей (В = 0) могут 

быть определены расчетным путем известными ме-

тодами. Влияние работы турбовинтовых двигателей 

на угол скоса потока при    доп  может быть оп-

ределено по методу [8]. Влияние работы турбовин-

товых двигателей на угол   ,zго  при    доп  

может быть рассчитано по известным методам, если 

осредненное значение скорости потока в зоне гори-

зонтального оперения принять по [8]: 

BSKVV sгоVsго s 
max

1 .                (3) 

В формуле (3) коэффициент sVK  зависит от рас-

стояния между горизонтальным оперением и осью 

струи воздушного винта. Расчеты, выполненные для 

   доп , показывают, что угол скоса потока при 

больших положительных углах атаки крыла значи-

тельно превышает угол   ,zго . Таким образом, 

углом   ,zго  в первом приближении можно 

пренебречь. 

Корректные методы расчета угла скоса потока 

при отрывном обтекании крыла (   доп ) отсутст-

вуют. Во многом это объясняется тем, что угол ско-

са потока в зоне горизонтального оперения  сущест-

венно зависит от того, в каком месте по размаху 

крыла зарождается отрыв потока и в каком направ-

лении по размаху крыла он развивается при увели-

чении угла атаки. Поэтому значения угла скоса по-

тока 
syС  приходится определять по результатам 

испытаний модели проектируемого самолета в аэро-

динамической трубе. Так как согласно нормам сва-

ливание демонстрируется при убранном газе двига-

телей, а также при мощности двигателей, необходи-

мой для поддержания горизонтального полета на 

скорости 1,5 1SRV , т.е. при малых значениях коэф-

фициента В, модель самолета на раннем этапе про-

ектирования может испытываться без имитаторов 

турбовинтовых двигателей. 

Известно, что величина угла скоса потока в зоне 

горизонтального оперения существенно зависит от 

расстояния между горизонтальным оперением и 

вихревой системой крыла. Чем меньше это расстоя-

ние, тем больше величина угла скоса потока. По-

этому в схеме „высокоплан“, характерной для 

большинства турбовинтовых региональных самоле-

тов, при расположении горизонтального оперения 

на фюзеляже условие 

 
допy гоsСстs                   (4) 

выполняется без затруднений, при этом на углах 

s   область заторможенного крылом потока 

располагается выше горизонтального оперения, что 

обеспечивает эффективную работу руля высоты при 

выводе самолета из сваливания. 

При удалении горизонтального оперения вверх 

от вихревой системы крыла величина угла скоса 
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потока уменьшается. Наименьшие значения угла 

скоса потока соответствуют расположению гори-

зонтального оперения на вершине киля. При таком 

расположении горизонтального оперения выполне-

ние условия (4) становится напряженным и может 

потребовать применения специальных средств, на-

пример, активных или пассивных ограничителей 

угла атаки [11]. 

Большие отрицательные значения углов атаки 

горизонтального оперения турбовинтовых самоле-

тов реализуются на отрицательных углах атаки кры-

ла при максимальном угле отклонения закрылков. 

Нормы требуют, чтобы усилия на рычаге продоль-

ного управления оставались положительными („да-

вящими“) при выводе самолета на нулевую пере-

грузку, в том числе при посадочном угле отклоне-

ния закрылков. Это означает, что при увеличении 

отрицательных значений угла атаки горизонтально-

го оперения коэффициент шарнирного момента руля 

высоты не должен изменять знак вплоть до дости-

жения угла атаки крыла 0
yRС . Это условие вы-

ражается неравенством 

 .,0

0









zго
yRC

ст
yRCго доп

                     (5) 

Значения углов 0
yRC  и 0

yRC  можно опре-

делить, рассчитав зависимости )( fC yR  и 

 yRs Cf  по методу, изложенному в работе [8]. 

Значение приращения угла атаки   ,zго  на 

режиме установившегося криволинейного полета с 

нулевой вертикальной перегрузкой  

( yn  = –1, 0
yRC = const) 

рассчитывается по формуле 

 zsго   = 57,3
sго

z
го V

L


,                    (6) 

где                              
V

g
z  .                               (7) 

Расчеты показывают, что значения угла скоса 

потока 0
yRC  мало отличаются от нуля и им в 

первом приближении можно пренебречь. Тогда с 

учетом (6) и (7) неравенство (5) может быть записа-

но следующим образом: 

sго
го

ст
yRCго VV

Lg
доп 

 




3,570 .       (8) 

Видно, что правая часть неравенства (8) не зави-

сит от высоты расположения горизонтального опе-

рения относительно вихревой системы крыла, но 

сильно зависит от угла отклонения закрылков, опре-

деляющего значение угла 0
yRС . Без применения 

специальных мероприятий, увеличивающих отрица-

тельное значение угла 
допго

  (отогнутый вверх но-

сок стабилизатора, перевернутая профилированная 

щель в носке стабилизатора, выдвижной щелевой 

предстабилизатор и т.п.) условие (8) может нало-

жить ограничение на максимальный угол отклоне-

ния закрылков турбовинтовых региональных само-

летов. Здесь необходимо отметить, что мероприя-

тия, увеличивающие отрицательное значение угла 

допго
 , затрудняют выполнение условия (4) вслед-

ствие уменьшения положительного значения угла 

допго
 .  

Ответ на вопрос о том, работает ли горизонталь-

ное оперение в диапазоне углов атаки, соответст-

вующем линейному изменению коэффициента шар-

нирного момента руля высоты по углу атаки гори-

зонтального оперения, можно получить, построив 

номограмму, типовой вид которой показан на рис. 2. 

Потребные значения коэффициента шарнирного 

момента руля высоты, определяющие тип и пара-

метры его аэродинамической компенсации, зависят, 

в первую очередь, от площади и хорды руля высоты. 

Так как у современных турбовинтовых региональ-

ных самолетов продольное управление и баланси-

ровка осуществляются одним органом управления, 

то с целью экономии площади горизонтального опе-
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рения обычно применяют руль высоты с достаточно 

большой относительной хордой и стремятся реализо-

вать максимальные значения углов его отклонения. 

 
Рис. 2. Типовой вид номограммы, иллюстрирующей 
связь между переменными yC ,  , го  при В  0: 

1 – )(yC , посзз  ; 

2 – )(yC , 0 з ; 

3 – )( го , 0 з , Т, начало срыва в корне  
             крыла; 

3 – )( го , 0 з , Т, начало срыва в  
             середине размаха крыла; 

4 – )( го , 0 з , , начало срыва в корне  
             крыла; 

4 – )( го , 0 з , , начало срыва в  
             середине размаха крыла; 

5 – )(yC , посзз  , Т; 

6 – )(yC , посзз  , ; 

7 – )( гоyгоC  ; 
Т – расположение ГО на вершине киля; 
 – расположение ГО на фюзеляже 
 
Исходя из этого, относительные размеры руля 

высоты, в частности, величину относительной пло-

щади руля высоты вS , а также максимальные зна-

чения углов отклонения руля высоты maxв  будем 

полагать заданными. Так как максимальные значе-

ния перемещений рычага управления рулем высоты 

maxвX  выбираются летчиком, значение коэффициен-

та кинематической связи вшK  между параметрами 

maxвX  и maxв  также будем полагать заданными. 

При заданной относительной площади руля вы-

соты его площадь вS  и средняя хорда вb  определя-

ется площадью горизонтального оперения гоS . Для 

определения потребного значения площади гори-

зонтального оперения на раннем этапе проектирова-

ния самолета обычно применяется метод граничных 

линий [5, 9], которые отражают связь между отно-

сительной площадью горизонтального оперения 

гоS  и относительным положением центра тяжести 

самолета тX . 

Линии, ограничивающие область существования 

параметра гоS  справа, отражают требования к ха-

рактеристикам продольной управляемости самолета 

по перегрузке и скорости полета, которые, в свою 

очередь, зависят от степени соответствующей про-

дольной статической устойчивости самолета. Ана-

лиз современных требований к характеристикам 

продольной управляемости самолетов транспортной 

категории дает основание принять за основу требо-

вание к градиенту перемещения рычага управления 

рулем высоты по вертикальной перегрузке yn
вX . 

Рекомендуется, чтобы по абсолютной величине зна-

чение этого градиента было не менее 0,05 м [1]. То-

гда уравнение соответствующей граничной линии 

можно записать следующим образом: 

n
z

R

ш
в

в
sго

y

в

y

m

С

K
X n 

3,57
1 =0,05 м,      (9) 

где 































2

1
gb

G
S

Cm

mm

C aкр
Rz

zzR

R
n

y
z

sго

sгогоб

y

.  (10) 

Формулы для коэффициента yRC  и частных 

производных 
yRC , 

бгоzRm , 

sгоzm  и в
sгоzm , отра-

жающие влияние работающих турбовинтовых дви-

гателей, приведены в работе [8].  

Формулу для частной производной z
sгоzm  можно 

получить, использовав формулу (3) для осредненной 
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скорости потока в зоне горизонтального оперения: 

.1

3,57

max2

.

BSKL

SCm

sгоVго

гоyz

s

ог
го

z
sго



  

               (11) 

Частная производная 

бгоzRm  является функцией 

переменной тX , а частные производные 

sгоzm , 

в
sгоzm  и z

sгоzm  являются функциями переменной 

гоS  (при заданном значении относительного плеча 

горизонтального оперения гоL ). На частную произ-

водную 

sгоzm  сильное влияние оказывает располо-

жение горизонтального оперения относительно 

струй воздушных винтов.  

Для снижения дестабилизирующего влияния ра-

ботающих турбовинтовых двигателей на степень 

продольной статической устойчивости самолета по 

перегрузке горизонтальное оперение целесообразно 

располагать в нижней или центральной части струй 

воздушных винтов, или выносить его вверх на вер-

шину киля [8].  

Поэтому рассматриваемые граничные линии 

следует рассчитывать для двух схем хвостового 

оперения – обычной и Т-образной. 

Линии, ограничивающие область существования 

параметра гоS  слева, отражают требование к про-

дольной балансировке самолета. Для наиболее на-

пряженного случая продольной балансировки само-

лета на разбеге с поднятой передней опорой шасси 

уравнение граничной линии имеет вид 

0
.


экршрsгогоб zzzzR mmmm .     (12) 

где 
шрzm
.

  – изменение коэффициента момента 

тангажа самолета от реакций основных опор шасси; 

экрzm  – изменение коэффициента момента танга-

жа самолета от влияния близости экрана. 

Коэффициенты 
бгоzRm  и 

шрzm
.

  являются 

функциями переменной тX , а коэффициенты 

sгоzm  и 
экрzm  являются функциями переменной 

гоS . Формулы для коэффициентов 
гобzRm  и 

sгоzm  

приведены в работе [8]. Так как линии, ограничи-

вающие область существования параметра гоS  

справа, рассчитываются для двух схем хвостового 

оперения, то и линии, ограничивающие эту область 

слева, рассчитываются для этих двух схем оперения. 

Типовой вид граничных линий  тго XfS   по-

казан на рис. 3.  

 

 
Рис. 3. Типовой вид граничных линий  тго XfS  : 

1 – расположение ГО на фюзеляже; 
2 – расположение ГО на вершине киля 

 
Если задана величина требуемого диапазона экс-

плуатационных центровок эксптX , то для каждой 

рассматриваемой схемы хвостового оперения можно 

определить потребное значение площади горизон-

тального оперения и, следовательно, площади руля 

высоты и его средней хорды, а также рассчитать 

величину степени продольной статической устойчи-

вости самолета по перегрузке n  и скорости полета 

v  и величину частной производной в
sгоzm , харак-

теризующей эффективность руля высоты. Имея эти 

данные, можно определить потребные значения ча-

стной производной коэффициента шарнирного мо-

мента руля высоты по углу его отклонения в
вшm  из 

требований к градиентам усилий вP  по вертикаль-

ной перегрузке yn  и скорости полета V и к величи-
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не максимальных усилий при балансировке самоле-

та max
балвP  и его перебалансировке при изменении 

режима работы двигателей max
балвP . 

Из требований норм [1, 2] к градиентам yn
вP  и 

V
вP  вытекают требования к минимальным (по абсо-

лютной величине) значениям частной производной 

в
вшm . Полагая, что с помощью роговой аэродинами-

ческой компенсации значение частной производной 

го
вшm  сведено к пренебрежимо малой величине, а 

влияние струй воздушных винтов на коэффициент 

шарнирного момента руля высоты учтено с помо-

щью коэффициента sK , требования к градиентам 

yn
вP  и V

вP  можно записать следующим образом: 

;10 кгс  
S
G           

bS
m

m
KP

n
кр

вв
z

ш
ш

n
в

в
го

в
в

в
y








               (13) 

кгс.  
S
G        

bS
m

m
KP

v
кр

вв
z

ш
ш

v
в

в
го

в
в

в

5,0






               (14) 

Из требования к величине градиента V
вP  (14) и 

из требования к величине диапазона восстановления 

скорости полета при снятии усилий с рычага про-

дольного управления рулем высоты [1, 2] вытекает 

требование к допустимой силе трения в системе 

управления рулем высоты: 

трвбал РкгсVK  5,0 ,                  (15) 

где балV  – исходная балансировочная скорость;  

K – нормируемый процент исходной балансировоч-

ной скорости на рассматриваемых режимах полета. 

Из требований к величинам максимальных уси-

лий max
балвP  и max

балвP  вытекают требования к макси-

мальным (по абсолютной величине) значениям ча-

стной производной в
вшm . При го

вшm  0 эти требова-

ния имеют вид: 

;34
max

max

кгс KqbS           

mKP

sвв

вшшв
в
ввбал



 



           (16) 

кгс. KqbS             

mKP

sвв

вшшв бал
в
ввбал

23

max



 



          (17) 

Величина угла 
балв  рассчитывается по формуле 

в
sго

балz

бал
z

R
в m

m




 ,                    (18) 

в которой величина изменения коэффициента мо-

мента тангажа от изменения режима работы двига-

телей 
балzRm  определяется так, как показано  

на рис. 4. 

 
Рис. 4. Схема определения изменения момента  

тангажа самолета при увеличении  
режима работы двигателей: 

1 – )(yRC , взлетный режим; 

2 – )(yRC , режим малого газа; 

3 – )(
zRm , , взлетный режим; 

4 – )(
zRm ,  или Т, режим малого газа; 

5 – )(
zRm , Т, взлетный режим; 

Т – расположение ГО на вершине киля; 
 – расположение ГО на фюзеляже 

 
Полученные описанным выше способом мини-

мальные и максимальные значения частной произ-
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водной в
вшm  определяют диапазон существования 

этой производной. Если такой диапазон существует 

для каждой из рассмотренных схем хвостового опе-

рения, то предпочтение отдается той схеме, приме-

нение которой дает меньший разброс потребных 

значений частной производной в
вшm . 

Находящееся внутри диапазона существования и 

принятое для реализации на самолете потребное 

значение частной производной в
потрвшm  достигается 

выбором типа и параметров аэродинамической ком-

пенсации руля высоты. Представляется рациональ-

ным следующая процедура такого выбора. 

За основу берется так называемая „конструктив-

ная“ осевая аэродинамическая компенсация руля 

высоты ( вкоS .  0,05). Частные производные в
вшm  и 

го
вшm  при такой величине осевой аэродинамической 

компенсации имеют большие отрицательные значе-

ния [3, 4, 5, 10, 12]. Обозначим их I
ш

в
в

m  и I
ш

го
в

m . 

Для приведения величины частной производной 

I
ш

го
в

m  к нулю требуется применение роговой аэро-

динамической компенсации. Относительную пло-

щадь такой компенсации можно определить по из-

вестным экспериментальным данным [4, 5]. Такая 

величина роговой аэродинамической компенсации 

одновременно снижает и абсолютное значение ча-

стной производной в
вшm . Значения частных произ-

водных в
вшm  и го

вшm  для руля высоты с „конструк-

тивной“ осевой и принятой роговой аэродинамиче-

скими компенсациями обозначим II
ш

в
в

m  и II
ш

го
в

m  

( II
ш

го
в

m   0). Если полученное значение частной 

производной II
ш

в
в

m  превышает по абсолютной ве-

личине потребное значение частной производной 

в
потрвшm , то осевая аэродинамическая компенсация 

увеличивается. Для получения линейной зависимо-

сти )( вш fm в   в пределах максимальных углов 

отклонения руля высоты относительная площадь 

осевой аэродинамической компенсации выбирается 

с учетом того, чтобы при максимальном угле откло-

нения руля высоты его носок не выходил за контур 

профиля горизонтального оперения (рис. 5). Полу-

ченная умеренная осевая аэродинамическая компен-

сация понижает значение частной производной 

II
ш

в
в

m  до значения III
ш

в
в

m , незначительно влияя на 

величину частной производной II
ш

го
в

m  

( III
ш

го
в

m   II
ш

го
в

m ) [3, 4, 5, 10, 12]. 

 

 
Рис. 5. Определение величины осевой 
аэродинамической компенсации руля 

из условия невыхода контура носка руля 
за контур профиля стабилизирующей поверхности 

 

Если полученное таким образом значение част-

ной производной III
ш

в
в

m  все же превышает по абсо-

лютной величине потребное значение частной про-

изводной в
потрвшm , то применяется кинематическая 

сервокомпенсация. Необходимая величина умень-

шения производной в
вшm  определяется формулой 

III
шшш

в
в

в
потрв

в
ксв

mmm  


,             (19) 

где               с
в

в
ксв шксш mKm 


 


.                   (20) 

Здесь ксK   – коэффициент кинематической свя-

зи между углом отклонения сервоповерхности с  и 

углом отклонения руля высоты в ; с
вшm  – частная 

производная коэффициента шарнирного момента 
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руля высоты по углу отклонения сервоповерхности. 

Значения коэффициента ксK   обычно выбира-

ется в диапазоне от –0,3 до –0,7. Значение частной 

производной с
вшm  в первом приближении можно 

рассчитывать по известным методам [9, 10]. Опыт 

показывает, что зависимость )( cш fm в   линейна 

в широком диапазоне углов отклонения сервопо-

верхности и эта линейность сохраняется при откло-

нениях руля высоты до значений maxв  и изменении 

угла атаки горизонтального оперения от значения 

допго
  до значения 

допго
 . 

Так как на раннем этапе проектирования значе-

ния частных производных в
вшm , го

вшm  и с
вшm  опре-

деляются по статистическим данным или рассчиты-

ваются по приближенным формулам, то оконча-

тельное решение о величине относительной площа-

ди роговой вкрS .  и осевой вкоS .  аэродинамических 

компенсаций и величине относительной площади 

сервоповерхности руля высоты всS  принимается 

после получения результатов испытаний модели 

изолированного хвостового оперения самолета в 

аэродинамической трубе. Эта модель должна обес-

печивать варьирование параметров вкоS . , вкрS .  и 

всS  в окрестностях их ожидаемых расчетных зна-

чений. 

 
2. Путевая управляемость 

 
Современные нормы требуют, чтобы при прямо-

линейном установившемся боковом скольжении, 

превышающем диапазон углов скольжения, прису-

щих эксплуатации самолета, но не меньшем, чем 

соответствующий половинному отклонению педа-

лей управления рулем направления или усилию 

управления рулем направления 81,72 кгс, усилия на 

рычагах управления элеронами и рулем направле-

ния должны быть строго пропорциональны углу 

скольжения и соответствующими устойчивости, а 

коэффициент пропорциональности должен нахо-

диться в пределах, необходимых для безопасной 

эксплуатации. При углах скольжения, превышаю-

щих указанные выше, вплоть до угла скольжения, 

соответствующего полному отклонению педалей 

управления рулем направления или усилию управ-

ления рулем направления 81,72 кгс, усилия на педа-

лях руля направления не должны менять знак и для 

увеличения угла скольжения должно требоваться 

увеличение усилий на педалях [1, 2]. Указанные 

требования выполняются, если коэффициент шар-

нирного момента руля направления линейно изме-

няется по углу скольжения в диапазоне углов 

скольжения в области вертикального оперения во  

вплоть до углов скольжения, соответствующих пол-

ному ходу педалей нX . 

Условие работы вертикального оперения в об-

ласти линейного изменения коэффициента шарнир-

ного момента руля направления ншm  по углу 

скольжения во  по аналогии с горизонтальным опе-

рением запишем в следующем виде: 

допдоп вовово
 .                 (21) 

Здесь допво  – минимальное значение угла 

скольжения в области вертикального оперения, до 

которого сохраняется линейное изменение коэффи-

циента боковой силы вертикального оперения воzC  

по углу скольжения во . 

Максимальные значения угла скольжения в об-

ласти вертикального оперения достигаются на ре-

жиме прямолинейного координированного сколь-

жения с максимальным расходом педалей maxнX . В 

случае механической связи между перемещением 

педали и углом отклонения руля направления мак-

симальному перемещению педалей maxнX  соответ-

ствует максимальное значение угла отклонения 

maxн . Нормы рассматривают вывод самолета на 

максимальные углы скольжения рулем направления 
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при симметричной тяге двигателей. Как известно, 

струи воздушных винтов одинакового вращения 

создают в дополнение к боковому скосу  , созда-

ваемому вихревой системой комбинации  

„крыло + фюзеляж“, дополнительное изменение 

бокового скоса потока, который обозначим s . 

Для частичной компенсации угла s  во многих 

случаях используют небольшой угол установки киля 

k  ( k  = 2…3). Следует учитывать также то об-

стоятельство, что поперечные силы, действующие в 

плоскостях вращения воздушных винтов, располо-

женных перед крылом, увеличивают степень путе-

вой статической неустойчивости самолета без вер-

тикального оперения. 

Учитывая вышеизложенное и пренебрегая мо-

ментом рыскания, который создают органы попе-

речного управления, уравнение путевой баланси-

ровки самолета на режиме прямолинейного устано-

вившегося скольжения с углом допво  при макси-

мальном угле отклонения руля направления maxн  

запишем следующим образом: 

 
.0max 





 





 

ннкsвово

воzвовоyR

SL

SСКm

доп

во
водопво б     (22) 

Это уравнение представляет собой уравнение 

граничной линии, отражающей связь между относи-

тельной площадью вертикального оперения воS  и 

относительной площадью руля направления нS  и 

ограничивающей область существования этих кон-

структивных параметров справа. 

Уравнение граничной линии, ограничивающей 

область существования параметров воS  и нS  слева, 

выражает условие путевой балансировки самолета в 

полете с несимметричной тягой. Расчетным случаем  

для турбовинтовых региональных самолетов обычно 

является путевая балансировка самолета на скоро-

сти отрыва на взлете. Так как в этом случае величи-

на угла во  мала, а расход руля направления мак-

симален, то уравнение граничной линии с учетом 

принятых выше исходных положений может быть 

записано следующим образом: 

.0max 




 










ннкsво

воzво
кркр

т

SL

SСК
Sq

ZP во
во

           (23) 

Здесь Р – тяга двигателя; тZ  – расстояние от оси 

тяги двигателя до центра тяжести самолета вдоль 

оси Z. 

Типовой вид граничных линий, описываемых 

уравнениями (22) и (23), показан на рис. 6. С помо-

щью этих граничных линий определяются значения 

параметров воS  и нS , а, следовательно, площадь 

руля направления нS  и его средняя хорда нb . 

 
Рис. 6. Типовой вид граничных линий )( нво SfS  : 

1 – полет со скольжением при симметричной тяге 
двигателей; 2 – полет без скольжения  
при несимметричной тяге двигателей 

 
Требования к максимальному (по абсолютной 

величине) значению производной коэффициента 

шарнирного момента руля направления по углу его 

отклонения н
ншm  вытекает из требования норм к 

величине кратковременных максимальных усилий 

на педалях управления рулем направления maxнР  [1, 

2]. Если 0во
ншm , то это требование имеет вид 

кгс,  qbS            

mKP

нн

ншшн
н
нн

72,81
maxmax



 



            (24) 

где                   

max

max

3,57
1

н

н
ш

Х
K н





.                     (25) 
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Полученное из (24) максимальное значение част-

ной производной н
ншm  представляется рациональ-

ным принимать в качестве искомого потребного 

значения этой производной н
потрншm , так как в этом 

случае облегчается выполнение требования норм, 

которое заключается в том, что самолет должен об-

ладать тенденцией к выходу из скольжения при ос-

вобождении педалей управления рулем направле-

ния, при этом желательно, чтобы величина диапазо-

на углов отклонения руля направления от нейтрали, 

внутри которого самолет не обладает указанной 

тенденцией, была возможно меньшей. Величина 

этого диапазона н  определяется уравнением 

трн
н

потрн ннншнш РqbSKm 2
 ,   (26) 

где трнР  – усилие трения в системе управления 

рулем направления. 

Процедура определения относительных величин 

площадей роговой и осевой аэродинамических ком-

пенсаций и параметров кинематической сервоком-

пенсации руля направления, необходимых для по-

лучения требуемых значений частной производной 

н
потрншm , не отличается от описанной выше проце-

дуры для руля высоты. Опыт практического приме-

нения этой процедуры показал, что вследствие 

большой величины произведения qbSK нншн   

потребные значения частной производной н
потрншm  

в большинстве случаев оказываются неприемлемо 

малыми для стабильного получения этих значений с  

помощью кинематической сервокомпенсации в про-

цессе производства и эксплуатации самолета. В та-

ких случаях проблема решается применением схемы 

пружинного сервокомпенсатора [3, 5, 12]. 

В схеме пружинного сервокомпенсатора система 

управления имеет две степени свободы. Если усилия 

от собственного шарнирного момента сервоповерх-

ности пренебрежимо малы, а с помощью роговой 

аэродинамической компенсации значение частной 

производной во
ншm  сведено к нулю, то уравнения 

равновесия системы управления рулем направления 

в схеме пружинного сервокомпенсатора имеют вид: 

0
)(






qbSK
Р

mm
ннш

спр
сшнш

н

с
н

н
н

;    (27) 

),( спрн РР                           (28) 

где )( спрР   – приведенное к педалям усилие обжа-

тия пружинной тяги, имеющей, как правило, значи-

тельную начальную затяжку. 

Из уравнения (27) может быть найдено потреб-

ное значение частной производной с
потрншm , необ-

ходимое для определения размеров сервоповерхно-

сти руля направления: 

с
нпотршm   

max
max

max

( )
н
нпотр н

пр с
нш

ш н н

с

Р
m

K S b q
 

 

  


            (29) 

Здесь   
)(3,57

1

max

max

нн

н
ш X

K н 





,                (30) 

где )(max ннX   – максимальное перемещение педа-

ли, необходимое для отклонения руля направления 

на угол maxн  при нейтральном положении серво-

поверхности ( 0с ). Обычно  

)(max ннX   = 0,8…0,7 maxнX . 

В схеме пружинного сервокомпенсатора руль 

направления может быть отклонен на максимальный 

угол на любой скорости полета в пределах установ-

ленных для самолета ограничений. Это создает про-

блему больших нагрузок на вертикальное оперение. 

Проблема может быть решена путем введения авто-

матической системы ограничения максимального 

угла отклонения сервоповерхности maxс  по сигна-

лу скорости полета или сигналу угла отклонения 

закрылков. 
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3. Поперечная управляемость 
 

Современные нормы требуют, чтобы до момента 

наступления сваливания самолета была обеспечена 

возможность создавать и устранять крен и рыскание 

прямым действием рычагами управления [1, 2]. 

Летчик оценивает действие по устранению крена 

как прямое, если в процессе этого действия коэффи-

циент шарнирного момента элеронов, а, следова-

тельно, и усилие на рычаге управления элеронами, 

не изменяет знак вплоть до достижения угла атаки 

сваливания s . Это условие будет выполняться в 

том случае, когда срыв потока на крыле начинается 

вне элеронной части крыла, и при этом в момент 

начала срыва потока на крыле ( доп ) элеронная 

часть крыла имеет некоторый запас  ээ Z  сверх 

допустимого угла атаки крыла доп . Так как реко-

мендуется, чтобы величина запаса по углу атаки 

крыла между s  и доп  была не менее 2…3 [1], то 

в первом приближении примем такую же величину 

запаса и для угла  ээ Z , измеренного в сечении 

крыла, соответствующем середине размаха элерона. 

У прямого крыла конечного размаха угол атаки 

сечений крыла  Zсеч  изменяется по размаху кры-

ла. Методы расчета циркуляции, коэффициентов 

подъемной силы и углов атаки в сечениях по разма-

ху крыла давно известны [13, 14]. Характер этих 

зависимостей определяется, в основном, сужением 

крыла. Для сужений крыла порядка 2…3, обычно 

встречающихся на турбовинтовых региональных 

самолетах, типовая зависимость  Zсеч  при отсут-

ствии вращения по крену  0x  иллюстрируется 

графиком 5, показанным на рис. 7.  

На угле атаки крыла доп  углы атаки сечений 

крыла не должны превышать допустимых углов ата-

ки профилей крыла, установленных в этих сечениях. 

Для случая 0x  это условие иллюстрируется 

графиками 5 и 2 рис. 7. 

 
Рис. 7. Типовой вид зависимостей текущих  
и допустимых углов атаки сечений крыла  

от относительного размаха крыла: 
1 –  Zдоп , крыло с предкрылком; 
2 –  Zдоп , крыло без предкрылка; 
3 –  Zсеч  крыло без геометрической крутки,  

            0x ; 
4 –  Zсеч  крыло с геометрической круткой,  

           0x  

5 –  Zсеч  крыло без геометрической крутки,  
            0x  

 
При наличии вращения по крену у полукрыла, 

идущего вниз, углы атаки сечений крыла увеличи-

ваются. На основании имеющегося опыта можно 

принять, что при создании и устранении крена в 

процессе приближения к сваливанию расход элеро-

нов не должен превышать одной трети максималь-

ного расхода. Тогда увеличение угла атаки в сече-

ниях опускающегося полукрыла в первом прибли-

жении можно рассчитать по формуле 

  max3,03,57 э
x

x
xсеч

х

э

m

m
V
Z








 .       (31) 

Типовая зависимость  Zсеч  для случая 0x  

иллюстрируется графиком 3, показанным на рис. 7. 

Видно, что наличие вращения вызывает отрыв пото-

ка на консольной части размаха крыла. Переместить 

начало отрыва потока к корню крыла и приблизить 

значения углов  Zсеч  к значениям углов  Zдоп  

можно введением геометрической крутки консоль-

ной части крыла (график 4 на рис. 7). Для оконча-

тельного решения проблемы могут понадобиться 

средства, увеличивающие допустимый угол атаки 

сечений крыла: отогнутый вниз носок крыла, фик-

сированная профилированная щель в носке крыла, 

2Z/L 
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щелевой выдвижной предкрылок и др. [5, 15]. Уве-

личение допустимых углов атаки до требуемых зна-

чений с помощью выдвижного щелевого предкрыл-

ка на консольной части размаха крыла иллюстриру-

ется графиком 1 на рис. 7. На этом же рисунке пока-

зан запас до допустимого угла атаки на середине 

элеронной части размаха крыла э . Этот запас 

обеспечивает линейное изменение коэффициента 

шарнирного момента элерона по углу атаки элерон-

ной части крыла и, следовательно, отсутствие пере-

мены знака усилий на рычаге управления элеронами 

при создании и устранении крена в процессе при-

ближения самолета к сваливанию. 

Характеристики поперечной управляемости тур-

бовинтовых региональных самолетов должны соот-

ветствовать требованиям норм как в полете с сим-

метричной тягой двигателей, так и в случае отказа 

одного из двигателей.  

Так как в случае отказа двигателя к управляю-

щему действию элеронов, отклоняемых летчиком, 

может быть добавлено действие интерцептора, от-

клоняемого на соответствующем полукрыле автома-

тической системой по сигналу отказа двигателя, то 

размеры элеронов можно определить, исходя из 

требований к характеристикам поперечной управ-

ляемости при симметричной тяге двигателей. Опре-

деляющим среди таких требований является требо-

вание обеспечить вывод самолета из установивше-

гося разворота с креном 30 и ввод в разворот про-

тивоположного направления с креном 30 при пово-

роте штурвала не более чем на 90 за время не более 

7 с на различных режимах полета, в том числе и на 

режиме захода на посадку [1, 2]. Значение частной 

производной эxm , обеспечивающее выполнение 

этого требования, в первом приближении можно 

определить из уравнения установившегося враще-

ния самолета по крену 

0
2 max
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где 
норм  = 60; нормt  = 6 с; неустК   1,2 ( неустК  – 

коэффициент, учитывающий замедляющее влияние 

поперечного момента инерции самолета). 

Запас поперечного управления при боковом 

скольжении (вплоть до углов скольжения, которые 

могут потребоваться в обычных эксплуатационных 

условиях) должен допускать ограниченное манев-

рирование и парирование порывов ветра [1, 2]. 

Примем, что это требование выполняется, если на 

режиме прямолинейного установившегося скольже-

ния самолета с симметричной тягой максимальный 

угол отклонения элеронов достигается одновремен-

но с достижением максимального угла отклонения 

руля направления. Тогда максимально допустимую 

величину степени поперечной статической устойчи-

вости самолета 
maxxm  можно определить из уравне-

ния 

.0max

maxmax max
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нx

эxx

н

э
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mm
              (34) 

Степень поперечной статической устойчивости 

самолета обеспечивается выбором угла поперечного 

V крыла.  

Вследствие невысокой надежности расчетных 

способов определения величины частной производ-

ной 
xm  для комбинации „крыло + фюзеляж“ при 

различном расположении крыла на фюзеляже (в 

схемах „высокоплан“ и „низкоплан“) этот выбор 

приходится выполнять по результатам испытаний 

модели проектируемого самолета в аэродинамиче-

ских трубах при различных углах поперечного V 

крыла. Выбранное значение угла поперечного V 

крыла, обеспечивающее максимально допустимую 

степень поперечной статической устойчивости са-

молета, целесообразно принять в качестве основно-

го значения для дальнейших расчетов, т.к. в этом 

случае облегчается выполнение требования норм к 

поперечной статической устойчивости самолета, 
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определяемой как тенденции поднять опущенный 

конец крыла при освобождении рычага поперечного 

управления в условиях скольжения [1, 2]. 

Имея значение частной производной э
потрxm  

можно с помощью известных методов определить 

геометрические параметры элерона эS  и эb , необ-

ходимые для определения потребного значения ча-

стной производной коэффициента шарнирного мо-

мента элерона по углу его отклонения э
эшm . Требо-

вание к максимальному (по абсолютной величине) 

значению производной э
эшm

max
 вытекает из требо-

ваний к величине максимальных кратковременных 

усилий на рычаге управления элеронами [1, 2]. Если 

с помощью роговой аэродинамической компенсации 

значение частной производной э
эшm  сведено к ну-

лю, то при одинаковых значениях максимальных 

углов отклонения элерона вверх и вниз это требова-

ние записывается следующим образом: 

,232

maxmaxmax
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В формуле (36) максимальное значение линейно-

го перемещения штурвала maxэX  соответствует от-

клонению штурвала с выбранным радиусом на угол 

не более 90. 

Как и в случае руля направления, полученное 

максимальное значение частной производной 

э
эшm

max
 целесообразно принять в качестве искомого 

потребного значения этой производной, т.к. в этом 

случае уменьшается диапазон углов отклонения 

элеронов, внутри которого вследствие сил трения 

отсутствует тенденция поднять опущенный конец 

крыла на режиме скольжения при освобождении 

рычага управления элеронами. 

Дальнейшая процедура определения величин от-

носительных площадей роговой и осевой аэродина-

мических компенсаций элеронов и параметров ки-

нематической сервокомпенсации элеронов не отли-

чается от изложенной ранее для руля высоты. 

Используя полученные данные, следует прове-

рить, выполняется ли при выбранном значении по-

перечного V крыла требование норм к боковой ди-

намической устойчивости самолета, которое заклю-

чается в том, что связанные боковые колебания (ти-

па „голландский шаг“) должны надежно демпфиро-

ваться при освобожденных рычагах управления и 

должны парироваться обычными действиями основ-

ными рычагами управления без необходимости при-

менения исключительного мастерства пилота [1, 2]. 

Надежного демпфирования боковых колебаний са-

молета при освобожденных рычагах управления 

можно достичь включением имеющейся на самолете 

системы автоматического управления полетом или 

ее подсистемы (например, задействовать функцию 

только демпфера рыскания). Оценка сложности па-

рирования боковых колебаний летчиком может быть 

дана только в процессе экспериментов на исследо-

вательско-пилотажном стенде (ИПС). В случае по-

лучения неудовлетворительной оценки требуется 

изменение угла поперечного V крыла в сторону по-

нижения степени поперечной статической устойчи-

вости самолета. При этом несколько расширится 

диапазон углов отклонения элеронов, внутри кото-

рого самолет не будет обладать тенденцией к выхо-

ду из скольжения при освобождении рычага управ-

ления элеронами, что также должно быть оценено 

летчиком на ИПС. 

Соответствие характеристик поперечной управ-

ляемости и поведения самолета требованиям норм 

для случая отказа двигателя обеспечивается, при 

необходимости, выбором размеров интерцептора и 

алгоритма автоматического управления им по сиг-

налу отказа двигателя. 
 

Выводы 
 
1. В изложенном методе определение типа и па-
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раметров аэродинамической компенсации органов 

управления турбовинтового регионального самолета 

неразрывно связано с определением типа и парамет-

ров его хвостового оперения и органов управления. 

2. Определение типа и параметров аэродинами-

ческой компенсации органов управления самолета 

базируется на закономерностях, установленных пу-

тем обобщения экспериментальных данных и отра-

жающих условия линейного изменения коэффици-

ентов шарнирных моментов органов управления по 

углу атаки и углу скольжения и углам отклонения 

органов управления и их сервоповерхностей. 

3. При определении типа и параметров хвостово-

го оперения и органов управления самолета наряду с 

использованием закономерностей, относящихся к 

шарнирным моментам органов управления, исполь-

зуется метод, позволяющий достаточно корректно 

определять влияние работающих турбовинтовых 

двигателей на продольные аэродинамические харак-

теристики самолета и степень его продольной ста-

тической устойчивости, в том числе при различном 

расположении горизонтального оперения относи-

тельно струй воздушных винтов. 

4. Метод предназначен для использования на  

раннем этапе проектирования турбовинтовых ре-

гиональных самолетов. 
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ОПРЕДЕЛЕНИЕ ТОЛЩИНЫ СТРУЖКИ ПРИ ГЛУБИННОМ ШЛИФОВАНИИ  
С ПОМОЩЬЮ ПЛАНЕТАРНО-ШЛИФОВАЛЬНОЙ ГОЛОВКИ 

 
Определена функциональная связь толщины стружки от глубины резания и других параметров шлифо-
вания при помощи планетарной шлифовальной головки, обеспечивающих благоприятные условия 
стружкообразования за счет возможности проявления адсорбционного эффекта Ребиндера. 
 

технологические параметры, глубинное шлифование, адсорбционный слой, припуск, глубина, аб-
разивные зерна, планетарно-шлифовальная головка, смазочно-охлаждающие технологические 
среды 

 
Введение 

 

Исследованию процесса возникновения шлифо-

вочного брака (микротрещины, прижоги, разупроч-

нение поверхностного слоя и т.п.) при изготовлении 

деталей авиационно-космической техники посвяще-

ны многие работы. Однако до настоящего времени 

эта проблема не имеет фундаментальной базы. Это 

обусловлено тем, что физические процессы, проте-

кающие в зоне контакта абразивного инструмента с 

обрабатываемым материалом, очень сложны, мно-

гообразны и трудно поддаются прямому изучению. 

Поэтому очень важно установление взаимосвязи 

технологических, кинематических и конструкцион-

ных параметров процесса шлифования деталей 

авиационно-космической техники (например, замка 

лопатки турбины елочного типа), обеспечивающих 

благоприятные условия стружкообразования. 

Формулировка проблемы. Целью данной ста-

тьи является определение зависимости толщины 

стружки, снимаемой абразивным зерном ПШГ, от 

глубины резания.  

На основе анализа [1, 2] кинетики механохимиче-

ских процессов, протекающих в контактной зоне 

при шлифовании, были разработаны [3] критерии 

оценки “необходимых” и ”достаточных” условий 

для наиболее полного протекания адсорбционного 

взаимодействия поверхностно-активных веществ 

СОТС с ювенильными участками обрабатываемой 

поверхности в контактной зоне (эффект Ребиндера). 

Таковыми критериями являются: 

1. Критерий необходимости: количество к  мо-

лекул среды, подводимой (или поступающей) в кон-

тактную зону к (вскрываемым режущими абразив-

ными зернами) ювенильным участкам поверхности, 

не должно быть меньше количества ад  молекул, 

необходимых для образования адсорбционного 

слоя. Аналитически этот критерий выражается со-

отношением: 






ад
к ,                               (1) 

где )10010( ...  – константа, величина, которой 

зависит от физико-химических свойств СОТС и об-

рабатываемого материала, а также от температур-

ных условий контактной зоны. 

2. Критерий достаточности: промежуток времени 

рΔτ  между двумя последовательными актами съе-

ма стружки с одного и того же участка обрабаты-

ваемой поверхности должен быть не меньше, чем 

латентный период х  времени развития эффекта 

Ребиндера, который в первом приближении можно 

считать равным времени образования хемосорбци-

онного слоя, т.е.  

 А.А. Горбачев 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 5 (41)
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1
Δτ

Δτ
 rS

х

р .                             (2) 

Выполнение критериальных условий (1) и (2) в 

общем случае может быть обеспечено тремя путя-

ми: увеличением р (кинематический способ), 

уменьшением х (физико-химические методы) и 

увеличение р при одновременном уменьшении х 

(комбинированные методы). 

С практической точки зрения наиболее интерес-

ным представляется кинематический метод обеспе-

чения критериальных условий (1) и (2), ибо с одной 

стороны его применение возможно на серийном 

станочном оборудовании, а с другой – он может 

стать основой для разработки более прогрессивного, 

принципиально нового оборудования. 

Одним из параметров реализации кинематиче-

ского метода обеспечения критериальных условий 

может стать метод шлифования плоских поверхно-

стей с помощью планетарной шлифовальной голов-

ки (ПШГ), принципиальная схема которой пред-

ставлена на рис. 1.  

1    

3    
4    

5    

6    

2    

и    з    д    е    л    и    е    t  
  

S    д    е    т    

w    г    

V    к    р    

 
 
 

 
ПШГ состоит из шпинделя 1, на котором жестко 

закреплено водило 2, несущее на валах 3 абразивные 

круги 4 и сателлиты 5 с возможностью обкатки сол-

нечного колеса 6. При вращении шпинделя 1 с во-

дилом 2 сателлиты 5, обкатывая солнечное колесо 6, 

сообщают абразивным кругам 4 вращательное дви-

жение, состоящее из вращения вокруг оси шпинделя 

1 и собственной. 

Решение проблемы 
 

Скорости вращения ПШГ и абразивных кругов, а 

также продольную подачу детали считаем постоян-

ными величинами. Воспользуемся расчетной схе-

мой, представленной на рис. 2. 

Через произвольный промежуток времени  об-

рабатываемая деталь переместится в направлении 

Рис. 1. Принципиальная схема шлифования плоских поверхностей с помощью ПШГ 
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шлифовальной головки на расстояние =FG, а шли-

фовальная головка в свою очередь повернется на 

угол . 

Так как угловая скорость абразивных кругов го-

раздо выше угловой скорости шлифовальной го-

ловки и линейной скорости перемещения обраба-

тываемой детали, то можно считать, что в течение 

промежутка времени между двумя последователь-

ными актами съема стружки абразивными зернами, 

стоящими друг за другом в «затылок», шлифоваль-

ная головка и обрабатываемая деталь будут непод-

вижны.
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E    
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m    a    x    
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S    д    е    т    
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Находящийся в данном положении абразивный 

круг 1, вращаясь с угловой скоростью кр, снимет 

слой металла, максимальная толщина которого вы-

разится отрезком CD. При этом глубина резания t 

будет равна отрезку CH. Следовательно, нам необ-

ходимо определить зависимость CD от CH. 

Очевидно, что можно CD выразить как  

''
гг СОDOCD  ,                           (3) 

где DOг
’ –  радиус шлифовальной головки Rг, а ве-

личину СОг
’ можно выразить из  COг

’B: 




sin
' BCСОг ,                               (4) 

где ВС=АС–АВ; 

АВ=FG==Sдет – расстояние за которое пере-

местится обрабатываемая деталь за промежуток 

времени . 

   22 AGGOCOAC гг   – 

катет СОгА; 




6180
60

2






 г

г n
n

               (5) 

где  – угол на который повернется шлифовальная 

головка за промежуток времени . 

Таким образом: 

Рис. 2. Расчетная схема для определения зависимости max
za  от t 

f 

Wкр 

W 
 

F     D    G 
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   





sin

22
/ ABAGGОСО

DOCD гг
г   (6) 

или 

 
 6sin

22
max






г

детгг
гz

n

StRR
Ra .       (7) 

Зависимость (7) не является однозначной зави-

симостью max
za  от t, так как в ней присутствует еще 

одна переменная величина – промежуток времени . 

Избавимся от нее, найдя, как глубина резания t за-

висит от времени . 

Для этого выразим отрезок CD с одной стороны 

из СDM, в котором CD является гипотенузой 

(рис. 2), а другой стороны как разность отрезков 

Oг
/D и Ог

/С, и затем приравняем эти выражения, ис-

ключив из них CD. 

Из CDM 




cos
CMCD .                               (8) 

Чтобы найти СМ, обратимся к рис. 2:  

СМ=СН–МН или CM=BF–EF, так как СН=CF, 

MH=EF. Отрезок EF является глубиной резания t. 

Отрезок EF найдем из следующего соотношения: 

EOFOEF гг
//  ,                         (9) 

где отрезок Ог
/Е можно найти из DOг

/Е: 

 cosDОЕО /
г

/
г .                      (10) 

Отрезки Ог
/F и Ог

/D являются радиусами шлифо-

вальной головки Rг. 

Таким образом: 

  cosгг RRtСМ .                (11) 

Подставляем полученное уравнение (11) в урав-

нение (8): 

 





cos
cosгг RRt

CD .                (12) 

Теперь выразим CD другим способом – как раз-

ность отрезков Ог
/D и Ог

/С. Отрезок Ог
/D – радиус 

шлифовальной головки, отрезок Ог
/С можно найти 

из СОг
/Ог по теореме косинусов: 

     
    ,cos2 //

2/22/

СООООСО

ООСОСО

ггггг

гггг



            (13) 

где              САОСОО ггг coscos /  

   
СО

AGGОСО
СО

АС
г

гг

г

22 
 . 

Тогда 

 
 

2
1

22

22
/

2 


















tRRS

SR
CO

ггдет

детг
г     (14) 

или 

     
   

2
1

22

/2/2
/ 2






















AGGOCO

OOOOCO
CO

гг

ггггг
г . 

Следовательно, отрезок CD будет равен: 

 

 

2
1

22

22

2


























tRR

S
SR

RCD

гг

дет

детг

г  .            (15) 

Приравниваем полученные выражения (12) и 

(15), чтобы получить уравнение с двумя перемен-

ными: глубина резания t и промежуток времени  

 

 

   .
2

cos
cos

2
1

22

22

























tRRS

RS
R

RRt

ггдет

гдет
г

гг

   (16) 

Упростим выражение (16) и запишем его в виде 

квадратного уравнения с переменной  tRг  : 

 

  .2

cos

22

22
2

tRRS

RS
tR

ггдет

гдет
г














              (17) 

Введем замену: 

a
2cos

1 ; 

  bRS гдет  22 ; 

cSдет 2 ; 
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  xtRг  2 . 

Тогда наше уравнение (17) запишется в виде: 

    02 222222  гRcbxbacxa .   (18) 

Найдем корни квадратного уравнения (18) и вы-

разим из них зависимость глубины резания t от вре-

мени : 

 

   
,

2

42

2
2

2

222222

2

2

2,1

a

Rcbabac

a
cbax

г












     (19) 

2,12,1 xRt г  .                            (20) 

Подставляем корни (19) уравнения (18) в форму-

лу (20), после несложных преобразований получим 

зависимость для определения глубины резания: 

.

2

42

2
2 2

1

2

22224

2

2

2,1



































a

Rcacbac

a
cba

Rt

г

г

     (21) 

Однако чтобы получить зависимость max
za  от  t 

из выражения (7), необходима явная зависимость 

времени  от глубины резания t. Получить такую 

зависимость из выражения (21) слишком сложно, 

поэтому зависимость максимальной толщины 

стружки, снимаемой одним абразивным зерном, от 

глубины резания запишется в виде системы (22) из 

двух уравнений:  max
za  и  t . 

 
 

















;

;
6sin

2,1

22
max

eRt
n

SeR
Ra

г

г

детг
гz           (22) 

где 

2
1

2

22224

2

2

2
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
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a
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Очевидно, что применение зависимости (22) не 

вполне удобно на практике из-за своей громоздко-

сти. Необходимо упростить полученную зависи-

мость, не снижая при этом точности результата. Для 

этого воспользуемся системой уравнений (22), что-

бы построить графическое отображение зависимо-

сти max
za  от t (рис. 3) для конкретных режимов об-

работки.  

Аппроксимировав полученные графики, мы 

сможем получить более простую зависимость (рис. 

4). 

Результаты вычислений представлены на графи-

ках (рис. 3). 
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Рис. 4. Линейная зависимость max

za  от t 

 

В качестве исходных данных для расчета прини-

маем: диаметр планетарной головки Dг= 435 мм и 

частоту вращения планетарной шлифовальной го-

ловки nг= 1250 об/мин.  

Расчеты ведем для промежутка времени = 

= 0,0008…0,002 с, что соответствует глубинам реза-
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ния t = 1..8 мм.  

Продольную подачу детали Sдет задаем в преде-

лах 100…800 мм/мин. 

При аппроксимации с погрешностью 2…7% по-

строенных по расчетам графиков получаем прямые 

линии (рис. 4), которые в общем виде можно опи-

сать формулой   21 kxkxy  .  

Таким образом, система уравнений (22), описы-

вающая зависимость max
za  от t, на практике может 

быть упрощена до линейного уравнения: 

21
max kxkaz  .                         (23) 

Коэффициенты уравнения (23) зависят от режи-

мов резания и с достаточной степенью точности 

могут быть вычислены по формулам: 

   
12

1
max

2
max

1 tt
aa

k zz



 ,                     (24) 

  111
max

2 ktak z  .                        (25) 

где параметры  2max
za ,  1max

za , t2 и t1 определяют-

ся из зависимости (22) для моментов времени 

2=0,002 с и 1=0,0016 с. 

Для применения зависимости (23) на практике 

необходимо составить таблицы или номограммы 

для нахождения коэффициентов k1 и k2 в зависимо-

сти от различных режимов резания и геометриче-

ских размеров абразивного инструмента. 

Анализ зависимости (23) и ее графического ото-

бражения на рис. 4 показывает, что при относитель-

но невысоких скоростях перемещения обрабатывае-

мой детали (Sдет< 200 мм/мин) величина max
za  прак-

тически не зависит от глубины резания t и лежит в 

пределах до 0,00178 мм.  

Однако, при дальнейшем увеличении продоль-

ной подачи угол наклона аппроксимированной  

 

прямой, характеризующей зависимость max
za  от t, 

резко возрастает, но остается линейной. 

 

Заключение 
 

Выражения (23) – (25) устанавливают взаимо-

связь глубины резания от режимов обработки при 

помощи планетарной шлифовальной головки, кото-

рые обеспечивают благоприятные условия стружко-

образования. 
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ДИАГНОСТИРОВАНИЕ ТЕХНИЧЕСКОГО СОСТОЯНИЯ СИСТЕМЫ 
АВТОМАТИЧЕСКОГО УПРАВЛЕНИЯ В ДИНАМИЧЕСКОМ РЕЖИМЕ 

 
Рассмотрен подход к разработке новых типов диагностических моделей RML-моделей, позволяющих 
диагностировать техническое состояние САУ ЛА при наличии не измеряемых внешних возмущений в 
динамическом режиме. Разработанная диагностическая RML-модель для системы позволяет достоверно 
определять техническое состояние САУ ЛА находящегося в вынужденном движении. Полученная мо-
дель расширяет возможности сигнально-параметрического подхода и позволяет на более ранних этапах 
определять отклонения параметров функциональных элементов. 
 
отказоустойчивая система, диагностические модели, робастные диагностические модели, лета-
тельный аппарат, наблюдатели состояния, переменные состояния 
 

Введение 
 

В последнее время, наряду с тестовыми метода-

ми определения технического состояния систем ав-

томатического управления (САУ) летательными 

аппаратами (ЛА), более широкое применение полу-

чают функциональные методы – техническое со-

стояние САУ ЛА определяется в процессе непо-

средственного функционирования системы без ис-

пользования специальных режимов роботы или тес-

тов, что приводит к появлению ошибок первого и 

второго рода, т.е. фиксируется отказ в САУ ЛА при 

ее работоспособном состоянии, и отсутствие отказа 

при его наличии в системе [1]. 

Подобные ситуации встречаются в процессе 

функционального диагностирования систем управ-

лении динамическими объектами, к которым отно-

сятся ЛА, функциональные системы которых под-

вержены появлению отказов и влиянию внешней 

среды [2]. Для решения задачи диагностирования 

технического состояния САУ ЛА применяется сиг-

нально-параметрический подход [3]. Суть этого 

подхода заключается в том, что задача определения 

технического состояния разбивается на четыре 

взаимосвязанные подзадачи: обнаружение отказа, 

поиск места отказа, установление класса отказа и 

определение вида отказа. Для каждой задачи диаг-

ностирования строятся диагностические модели 

(ДМ), представляющие собой особый класс матема-

тических моделей, которые связывают прямые и 

косвенные признаки отказов. Полученные ДМ объе-

диняются в иерархию ДМ, причем на нижнем уров-

не иерархии находятся ДМ определения видов отка-

за, а на верхнем – ДМ обнаружения отказа. 

Сигнально-параметрический подход достаточно 

апробирован на различных объектах при их свобод-

ном движении (случаи параметрического возмуще-

ния) [4 – 5]. Также рассмотрены случаи применения 

подхода при вынужденном движения САУ ЛА, для 

случая когда возмущение представимо в виде неко-

торой аналитической зависимости и при наличии 

возможности применения расширенного наблюда-

теля состояния [6 – 7]. Однако на данный момент 

времени недостаточно полно рассматривалась воз-

можность применения сигнально-параметрического 

подхода для систем, подверженных внешним не 

контролируемым возмущениям. 

Постановка задачи. Так как в большинстве слу-

чаев диагностическое обеспечение реализуется на 

микропроцессорной технике, то будим рассматри-

вать дискретную систему управления, которая пред-

ставлена следующей математической моделью: 

 С.Н. Фирсов, И.В. Бычкова, А.Н. Таран 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 5 (41)
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0 max

( 1) ( ) ( ) ( ) ( ) ( );

( ) ( ) ( );

(0) , 0, ( ) ,

      
  


  

x к A x k B u k f k

y k C x k

x x k u k u

         (1) 

где ( ) nx k R  – вектор состояния системы; 

( ) mu k R , ( ) ly k R  – вектор управления и вектор 

измерения (выхода); ( )A  , ( )B  , ( )C   – матрицы 

состояния, управления и выхода соответственно; 

( )f k  – внешнее возмущение;   – параметр отказа. 

Рассматриваемая система (1) подвержена воздей-

ствию внешних возмущений ( )f k . Считается, что 

при работе системы доступны измерению процессы 

( )u k  и ( )y k , а ( )x k  и ( )f k  – недоступны. Рассмат-

ривается задача получения ДМ обнаружения отказа 

в системе (1). 

Выбор типа ДМ зависит от вида решаемой зада-

чи и ограничений, накладываемых на временные, 

количественные и качественные характеристики 

процесса диагностирования. Для рассматриваемой 

системы (1) предпочтительнее использовать ДМ с 

произвольной динамикой – ML-модель [8]. Особен-

ность использования ML-модели заключается в том, 

что для воспроизведения номинального функциони-

рования системы (1) используется наблюдатель со-

стояния – наблюдатель Люенбергера: 

0

max

( 1) ( ) ( ) ( ( ) ( ));

( ) ( ), (0) ;

, ( ) ,

     
  


 

  

 
x k Ax k Bu k L y k y k

y k Cx k x x

k k u k u

      (2) 

где ( ) nx k R  – вектор состояния наблюдателя, 

служащий оценкой состояния системы; ( ) ly t R  – 

вектор выхода; ( )L t  – n l  матрица коэффициентов 

обратной связи по невязке между выходами систе-

мы и наблюдателя. 

Для исследования работы ML-модели рассмот-

рим ошибку оценивания ( ) ( ( ) ( ))k x k x k    , кото-

рая является косвенным признаком возникновения 

отказа в системе (если выполняется условие 

0( )t   , то в системе нет отказа, в противном слу-

чае в системе имеет место отказ, где 0  – признак 

возникновения отказа) для случая измерения пара-

метров без шумов:  

0 0 0

( ) ( ( ) ( )) ( ) ( ) ( )

( ( ) ) ( ) ( );

(0) , 0.

       

   

     





k A LC x k A LC x k

B B u k f k

x x k

    (3) 

Как видно из уравнения (3), источниками откло-

нения ( )t  являются начальное рассогласование 

0 0 0x x    , параметрическое возмущение (измене-

ние параметров матриц ( )A  , ( )B  , ( )C  ), внеш-

нее возмущение. 

Таким образом, классические ДМ не в состоянии 

дать достоверную информацию о техническом со-

стоянии объекта диагностирования. Поэтому необ-

ходимо разработать ДМ чувствительные к измене-

нию параметров системы и робастные к внешним не 

контролируемым возмущениям. 

 
Диагностические модели, 

не чувствительные к внешним 
возмущениям 

 
На рис. 1 представлена структурно-функцио-

нальная схема реализации ML-модель для задачи 

обнаружения отказа в исследуемой системе. Предпо-

ложим, что справедлива следующая гипотеза: за вре-

мя диагностирования системы в ней не возникают 

отказы. Для устранения влиянии системы диагности-

рования на динамические свойства САУ ЛА форми-

руем ограничения на время диагностирования: 

пп д вt t t  ,                              (4) 

где ппt  – время переходного процесса объекта диаг-

ностирования; дt  – время, затрачиваемое на диагно-

стирование САУ ЛА; вt  – время, затрачиваемое на 

восстановление объекта диагностирования. 

Для случая кратных отказов в условие (4) необ-

ходимо ввести параметр кратности отказов: 

( ) /пп д вt t t n  ,                          (5) 

где n  – кратность отказов.  
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Рис. 1. Структурно-функциональная схема обнаружения отказа с использованием ML-модели 
 
Анализ уравнения (3) показал, что отклонение 

выхода объекта диагностирования от номинального 

поведения (выхода наблюдателя Люенбергера) воз-

никает как из-за изменения параметров САУ ЛА, 

так и из-за наличия внешних не контролируемых 

возмущений. 

Рассмотрим уравнение (3) в ( 1)k  -й момент 

времени: 

( 1) ( ( ) ( )) ( 1)

( ) ( 1)

( ( ) ) ( 1) ( 1).

       

   

     


k A LC x k

A LC x k

B B u k f k

            (6) 

Так как на время диагностирования наложены 

ограничения (4) – (5), то справедливо тождество: 

0

( ) ( 1) ( 2) ( ),

( ) [0, ].

      

  



д

f k f k f k f k N

T k N t
       (7) 

Вычтем из уравнения (6) уравнение (3), учитывая 

гипотезу (7): 

( 1) ( 1) ( ) ( ( ) ( ))

( ( 1) ( )) ( )( ( ) ( 1))

( ( ) )( ( 1) ( ));

(0) .0

           

       

    

  

 
k k k A LC

x k x k A LC x k x k

B B U k U k
     (8) 

Предположим, что в системе (3) возникают отка-

зы, для которых справедливо неравенство: 

2
i i   .                           (9) 

Если условие (9) выполняется, то в системе 

управления (3) возник малый отказ, если нет – 

большой. При возникновении малых отказов, что 

имеет место в реальных системах для множества 

видов отказов, связанных с дрейфами, износом, ста-

рением, матрицы уравнений возмущенного движе-

ния (8) можно представить следующим образом: 

( ) ;

( ) ;

( ) ,

   

   

   

i i

i i

i i

A A A

B B B

C C C

                        (10) 

где i
i

AA 



, i
i

BB 



, i
i

CC 



 – производные 

матриц состояния, управления и выхода по i-му 

классу отказа; i  – величина изменения i-го класса 

отказа; A, B, C – номинальные значения матриц (при 

условии отсутствия отказов в системе) состояния, 

управления и выхода. 

Подстановкой матриц (10) в систему (8) получе-

но: 

( ) ( )( ( ) ( ))

( ) ( ) ( ) ,

      

      



i i i

k 1 A LC x k x k

A LC x k B U k
          (11) 

где ( ) ( 1) ( )x k x k x k    ; 

( ) ( 1) ( )x k x k x k      ; ( ) ( 1) ( )U k U k U k    . 

Система уравнений (11) представляет собой но-

вый класс диагностических моделей, состояние ко-

торой определяется только параметрами системы (1) 

и задающими воздействиями.  

Таким образом, получен новый класс ДМ ро-
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бастных к внешним неконтролируемым возмущени-

ям – RML-модели. 

Полученная RML-модель позволяет диагности-

ровать техническое состояние САУ ЛА, находящей-

ся под влиянием внешних неконтролируемых воз-

мущений.  

Эквивалентная структурно-функциональная схе-

ма RML-модели представлена на рис. 2. 

Рис. 2. Структурно-функциональная схема обнаружения отказа в системе c применением RML-модели 
 

Выводы 
 

Разработанная диагностическая RML-модель по-

зволяет достоверно определять техническое состоя-

ние систем автоматического управления летатель-

ными аппаратами, находящейся в вынужденном 

движении.  

Полученная модель расширяет возможности 

сигнально-параметрического подхода и позволяет 

на более ранних этапах определять отклонения па-

раметров функциональных элементов. 
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АЭРОДИНАМИКА  РОТОРОВ  ДАРЬЕ  И  САВОНИУСА 
 

Анализируются проблемы, связанные с математическим моделированием нестационарных течений при 
обтекании роторов ветроагрегатов: запись исходных уравнений, выбор модели турбулентности, построе-
ние сетки, тестирование численной методики, обработка и визуализация результатов. Для решения урав-
нений Навье-Стокса несжимаемой жидкости в произвольных неортогональных координатах на подвиж-
ных структурированных сетках применяется метод искусственной сжимаемости. Численный алгоритм 
построен на базе схемы Roe. Обсуждаются результаты компьютерного моделирования роторов ветроаг-
регатов Дарье и Савониуса. Анализируется полученная вихревая структура обтекания, аэродинамические 
характеристики лопастей, изменения во времени угловой скорости роторов под действием набегающего 
потока ветра и внешней нагрузки. Разработанное программно-методическое обеспечение позволяет вы-
бирать рациональные компоновки (количество лопастей, углы установки, форму профиля) с учетом их 
движения под действием нестационарного набегающего потока ветра, рассчитывать характеристики вет-
роустановок: мощность, угловую скорость вращения и т.д. 
 
ветроагрегат, ротор Дарье, Савониуса, отрыв потока, уравнения Навье-Стокса, модель турбу-
лентности 

 
Введение 

 
Разработка и усовершенствование альтернатив-

ных источников энергии является актуальной про-

блемой для энергетики. К одному из перспективных 

направлений решения данной проблемы относится 

ветроэнергетика. Большое распространение в мире 

получили двух- и трехлопастные горизонтально-

осевые (ГО) ветроэнергетические установки (ВЭУ) 

пропеллерного типа. Это связано с высоким коэф-

фициентом использования ними энергии ветра. 

Близкими значениями коэффициента мощности из 

вертикально-осевых (ВО) ВЭУ обладают только 

роторы Дарье. 

Повышение мощности ВЭУ и увеличение коэф-

фициента использования энергии ветра делает зада-

чу выбора рациональной аэродинамической формы 

ротора весьма актуальной. Ведущую роль в работе 

ВЭУ играют нестационарные аэродинамические 

процессы, поэтому основным направлением иссле-

дований должна быть разработка новых универ-

сальных методов расчета нестационарных процес-

сов при обтекании потоком роторов ветроагрегатов. 

Известные методики определения аэродинамиче-

ских и энергетических характеристик ротора ВЭУ 

основаны на экспериментальных данных [1], им-

пульсной [2] и вихревой теориях [3], численном ре-

шении уравнения потенциала [4]. Они используют 

определенные допущения при постановке задачи 

(квазистационарность потока, отсутствие учета вяз-

ко-невязкого взаимодействия и т.д.). Главными 

трудностями в расчете нестационарных процессов 

при обтекании роторов ВО ВЭУ являются эффекты 

динамического срыва потока. До настоящего време-

ни ни одна из известных упрощенных моделей не 

давала возможности адекватно рассчитать аэроди-

намические характеристики роторов в случае дина-

мического срыва потока. 

Уравнения Навье-Стокса являются наиболее 

полной математической моделью механики жид-

кости и газа. Поэтому их применение совместно с 

моделью турбулентности, уравнением динамики 

ротора позволяет исследовать особенности неста-

ционарного обтекания, структуру поля скоростей, 

 Д.А. Редчиц, А.А. Приходько 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 5 (41)
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динамический срыв потока, процессы формирова-

ния и распада вихрей вокруг самого ротора и в его 

следе. 

Постановка задачи. В работе рассматриваются 

ортогональные роторы Дарье и Савониуса, лопасти 

которых имеют длину, многократно превышающую 

хорду (рис. 1). В таком случае можно пренебречь 

концевыми эффектами на лопастях и воспользовать-

ся гипотезой о плоскопараллельной структуре тече-

ний. Таким образом, задача обтекания ВО ВЭУ до-

пускает двумерную постановку в плоскости, пер-

пендикулярной оси вращения ротора. Роторы Дарье 

и Савониуса полагаем абсолютно твердыми. По-

скольку для максимальных скоростей ветра и значе-

ний коэффициента быстроходности локальные чис-

ла Маха низкие (М < 0,3), поле течения принято не-

сжимаемым. 

 
а 

 
б 

Рис. 1. Расчетные схемы для роторов Дарье (а) 
и Савониуса (б) 

 
Процессы аэродинамики и динамики ветроагре-

гата описываются осредненными по Рейнольдсу 

уравнениями Навье-Стокса несжимаемой жидкости 

и уравнением вращения ротора относительно не-

подвижной оси: 

 

0; (1)

1 ; (2)

, (3)

j

j

j i ji i
eff

j i j j i

z ld fr

u
x

u u uu up
t x x x x x

dI Q Q Q
dt





                         

    



 

где ix , 1, 2i   – декартовые координаты  ,x y ; t  – 

время; iu  – декартовы составляющие вектора ско-

рости  ,u v ; p  – давление;   – плотность; 

eff t      – эффективный коэффициент кинема-

тической вязкости;   и t  – молекулярный и тур-

булентный коэффициенты кинематической вязко-

сти; zI  – момент инерции ротора;   – угловая 

скорость вращения; Q  – крутящий момент, обу-

словленный действием потока на лопасти ВЭУ; 

ldQ  – момент полезной нагрузки, приложенный к 

валу электрогенератора; frQ  – результирующий 

момент трения в электромеханической системе 

ветроагрегата. 
При моделировании турбулентности использует-

ся однопараметрическая дифференциальная модель 

турбулентости Spalart-Allmaras, адаптированная к 

тензору скоростей деформаций (SALSA) [5]. 

 

1. Численный алгоритм 
 
Система исходных уравнений (1) – (2), замкнутая 

дифференциальной моделью турбулентности, запи-

сывалась относительно произвольной криволиней-

ной системы координат. Согласование полей давле-

ния и скорости осуществлялось с помощью метода 

искусственной сжимаемости, модифицированного 

для расчета нестационарных задач [6]. Для создания 

дискретного аналога исходных уравнений вокруг 

роторов ВО ВЭУ в качестве базовых использова-
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лись регулярные сетки. В неодносвязных областях 

применялись многоблочные вычислительные техно-

логии, в которых размерность отдельных пересе-

кающихся сеток (блоков) не связана между собой. 

Такой подход позволил выработать единую методо-

логию расчета течений вязкой жидкости вокруг ро-

торов ВО ВЭУ сложной геометрической формы. 

Система исходных уравнений интегрировалась 

численно с использованием метода контрольного 

объема. Для конвективных потоков использовалась 

противопоточная аппроксимация, основанная на 

схеме P. Roe [7] третьего порядка точности. В моде-

лях турбулентности для аппроксимации конвектив-

ных слагаемых применялась схема TVD с ограничи-

телем потоков ISNAS [8] третьего порядка. Произ-

водные в вязких членах аппроксимировались цен-

трально-разностной схемой второго порядка. 

Алгоритм решения уравнений базируется на 

трехслойной неявной схеме с подытерациями по 

псевдовремени второго порядка точности по физи-

ческому времени. 

 

2. Обсуждение результатов 
 
Проведена верификация и тестирование разрабо-

танного алгоритма и комплекса программ на задачах 

о течении в каверне, задаче Блазиуса, обтекании 

неподвижного и вращающегося цилиндров, непод-

вижного и колеблющегося профилей [9 – 13]. 

2.1. Ротор Дарье. Для иллюстрации особенно-

стей обтекания ротора Дарье были выбраны геомет-

рические параметры и коэффициент быстроходно-

сти, соответствующие экспериментальной работе 

G. Brochier [14] (рис. 2). На рис. 2, б кроме стан-

дартной визуализации вихрей добавлены сплошные 

и прерывистые линии, а также отдельные точки для 

того, чтобы стиль интерпретации расчетных данных 

соответствовал стилю визуализации эксперимен-

тальных данных работы G. Brochier [14]. Приведена 

реконструкция структуры течения при работе двух- 

и трехлопастного роторов Дарье для коэффициента 

быстроходности 2,14   на основе натурного (а) и 

вычислительного (б) экспериментов (рис. 3). Для 

наглядности оставлены вихри максимальной интен-

сивности. Выделены стадии зарождения, развития и 

срыва вихрей при различных положениях лопасти 

на траектории. 

 

 
а 
 

 
б 
 

Рис. 2. Визуализация течения при работе двухлопа-
стного ротора Дарье для коэффициента быстроход-

ности 2,14   на основе натурного (а) [14]  
и вычислительного (б) экспериментов 

 

В целом картина течения вблизи ротора Дарье 

характеризуется существенными нестационарными 

явлениями.  

К ним относятся, в первую очередь, динамиче-

ский срыв потока, образование сложной системы 

вихрей, повышение уровня турбулентности в зате-

ненной области, взаимодействие вихрей различных 

размеров, скоростей движения и интенсивности с 

поверхностями роторов. Полученная картина тече-
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ния хорошо согласуется с имеющимися экспери-

ментальными данными [14]. 

 
а 

 
б 

 
в 
 

Рис. 3. Реконструкция структуры течения 
при работе двух- (а), (б) и трехлопастного (в) 

роторов Дарье для коэффициента быстроходности 
2,14   на основе натурного (а) [14] 

и вычислительного (б), (в) экспериментов 
 
Установлено влияние чисел Рейнольдса, коэф-

фициентов быстроходности и заполнения на энерге-

тические характеристики ротора Дарье (рис. 4). По-

казано, что рост числа Рейнольдса приводит к уве-

личению значений коэффициента мощности. При 

уменьшении коэффициента заполнения ротора Да-

рье коэффициент мощности становится менее чув-

ствительным к изменению коэффициента быстро-

ходности. 

 
а 

 
б 

Рис. 4. Зависимость осредненного коэффициента 
мощности ротора Дарье от коэффициента быстро-

ходности для различных чисел Рейнольдса (а) 
( 0,67  ) и коэффициентов заполнения (б) 

( 5Re 10 ) 
 
2.2. Ротор Савониуса. Представлены результаты 

трех типов вычислительных экспериментов по изу-

чению аэродинамических и энергетических харак-

теристик двух- и трехлопастного ротора Савониуса. 

Первый тип – вычислительные эксперименты 

для неподвижного ротора Савониуса, который фик-

сировался при различных углах относительно набе-

гающего потока с шагом 10  . Для большинства 

угловых положений ротора Савониуса осредненный 

по времени коэффициент крутящего момента поло-

жительный. 

Второй тип – вычислительные эксперименты при 

фиксированном коэффициенте быстроходности ро-
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тора. Коэффициенты крутящего момента и мощно-

сти двух- и трехлопастного ротора Савониуса опре-

делялись осреднением за один полный оборот. Вы-

делены основные стадии формирования вихревой 

структуры при вращении ротора. Определены зави-

симости коэффициентов крутящего момента и мощ-

ности от коэффициента быстроходности. У двухло-

пастного ротора значения энергетических характе-

ристик выше, чем у трехлопастного (рис. 5). Полу-

ченные результаты удовлетворительно согласуются 

с известными экспериментальными данными [15]. 

 

 
а 

 
б 
 

Рис. 5. Зависимость осредненного за один оборот 
коэффициента мощности PC  от коэффициента 

быстроходности   двух-(а) и трехлопастного (б) 
ротора Савониуса 

, □ – эксперимент [15] ( 5Re 4,32 10  , 
5Re 8,64 10  ); 

▲, ■ – настоящая работа ( 5Re 4,32 10  , 
5Re 8,64 10  ) 

 
Третий тип вычислительных экспериментов – 

решение связанной задачи динамики и аэродинами-

ки трехлопастного ротора Савониуса. Проанализи-

рована картина течения вокруг ротора, приведены 

зависимости коэффициентов лобового сопротивле-

ния, подъемной силы и крутящего момента, а также 

угловой скорости вращения от времени (рис. 6). 

Расчет проводился в три этапа.  

Целью первого этапа ( 0 7t   ) было получение 

периодического течения, по структуре похожего на 

дорожку Кармана.  

На втором ( 7 13t   ) и третьем ( 13 23t   ) 

этапах совместно с аэродинамической задачей 

решалось уравнение вращения ротора Савониуса. 

С момента времени 7t   ротор освобождается и 

вращается под действием набегающего потока 

ветра. 

Вращение ротора приводит к увеличению интен-

сивности вихрей. Частота схода вихрей определяет-

ся скоростью набегающего потока, характерными 

размерами и частотой вращения самого ротора. 

На третьем этапе, в момент времени 13t  , к ро-

тору Савониуса прикладывается момент нагрузки. 

Происходит стабилизация угловой скорости враще-

ния ротора (относительно среднего значения 

2,8  ), а также возникают близкие к периодиче-

ским колебания коэффициентов лобового сопротив-

ления, подъемной силы и крутящего момента. 

 

 
Рис. 6. Изменение неосредненных коэффициентов 
лобового сопротивления DC , подъемной силы LC , 

крутящего момента QC  и угловой скорости 
вращения   трехлопастного ротора Савониуса 
от времени t  и углового положения ротора   
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Заключение 
 

В результате проведенных исследований аэроди-

намики вертикально-осевых ветроэнергетических 

установок на основе уравнений Навье-Стокса вы-

полнен анализ структуры и закономерностей разви-

тия нестационарных турбулентных несжимаемых 

течений при обтекании роторов Дарье и Савониуса. 

Установлено влияние чисел Рейнольдса, коэффици-

ентов быстроходности и заполнения на энергетиче-

ские характеристики вертикально-осевых ветро-

энергетических установок. 
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ОРТОНОРМИРОВАННЫЙ БАЗИС ДЛЯ ОДНОМЕРНЫХ КРАЕВЫХ ЗАДАЧ 
 

Предложенным ранее в статье [1] способом построены ортонормированные базисные функции для ряда 
краевых задач в одномерной области. Базисы представляют собой линейную комбинацию полиномов 
Лежандра. 

 
ортонормированный базис, полиномы Лежандра, краевая задача 

 
Введение 

 
Большая часть задач прочностного расчета кон-

струкций аэрокосмической техники решается при-

ближенными численными методами, эффективность 

которых во многом зависит от качества используе-

мых базисных функций. Наилучшими свойствами 

обладает ортонормированный базис, который по-

строен для ряда одномерных краевых задач [1]. По-

строение базиса предполагается на основе некото-

рой полной последовательности достаточно глад-

ких, линейно независимых функций, имеющих не-

нулевой след, но, возможно, не удовлетворяющих 

главным граничным условиям краевой задачи. Идея 

построения базисных функций заключается в специ-

альном подборе линейной комбинации функций 

исходной последовательности таким образом, чтобы 

удовлетворить главным граничным условиям. 

Понятно, что свойства получаемого базиса во 

многом зависят от свойств функций исходной по-

следовательности. В примере работы [1] в качестве 

исходной взята последовательность , 0,1,...nx n  , 

которая ввиду почти линейной зависимости (в тер-

минах [2] – "неминимальности") не может быть ис-

пользована в численной реализации какого-либо 

приближенного метода. 

В работе [1] речь шла о базисе для метода Рэлея-

Ритца, поэтому достаточно было удовлетворить 

только главным граничным условиям, но в одно-

мерных краевых задачах ничто не мешает удовле-

творить и естественным граничным условиям, что 

при использовании метода Рэлея-Ритца значительно 

повышает точность и сходимость получаемого при-

ближенного решения, а для метода Бубнова-

Галеркина и вовсе является обязательным условием. 

В данной работе в качестве исходной последова-

тельности функций взяты полиномы Лежандра 

, 0,1,...nP n  . Рассмотрены свойства получаемого 

базиса в энергетической метрике дифференциаль-

ных операторов в обыкновенных производных u  

и IVu  на интервале 1..1x   . 

 

1. Ортонормированные базисы 
для оператора u  

 
Энергетическое скалярное произведение и квад-

рат нормы определяются формулами 

1

1
( , )u v u v dx



   ,                           (1) 

1
2 2

1
u u dx



  .                            (2) 

Рассмотрим три типа возможных граничных ус-

ловий для этого оператора. 

1.1. Задача Дирихле. Задача Дирихле для опера-

тора u  описывается условиями 

( 1) (1) 0.                                (3) 

Если базис строить в виде линейной комбинации 

1 1 2 1, 1,2,...n n n nP a P a P n      ,         (4) 

 В.Б. Минтюк 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 5 (41) 
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где 1 2,a a  – некоторые постоянные, то выполнение 

граничных условий (3) с учетом значений полино-

мов Лежандра 

( 1) ( 1)n
nP                                 (5) 

приводит к значениям коэффициентов 

1 20, 1a a    и  

1 1, 1, 2,...n n nP P n     .                  (6) 

Вычислим скалярное произведение (1) этих 

функций. Для этого рассмотрим производную 

1 1n n nP P      . 

Применяя известную формулу [3] 

   1 12
11

2 11
n n n

n n
P P P

nx
 


  


 и рекуррентные со-

отношения для полиномов Лежандра, можно полу-

чить 
2n n

n P
n

 


, откуда немедленно следует ор-

тогональность базиса (6) и нормировочный коэффи-

циент  2 2 1n  . 

1.2. Смешанные граничные условия. Анало-

гичная процедура по отношению к линейной ком-

бинации (4) с использованием граничных условий  

( 1) (1) 0                                (7) 

проводит к базису  

 2
1 12 2

12 1 , 1, 2,...n n n n
nnP P P n

n n
 


     .  (8) 

Рассмотрим скалярное произведение (1) данных 

функций. Проведя интегрирование по частям, полу-

чим 
1

1
1

1
n m n mdx



      . Заметим, что внеинте-

гральный член равен нулю при любых значениях m 

и n в силу выполнения условий (7), а 
1

1
0n mdx



    

при m>n ввиду свойства сильной ортогональности 

полиномов Лежандра, откуда следует ортогональ-

ность системы (8). Далее при m=n и с учетом значе-

ний полиномов Лежандра (5) и их производных 

 1
( 1) ( 1)

2
n

n
n n

P


                         (9) 

получим  

     

1 1

2 1 1
1 1

2
1

2 1 1 1 1 21
2 1 2 1

,

n n n n

n n n n

dx a P P dx

n n
a P P P P

n

 
 

    

       

 
   

 
 

т.е. нормировочный множитель 
   1 2 2 1

n
n n 

. 

1.3. Задача Неймана. Для оператора u  в зада-

че Неймана 

( 1) (1) 0      .                       (10) 

На правую часть краевой задачи ( ( )f x ) необхо-

димо наложить дополнительное условие (условие 

разрешимости) 
1

1
( ) 0f x dx



 . 

Это условие будет выполняться каждой базисной 

функцией 

  
 1
2 3

, 1,2,...
1n n n

n n
P P n

n
 

   


.      (11) 

Доказательство ортогональности и определение 

нормировочного множителя аналогично приведен-

ному в п.1.2. 

Полученные результаты сведены в табл. 2. 

 
2. Ортонормированные базисы 

для оператора IVu  
 

Для данного оператора ставятся четыре гранич-

ных условия, поэтому базис можно построить в виде 

3 1 2 2 1 3 4 1, 1,2,...n n n n n nP a P a P a P a P n          .(12) 

Дважды интегрируя по частям порожденное дан-

ным оператором энергетическое скалярное произве-

дение функций (12), получим 

 
11 1

1 11

IV
n m n m n m n mdx dx

 

               . 

Внеинтегральные члены в случае задачи Дирих-

ле, Неймана или задачи со смешанными граничны-

ми условиями равны нулю при любых m и n, если 

функциями (12) выполнены граничные условия. 

Используя  свойства  сильной  ортогональности,  



 

Таблица 1 
Ортогональный базис и нормировочный множитель для оператора IVu  на интервале (-1,1), n=1, 2, 3, … 

Граничные условия 
Дополни-
тельные 
условия 

Функции Квадрат нормировочного 
множителя 

1 2 3 4 

  1 1

1 1

0, 0,

0, 0

 

 




 

  
 –  

3 1 1
2 2 3 2 5

2 1 2 1n n n
n nP P P
n n  
 

 
 

 
   2

1

2 2 5 2 3n n 
 

 
1 1 1 10, 0, 0, 0 

           
– 

 

   
     

  
   

2 2

3 2 1 12 2 2 2

2 3 2 6 7 2 5 22 5 2 5

1 2 1 1 1 2 1 1
n n n n n

n n n n nn nP P P P P
n n n n n n

   

     
  

     
  

 
    

2

2 2
1

2 2 3 2 5 2

n

n n n



  
 

 
1 1 1 1

0, 0, 0, 0   
 
        

– 

 
 

    
   

   
 

  
 

2

3 2 1

2

12 2

2 3 3 2 6 53 2 5
2 2 1 2 1

3 3 2 5 2 5 3

1 2 1

n n n

n n

n n n nn
P P P

n n n n n n

n n n n
P P

n n n n

  



   
 

   

   
 

 


 

     

2

2 22 2 3 2 5 3

n

n n n  
 

 
1 1 1 10, 0, 0, 0 

            
– 

 
 

     
  

   
 

    
  

3 2 12 2

2 2 2

12 22 2

4 2 5 2 2 2 3 3 5

1 2 1 1

4 2 5 3 2 5 3 2

1 2 1 1

n n n
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получим 
1

1
0n mdx



    и 
1

1
0IV

n mdx


    при m>n, 

откуда следует ортогональность функций (12). 
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Таблица 2 
Ортогональный базис и нормировочный множитель для дифференциального  

оператора u  на интервале (–1,1), n=1, 2, 3, … 
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Базисные функции и нормировочные множители 

для различных граничных условий приведены в 

табл. 1. 

 
Заключение 

 
1. С помощью предложенного в работе [1] спо-

соба на основе хорошо изученных полиномов Ле-

жандра построены ортонормированные базисы для 

операторов u  и IVu  с различными граничными 

условиями. 

2. Не составляет никакого труда с помощью дан-

ного способа построить ортонормированные систе-

мы для дифференциальных операторов более высо-

ких порядков. 

3. В дальнейшем представляет интерес построе-

ние базисов для разветвленных составных конст-

рукций. 
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ОПТИМИЗАЦИЯ ТЕПЛОЗАЩИТЫ КРИОСОСУДА 

 
Предложен способ разработки высокоэффективной теплозащиты с экранно-вакуумной теплозащитой 
(ЭВТИ) для криоемкостей, криососудов и криоустройств, широко используемых в ракетно-космической 
и криогенной технике, криомедицине и животноводстве для хранения и использования в значительных 
объемах жидких N2, Н2 и Не. 
 
экранно-вакуумная теплоизоляция (ЭВТИ), теплопроводность, тепломассоперенос, криососуд, ва-
куум, давление, температура, оптимизация 

 
Введение 

 
Ранее выпускаемые в значительных количествах 

различные криососуды, криоемкости и криоустрой-

ства с машинным ускоренным их изолированием (за 

0,5…1 ч) слоями экранно-вакуумной теплоизоляци-

ей (ЭВТИ) характеризовались в 2…3 раза большими 

потерями ожиженных газов, чем из космических 

криостатов, изготовляемых в единичных экземпля-

рах в криогенных центрах различных стран (в том 

числе во ФТИНТ НАНУ, Харьков) с ручным очень 

медленным (в течение нескольких недель) их изоли-

рованием пакетами ЭВТИ. Предложен способ раз-

работки высокоэффективной теплозащиты с ЭВТИ 

для различных криоемкостей и криососудов (с ха-

рактеристиками близкими к космическим криоста-

там), широко используемых в ракетно-космической 

технике для транспортирования, хранения в значи-

тельных объемах жидкого азота и водорода в ракет-

ных системах, а также для создания альтернативных 

экологически чистых источников энергии для 

транспортных средств. 
 

1. Анализ состояния проблемы 
теплозащиты криосистем 

и обоснование задач исследования 
 
Долгие годы причины расхождения между теп-

ловыми характеристиками космических криостатов 

и криососудов не были понятными для специали-

стов из-за отсутствия достаточно апробированных 

теоретических соотношений для их исследования и 

анализа. Не существовали и методики и установки 

для экспериментального исследования сложных 

процессов тепломассопереноса в теплозащите с па-

кетами ЭВТИ на криососудах, теплопритоков от-

дельно по всем конструктивным элементам, тепло-

проводности (λэф) их пакетов ЭВТИ и многих дру-

гих параметров. Это не позволяло оценить совер-

шенство используемых в криососудах конструкций 

и их тепловую эффективность. 

Анализ положений незавершенной и неапроби-

рованной методики теплового расчета криососудов 

[1], а также состояния пакетов ЭВТИ в них после их 

эксплуатации в течение 10 лет и более позволили 

установить, что их теплопроводность λэф должна 

определяться (согласно соотношения (1)) многими 

параметрами: 

λэф = f(λ┴, λII, P, ΔT, δи.ср.,Fср, Ру h, ρ, Δλм,  

 Δλл, Δλк.к., Δλл.к.к),                      (1) 

где λ┴, λII – теплопроводность в поперечном и про-

дольном слоям ЭВТИ направлении; Р – давление 

газа в теплоизоляции; ΔТ – перепад температуры по 

толщине пакета ЭВТИ; δи.ср – среднеинтегральная 

толщина пакета ЭВТИ на криососуде; Fср – средняя 

поверхность теплоизоляции в криососуде, Ру – мон-

 Г.Г. Жунь 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 5 (41)
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тажное усилие натяжения; h – ширина раскроя ис-

ходного материала ЭВТИ на полосы; ρ – плотность 

укладки слоев в пакете ЭВТИ, Δλм, Δλл, Δλк.к., Δλл.к.к – 

дополнительные молекулярный, лучистый, контакт-

но-кондуктивный и лучисто-контактно-кондуктив-

ный составляющие механизмов теплопереноса через 

пакет ЭВТИ, образующихся от влияния более 10-ти 

выявленных ухудшающих факторов. 

Теоретических соотношений для расчета такой 

теплопроводности для пакета ЭВТИ на криососудах, 

осложняемой значительным числом различных па-

раметров, не существовало. 

Значительную информацию об особенностях 

происходящих процессов тепломассопереноса в те-

плозащите криососудов возможно получить из ана-

лиза измеренных профилей температуры Т(l), Т(δ) и 

давления Р(l), Р(δ) в продольном и поперечном сло-

ям ЭВТИ направлении, а также величин газоотделе-

ния (W). Методики измерения температуры в таких 

слоях ЭВТИ не были известными. Не существовали 

и апробированные миниатюрные датчики давления 

для измерения данного параметра в такой теплоизо-

ляции в диапазоне от 10–4 до 101 Па. Из анализа по-

ложений незавершенной теории процессов вакуу-

мирования Р(τв) и газоотделения W(τв) для материа-

лов теплозащиты [2] установлено, что значения па-

раметров Р и W в пакете ЭВТИ обуславливаются 

многими параметрами, согласно соотношений 

Р = f(W, a, D┴, DII, δи.ср., l, Sу, So, 

τa, τпр, τв, τD, *
iB )                          (2) 

и                   

W = f(To, τв, DT, τD, Va, Еп, H ),               (3) 

где а – величина сорбции газов на адсорбенте ваку-

умного насоса криососуда; D┴, DII – коэффициенты 

диффузии в поперечном и продольном слоям ЭВТИ 

направлении; l – расстояние откачки молекул; Sу, 

So – поверхность вакуумируемого материала и шту-

цера откачки; τa, τпр, τв, τD – время жизни молекул в 

адсорбированном состоянии, пролета между столк-

новениями, процесса вакуумировки и диффузии 

молекул из материала, соответственно; *
iB , H  – 

безразмерные коэффициенты газообмена в вакуум-

ной системе и через поверхность материала; То – 

оптимальная температура процесса вакуумирова-

ния; DT – коэффициент диффузии молекул из ва-

куумируемого материала; Va – тепловая скорость 

молекул; Еп – энергия преодоления приповерхност-

ного барьера. 

Вследствие неизвестности способов определения 

многих из перечисленных в соотношениях (2) и (3) 

параметров неапробированными оставались в тео-

рии [2] и уравнения для расчета параметров Р и W 

для пакетов ЭВТИ. 

Из проведенного анализа сделан вывод о необ-

ходимости решения принципиально новых научных 

задач выявления основных закономерностей и фи-

зических параметров для многомерных сопряжен-

ных процессов тепломассопереноса в многоэле-

ментных теплоизоляционных конструкциях с паке-

тами ЭВТИ на промышленных криососудах (ослож-

няемых выявлением значительного количества 

ухудшающих факторов), путем экспериментально-

расчетных исследований по разработанным ориги-

нальным устройствам и методикам на изготовлен-

ных установках. На основании полученных резуль-

татов следовало разработать комплекс научно-

обоснованных параметров, конструкций и техноло-

гий для оптимизации теплозащитной конструкции 

криососуда. 

Вследствие сложности многомерных сопряжен-

ных процессов тепломассопереноса в теплозащит-

ной конструкции криососудов было решено ком-

плекс научно-обоснованных параметров, конструк-

ций и технологий для оптимизации всех характери-

стик криососуда (Ко) разрабатывать из результатов 

такой оптимизации для 5-ти его отдельных основ-

ных составляющих факторов (устраняющих причи-

ны снижения тепловых характеристик криососуда 

от ухудшающих факторов (Ку); оптимизирующих 
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все выявленные параметры машинного способа изо-

лирования криососудов полосами ЭВТИ с воспроиз-

водимой минимальной теплопроводностью λэф.min 

(Км); способствующих достижению предельной 

максимальной степени использования холода паров 

Эх.max (Кх), обуславливающих конструкцию адсорб-

ционного вакуумного насоса с максимальной защи-

той его адсорбента от "отравляющего" воздействия 

высококипящих молекул Н2О, СО2 и других, содер-

жащихся в откачиваемых продуктах газоотделения 

из материалов теплозащиты (Ка); ускоряющих про-

цесс термовакуумной дегазации материалов изоля-

ционной полости для достижения оптимального 

газоотделения Wо и давления Ро за регламентиро-

ванное время τд (Кд). Из этого следует, что комплекс 

Ко для оптимизации характеристик всего криососуда 

должен обуславливаться 5-ю его составляющими 

согласно соотношения 

Ко = f(Ку, Км, Кх, Ка, Кд).                     (4) 

 

2. Результаты оптимизации 
теплозащиты криососуда 

 

В настоящей работе выявление новых основных 

закономерностей многомерного сопряженного про-

цесса тепломассопереноса в теплозащите криососу-

да осуществлялось путем экспериментально-расчет-

ных исследований с использованием более 20 разра-

ботанных оригинальных устройств и методик на 

изготовленных установках и с применением более 

7000 серийных криососудов. В опытных криососу-

дах варьировались определенные параметры, конст-

рукции и технологии, а также различное (в том чис-

ле многолетнее) воздействие на их теплозащиту ва-

куума, низких температур, динамических эксплуа-

тационных нагрузок и термоциклирования. При 

этом экспериментально исследовались в них изме-

нения: теплопритоков по отдельным конструктив-

ным элементам, теплопроводность пакета ЭВТИ, 

степень использования холода паров криоагентов, 

изменения профилей температуры Т(l), Т(δ) и давле-

ния Р(l), Р(δ) в пакете ЭВТИ, эффективность тепло-

обмена αл с парами криоагента на локальных участ-

ках по высоте неизотермической горловины, ресур-

са работы криососуда R при разовом заполнении. 

В результате было установлено, что в пакете 

ЭВТИ с прокладочной стекловуалью ЭВТИ-7 (ис-

пользовавшейся в низкокачественных криососудах) 

имеются участки с локальным повышенным (на ~3 

порядка) давлением газа (зависимость Р(х/δ) 1, рис. 1) 

[3] в сравнении с необходимым оптимальным 

Ро≤10–3 Па. 

 
Рис. 1. Изменение давления Р(1,2)  

и теплопроводности λэф (3,4)  
по относительной толщине  (х/δ) слоев  

в пакете ЭВТИ на криососуде с жидким азотом:  
1,4 – теплоизоляция с использованием  

стекловуали ЭВТИ-7;  
2,3 – слои ЭВТИ с бумагой УСНТ-10 

 
Это следует из анализа зависимостей λэф(Р) для 

трех различных пакетов ЭВТИ на криососудах (см. 

на рис. 2 зависимости 1, 2 и 4) [3]. Локальные участ-

ки (рис. 1) образуются  в результате слипания слоев 

ЭВТИ от клеевой основы ПВА, выделяющейся из 

ЭВТИ-7 при нагревании криососуда в процессе де-

газации. В результате слипания теплопроводность 

пакета ЭВТИ увеличивается на 40 % от увеличения 

вклада газовой составляющей теплопереноса Δλг. 

Для устранения его в пакете ЭВТИ стали использо-
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вать новый (выбранный) прокладочный материал 

УСНТ-10 (Ми), не содержащий клеевой основы.  

Для пакетов ЭВТИ с данной прокладкой зависи-

мость Р(х/δ) 2 (рис. 1) имеет монотонный характер, а 

полученное давление в ЭВТИ соответствует опти-

мальному значению Ро.  

Для такой теплоизоляции теплопроводность λэф 

не зависит от ее толщины δ (зависимость λэф(δ) 3, 

рис. 1) и увеличивается при наличии клеевой осно-

вы (кривая 4, рис. 1). 

 
Рис. 2. Зависимость коэффициента  

теплопроводности (λэф) от давления воздуха  
в криососуде с жидким азотом  

для следующих изоляционных композиций:  
1, 3 – изоляция ПЭТФ-ДА+ЭВТИ-7;  

2 – СНТ-10-Д;  
4 – ПЭТФ-ДА+УСНТ-10;  

3 – калориметрические данные [1] 
 

В пакетах ЭВТИ на низкокачественных криосо-

судах происходит увеличение теплопроводности [4] 

от повышения: лучистого теплового потока Δλл на 

~ 41 % в результате возрастания степени черноты 

экранов теплоизоляции в 3…8 раз от попадания на 

них угольной пыли из несовершенной конструкции 

адсорбционного вакуумного насоса, а также образо-

вания слоя криоконденсата из откачиваемых про-

дуктов газоотделения; контактно-кондуктивного 

теплопереноса Δλк.к. на ~6 % от увеличения плотно-

сти слоев в пакете ЭВТИ в результате воздействия 

возникающих при изолировании зарядов статэлек-

тричества величиной (6…8)·10–7 кл/м2; лучисто-

контактно-кондуктивного теплового потока Δλл.к.к. 

на ~13 % от одновременного повышения плотности 

слоев в изоляции и увеличения их степени черноты 

из различных источников.  

Установлено более 10 различных ухудшающих 

факторов, которые обуславливают увеличение теп-

лопроводности (Δλу) пакетов ЭВТИ из слоев ПЭТФ-

ДА+ЭВТИ-7 на низкокачественных криососудах до 

(22…28)·10–5 Вт/(м·К), т.е. в 7…9 раз в сравнении с 

непрогреваемыми образцами данной теплоизоляции 

на калориметре.  

Из этого следует, что ухудшение тепловых ха-

рактеристик данной теплоизоляции обуславливается 

увеличением всех составляющих механизмов теп-

лопереноса согласно соотношения 

Δλу = f(Δλг, Δλл, Δλк.к., Δλл.к.к.).                 (5) 

На основании полученных результатов исследо-

ваний разработан комплекс Ку из 9 следующих па-

раметров, конструкций и технологий, с использова-

нием которых устраняется образование в пакетах 

ЭВТИ ухудшающих факторов: То, Ро, Wо, ρо – опти-

мальные значения температуры, давления, газоотде-

ления и плотности укладки слоев в пакете ЭВТИ, 

соответственно; Ао, По – оптимизированные конст-

рукции адсорбционного вакуумного насоса и пакета 

ЭВТИ, исключающих образование и попадание 

угольной пыли в слои теплоизоляции и конденса-

цию криоосадка, соответственно; Зу – заземляющее 

устройство для снятия образующихся зарядов статэ-

лектричества в процессе изолирования; nг.о. – опти-

мальное число подмоточных слоев стекловуали 

ЭВТИ-7 на горловине для обеспечения склеивания 

торцов пакета ЭВТИ с ее поверхностью и предот-

вращения его деформации при эксплуатации.  

Таким образом, комплекс Ку обуславливается пе-

речисленными параметрами, конструкциями и ха-

рактеристиками согласно соотношения: 

Ку = f(То, Ро, Wо, ρо, Ао, По, Зу, nг.о., Ми).         (6) 
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В результате в таких оптимизированных криосо-

судах теплопроводность, например, для пакета 

ЭВТИ из слоев ПЭТФ-ДА+УСНТ-10 уменьшилась  

в ~ 6,7 раза до значения (4,1…4,2)·10-5 Вт/(м·К).  

Для выявления параметров машинного способа 

изолирования криососудов пакетами ЭВТИ иссле-

довалась зависимость теплопроводности λэф от мон-

тажных усилий натяжения (Ру) для полос теплоизо-

ляции (измеряемых разработанным динамометром), 

ширины раскроя изолируемого материала на полосы 

(h) и от диаметра (D) изолируемого внутреннего 

резервуара криососуда [5].  

Результаты некоторых таких экспериментальных 

исследований, на примере изоляции ПЭТФ-

ДА+УСНТ-10, с различной шириной их раскроя на 

полосы (h) на криососудах диаметром 0,18 и 0,38 м, 

представлены на рис. 3. 

 
Рис. 3. Зависимость теплопроводности λэф  

слоев ЭВТИ на криососуде с жидким азотом  
от монтажных усилий натяжения Ру,  

ширины их раскроя на полосы h  
и диаметра изолируемого внутреннего  

резервуара D 
 

Из них следует, что для криососуда с D=0,38 оп-

тимальными являются ширина h=0,07 м и усилие 

натяжения Ру.о.=0,19 кг/полосу. Для криососуда с 

D=0,08 м – hо=0,0,35 м, а Ру.о.= 0,06 кг/полосу. В ре-

зультате оптимизации для двух различных криосо-

судов получены одинаковые воспроизводимые ко-

эффициенты теплопроводности λэф.min, близкие к 

наименьшим их калориметрическим значениям.  

Установлено, что к монтажным параметрам от-

носится также количество подмоточных слоев стек-

ловуали на поверхности внутренней колбы криосо-

суда nк.о..  

Из полученных результатов следует, что ком-

плекс Км для оптимизации всех выявленных мон-

тажных параметров для изолирования криососудов с 

воспроизводимой минимальной теплопроводностью 

λэф.min обуславливается пятью выявленными пара-

метрами согласно соотношения: 

Км = f(Ру.о., hо, nг.о., nк.о., D).                     (7) 

Установлено, что одной из причин низкой эф-

фективности изготовлявшихся криососудов явля-

лось незначительное использование в них холода 

паров криоагентов (менее 19 %) для уменьшения 

суммарных теплопритоков, вследствие несовершен-

ства конструкции их сопряженного узла: торцы 

ЭВТИ – поверхность горловины. Проведенные ис-

следования позволили установить, что эффектив-

ность данного охлаждающего эффекта Эх в криосо-

судах обусловлена взаимосвязью между сопряжен-

ными процессами теплообмена внутри их неизотер-

мической горловины с парами криоагента (α) и теп-

лообменом на ее поверхности с торцами ЭВТИ (К) 

за счет механизма теплопроводности через стенку 

горловины. Выявлено 9 параметров, конструкций и 

технологий, позволивших достигнуть полный теп-

лообмен между торцами ЭВТИ и горловиной (Кmax) 

и максимальный коэффициент теплообмена (αmax) с 

парами криоагента внутри горловины, что обеспе-

чило в криососудах с жидкими N2, Н2 и Не макси-

мального охлаждающего эффекта (Эх.max) для них, 

равного 1,6, 4,8 и 40, соответственно. Это составля-

ет 97, 94 и 89 % от максимальных теоретических 

значений данных параметров [6].  

В результате показано, что в этом случае вели-

чина сопряженного продольного теплопереноса QII 

по экранному материалу изоляции из пакета ЭВТИ к 

горловине (с объемом паров криоагента внутри) 
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превышает поперечный тепловой поток Q┴ через 

данную теплоизоляцию в криососудах с жидким N2, 

Н2 и Не в ~1,6, ~5 и ~40 раз, соответственно. Найде-

но, что комплекс Кх, обеспечивающий достижение в 

изготовляемых криососудах максимальное исполь-

зование холода паров Эх.max обуславливается 9 пара-

метрами и технологиями согласно соотношения: 

Кх = f(Кmax, αmax, Ру.о., hо, nг.о., nк.о., Nн.о.,  

Fотб, ЭAl.о).                                (8) 

где Nн.о. – неравномерное распределение (по уста-

новленному закону) торцов пакета ЭВТИ вдоль по-

верхности горловины; Fотб – дополнительная по-

верхность контакта торцов пакета ЭВТИ с горлови-

ной, достигаемая за счет отбортовки торцов ЭВТИ; 

ЭAl.о. – дополнительные экраны из Al-фольги, ис-

пользуемые в пакетах ЭВТИ. 

Высокоэффективная работа криососуда (любой 

криосистемы) во многом определяется совершенст-

вом конструкции его вакуумного адсорбционного 

насоса и сорбционной способностью используемого 

адсорбента для получения и длительного поддержа-

ния в изоляционной полости оптимального вакуума 

Ро ≤ 10–3 Па. При этом установлено, что адсорбент 

для него должен выбираться по величине сорбции к 

продуктам газоотделения (ап.г.) при рабочем давле-

нии (Рраб) и модификации его поверхности высоко-

кипящими молекулами Н2О, СО2 и другими. Они 

содержатся в откачиваемых продуктах газоотделе-

ния из материалов теплозащиты и оказывают значи-

тельное "отравляющее" их сорбционную способ-

ность (на ~50 %) воздействие [7]. По данной харак-

теристике наиболее эффективным для использова-

ния в вакуумном насосе оказался уголь СКТ-4 (Ма) в 

сравнении с углем БАУ и другими. Выявлено, что 

комплекс Ка для оптимизации конструкции вакуум-

ного адсорбционного насоса обуславливается 8-ю 

параметрами, конструкциями и технологиями, со-

гласно соотношения: 

Ка = f(Рраб, Тmin, Wо, Ао, Эз.о., Vп.г., ап.г., Ма),      (9) 

где Тmin – минимальная температура охлаждения 

адсорбента в вакуумном насосе; Эз.о. – оптимизиро-

ванное число защитных тепловых экранов; Vо – 

суммарный объем продуктов газоотделения из ма-

териалов теплозащиты за срок эксплуатации (5, 10, 

15 лет). Проведенные исследования показали, что с 

помощью такой оптимизированной конструкции 

вакуумного адсорбционного насоса срок поддержа-

ния оптимального вакуума в изоляционной полости 

увеличивается в ~2,5 раза. 

При серийном производстве криососудов боль-

шое значение имеет ускорение процесса термоваку-

умной дегазации изоляционной полости для дости-

жения оптимального газоотделения Wо и давления 

Ро за регламентированное время (τд) при оптималь-

ной температуре То и скорости откачки vо [8]. Экс-

периментально установлено, что достижение для 

изоляционной полости газоотделения Wо за время τд 

оказалось возможным лишь после осуществления 

для адсорбционного и прокладочного изоляционно-

го материала предварительной дегазации в специ-

альной вакуумной камере через штуцер в 3…5 раз 

большего диаметра (чем в криососуде) при темпера-

туре Тп.д. = 390…400 К в течение τп.д. = 24…28 ч с 

откачкой до Рп.д. = 10–1 Па и последующим насыще-

нием данных материалов сухими N2 или воздухом 

(Гн) до атмосферного давления. Такая предвари-

тельная обработка позволяет дегазировать из дан-

ных материалов значительный объем (до 70 %) про-

дуктов газоотделения, состоящих в основном из мо-

лекул Н2О. Замена их на молекулы N2 (или воздуха) 

ускоряет последующий процесс вакуумирования 

данных материалов из межстенной полости криосо-

судов в 2,5…3,7 раза, поскольку молекулы N2 имеют 

(согласно нашим исследованиям) величину адсорб-

ции а(Р) и теплоту этого процесса Q(а), а также 

время их жизни в адсорбированном состоянии в, 

соответственно, ~2, ~2,5 и 4-5 раза меньшие в срав-

нении с молекулами Н2О. Установлено, что ком-

плекс Кд для оптимизации процесса дегазации меж-
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стенной полости криососудов состоит из 8-ми пара-

метров, конструкций и технологий, согласно соот-

ношения: 

Кд = f(Wо, То, Тп.д., Рп.д. τп.д., Гн, τз, Мк),        (10) 

где Мк – наиболее эффективный конструктивный 

материал. 

Из полученных результатов исследований теоре-

тических (по развитым нами теориям теплового 

расчета и вакуумирования), а также эксперимен-

тальных новых особенностей многомерных сопря-

женных процессов в многоэлементной теплозащите 

криососудов по созданным методикам на изготов-

ленных установках разработан комплекс Ко из 30 

научно-обоснованных параметров, конструкций и 

технологий, позволивших оптимизировать в криосо-

судах теплопроводность пакетов ЭВТИ до предель-

ной низкой теплопроводности λэф.min, близкой к ка-

лориметрическим значениям, получать максималь-

ную степень использования холода паров криоаген-

тов Эх.max, сравнимую с предельной теоретической, и 

оптимальный вакуум Ро ≤ 10–3 Па в изоляционной 

полости с поддержанием данных параметров в тече-

ние 10…15 лет эксплуатации τэ криососудов (крио-

устройств) в интервале 4…120 К. В результате в 

данных оптимизированных криососудах были дос-

тигнуты предельные ресурсы работы Rmax при разо-

вом заполнении их жидким криоагентом на протя-

жении τэ. Получение таких характеристик Rmax для 

криососудов в течение τэ определяется использова-

нием комплекса из 30 разработанных научно-

обоснованных параметров, конструкций и техноло-

гий (или тремя предельными параметрами λэф.min, 

Эх.max и Ро) для их оптимизации согласно соотноше-

ниям: 

Rmax = f(То, Ро, Рраб, Wо, Тmin, Тп.д., Рп.д., αmax, 

Кmax, τд, τп.д., Ру.о., hо, nг.о., nк.о., ρо, ап.г., Гн, 

Vп.г., Nн.о., Ао, Ио, Fотб, ЭAl.о., Эз.о., Зу, D, 

Ми, Ма, Мк)                            (11) 

или  

Rmax = f(λэф.min, Эх.max, Ро).                    (12) 

Разработанный комплекс из 30 научно-обосно-

ванных параметров, конструкций и технологий и 

выбранные наиболее эффективные современные 

изоляционные, адсорбционный и конструктивные 

материалы внедрен в серийное производство 7-ми 

типов криобиологических сосудов емкостью от 5 до 

35 л на Харьковском заводе транспортного оборудо-

вания (ХЗТО), что позволило довести их тепловые, 

вакуумные и другие характеристики до лучших в 

мире.  

В результате ресурс работы, например, криосо-

суда Х-34Б (35 л) с жидким азотом увеличился со 

100-110 до 390…400 суток (в ~3,6 раза). Это в 1,6 

раза выше лучшего подобного французского крио-

сосуда RVS-35A. От повышения качества выпус-

каемых криососудов завод ХЗТО получил экономи-

ческий эффект более 700 тыс. руб. (в ценах 1991 г.). 

К настоящему времени уже изготовлено более 

160 тыс. таких высокоэффективных криососудов, 

которые широко используются в ракетно-косми-

ческом комплексе, животноводстве, криомеди-

цине и криобиологии на Украине, в странах СНГ, 

Финляндии, Венгрии, Монголии и других стра-

нах. 

Следует отметить, что современный и грядущий 

прогресс в развитии многих отраслей науки, техни-

ки, медицины, животноводства, решении проблем 

жизнеобеспечения, в развитии альтернативных мо-

торных топлив для транспортных средств связывают 

с использованием явления сверхпроводимости (в 

том числе высокотемпературной), чистых и сверх-

чистых газов (получаемых криогенными методами), 

а также с внедрением жидкого метана, водорода и 

низкотемпературных процессов в энергетике. Для 

этого требуется использование значительного коли-

чества различных криоустройств, криоемкостей и 

криососудов с самой эффективной криогенной теп-

лоизоляцией с пакетами ЭВТИ, комплекс научно-

обоснованных параметров, конструкций и техноло-

гий для изготовления которых разработан автором и 

описан в настоящей работе. 
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Заключение 
 

По полученным результатам экспериментально-

расчетных исследований новых особенностей мно-

гомерных сопряженных процессов тепломассопере-

носа в многоэлементной теплозащите с пакетами 

ЭВТИ на криососудах с использованием разрабо-

танных оригинальных устройств и методик на изго-

товленных установках разработан комплекс из 30-ти 

научно-обоснованных параметров, конструкций и 

технологий для проектирования, оптимизации и 

изготовления различных криососудов и криоемко-

стей для интервала 4-120 К с предельно низкими 

потерями жидких криогентов. Разработанный ком-

плекс позволил оптимизировать серийные криобио-

логические сосуды, выпускаемые на заводе ХЗТО, 

до тепловых, вакуумных и др. характеристик луч-

ших существующих аналогов. 
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ОБ ОСОБЕННОСТЯХ СМЕСЕОБРАЗОВАНИЯ В ТЕПЛОВЫХ ПРИВОДАХ 
ИМПУЛЬСНОГО ОБОРУДОВАНИЯ 

 
Рассмотрены недостатки современных систем смесеобразования в камерах импульсных машин. Предло-
жена математическая модель процесса наполнения камер сгорания компонентами топливной смеси. На 
основе моделирования показано, что применяемые способы наполнения не обеспечивают равномерного 
состава смеси внутри камеры перед зажиганием. Сформулированы задачи совершенствования систем 
смесеобразования импульсного оборудования. 

 
импульсное оборудование, система смесеобразования, моделирование процесса наполнения 
 

Введение 

 
Импульсное оборудование разработки ХАИ по-

зволяет с высокой эффективностью осуществлять 

целый ряд технологических процессов в производ-

стве авиационно-космической техники – разделение 

и объемную штамповку труднодеформируемых ста-

лей и сплавов, термоимпульсную очистку деталей 

произвольной формы. Однако следует признать, что 

импульсное оборудование не получило широкого 

применения. В какой-то мере это связано с недос-

татками, свойственными созданным образцам. К 

таким недостаткам следует отнести недостаточную 

точность дозирования энергии, что приводит к по-

вышенным нагрузкам на конструктивные элементы 

оборудования и технологической оснастки. 

Для термоимпульсных технологий качество об-

работки определяется еще и стабильностью тепло-

вого воздействия по всей поверхности обрабатывае-

мой детали. Отсюда возникает необходимость обес-

печения равномерного состава топливной смеси во 

всем объеме камеры.  

В случае обработки деталей авиационных агре-

гатов, имеющих сложную форму с множеством от-

верстий различного диаметра, обеспечение равно-

мерности состава топливной смеси становится дос-

таточно сложной задачей. 

Решение этой задачи возможно за счет проведе-

ния численных экспериментов на базе современных 

математических моделей. Вопросам построения та-

ких моделей для задач смесеобразования в камерах 

сгорания импульсного оборудования посвящена 

настоящая статья. 

 
1. Сущность проблемы 

 
В настоящее время в камерах сгорания (КС) теп-

ловых приводов импульсных устройств, предназна-

ченных для выполнения различных операций обра-

ботки материалов давлением и потоками энергии 

высокой плотности, в качестве энергоносителя ис-

пользуют смеси углеводородного топлива – природ-

ного (метана) или искусственного (типа пропан-

бутановых соединений) газов с воздухом в стехио-

метрическом соотношении [1]. В целях эксплуата-

ционной безопасности при формировании заряда 

применяется схема с внутренним смесеобразовани-

ем. В полость КС сначала впускают газ с заданным 

уровнем давления, а затем сжатый воздух, кислород 

которого служит окислителем. Соотношение (по 

давлению) количества газа и воздуха в смеси выби-

рают так, чтобы выдерживался ее стехиометриче-

ский состав.   

Природный газ легче воздуха, а пропан-бутан – 

тяжелее, и это вынуждает принимать в процессе 

 С.А. Мазниченко, С.И. Планковский, О.С. Борисова 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 5 (41)
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дозирования компонентов специальные меры с це-

лью максимальной турбулезации смеси, чтобы по-

лучить ее гомогенный состав.  

Как установлено в процессе исследований и дли-

тельной промышленной эксплуатации, принятые 

конструктивные и эксплуатационные меры в целом 

удовлетворительно решают задачи смесеобразова-

ния. Однако энергетическая нестабильность образо-

ванных топливовоздушных зарядов (при неизмен-

ных внешних и внутренних параметрах, а также 

давлении компонентов в смеси) свидетельствует о 

существенных неравномерностях в их составе по 

объему КС. Причиной этого является неудовлетво-

рительное смешение при раздельном дозировании, а 

также разница в плотностях газообразных топлив и 

сжатого воздуха, которая обуславливает местные 

расслоения и появление зон со значительными от-

клонениями от стехиометрического состава [2]. 

Отличающиеся плотности компонентов накла-

дывают также технологические ограничения на опе-

рации подготовки рабочего цикла. Так, например, 

использование пропан-бутановых соединений в 

смесях с номинальным давлением, превышающим 

1,2…1,3 МПа, даже при температуре окружающей 

среды не менее 15…20С весьма проблематично, 

поскольку при таком давлении в конце процесса 

дозирования пропан-бутан начинает сжижаться, 

резко изменяя этим состав смеси, вплоть до невоз-

можности ее воспламенения. В метановоздушных 

смесях весьма ограничено время между окончанием 

дозирования и воспламенением. Экспериментально 

установлено, что, во-первых, смесь должна стабили-

зироваться, на что расходуется до 0,2 с, а во-вторых, 

по истечении 0,4…0,5 с развивается процесс рас-

слоения компонентов. Поэтому поджог смеси, как 

показывает практика, следует выполнять не ранее 

0,15…0,2 с и не позже 0,3…0,35 с после окончания 

впуска воздуха при раздельном дозировании газооб-

разного топлива и окислителя. 

Изложенные особенности, характерные поведе-

нию топливовоздушных смесей на основе углеводо-

родных газообразных топлив, оказывают сущест-

венное влияние на стабильность теплоэнергетиче-

ских преобразований в течение каждого цикла. Не-

постоянство величины выделяющейся энергии в 

идентичных рабочих циклах негативно сказывается 

на выполнении конкретных технологических опера-

ций. 

Поэтому задача стабильного обеспечения задан-

ного состава топливной смеси является одним из 

основных направлений совершенствования им-

пульсного оборудования. Данная задача может быть 

решена на основе использования современных чис-

ленных методов, что требует разработки соответст-

вующих математических моделей. Решению этой 

задачи посвящена настоящая статья. 

 

2. Математическая модель 
процесса смесеобразования 

 
В целях совершенствования привода импульсно-

го оборудования в ХАИ разработана математиче-

ская модель процесса смесеобразования при раз-

дельном наполнении двухкомпонентной топливной 

смесью. Для численного исследования поставленной 

задачи используются система уравнений Навье – 

Стокса [3], включающих законы сохранения массы, 

импульса и энергии нестационарного пространст-

венного течения в рамках подхода Эйлера в декар-

товой системе координат ( ix , i = 1, 2, 3), в общем 

виде: 

  0







k
k

u
xt

, 

    i
i

ikki
k

i S
x
Puu

xt
u













, 

     Hkkiikkk
k

QuSuquPE
xt

E







 , 

где t  – время; 

u  – скорость газа; 

  – плотность газа; 
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P  – давление газа;  

iS  – внешние массовые силы, действующие на 

единичную массу газа;  

E  – полная энергия единичной массы газа;  

HQ  –тепло, выделяемое тепловым источником в 

единичном объеме газа;  

ik  – тензор вязких сдвиговых напряжений;  

iq  – диффузионный тепловой поток, нижние ин-

дексы означают суммирование по трем координат-

ным направлениям. 

Кроме того, используются уравнения состояния 

инертного газа  

 RTP , 

где R  – газовая постоянная моделируемого газа, а 

также эмпирические зависимости вязкости и тепло-

проводности этого газа от температуры.  

Для моделирования турбулентных течений урав-

нения Навье-Стокса осредняются по Рейнольдсу.  

В результате уравнения имеют дополнительные 

члены – напряжения по Рейнольдсу, а для замыка-

ния этой системы уравнений используются уравне-

ния переноса кинетической энергии турбулентности 

и ее диссипации в рамках k  модели турбулент-

ности [3].  

Тензор вязких сдвиговых напряжений определя-

ется следующим образом: 
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где tl  ; 

l  – коэффициент динамической вязкости;  

t  – коэффициент турбулентной вязкости; 

ij  – дельта-функция Кронекера ; 

k  – кинетическая энергия турбулентности.  

В соответствии с k  моделью турбулентности, 

t  определяется через величины кинетической 

энергии турбулентности k  и диссипации этой энер-

гии  : 
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y  – расстояние от поверхности стенки; 

C  = 0,09. 

Кинетическая энергия турбулентности k  и дис-

сипация этой энергии   определяются в результате 

решения следующих двух уравнений: 
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ig  – составляющая гравитационного ускорения в 

координатном направлении ix ;  

B  = 0,9;  

BC = 1 при BP > 0, BC = 0 при BP < 0; 
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2 exp1 TRf  ;  

1C = 1,44; 2C = 1,92;  = 1,3; k = 1. 
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В случае наполнения камеры сгорания импульс-

ных машин имеет место двух- (водород-кислород) 

или многокомпонентное (метан-воздух) течение 

газов. В этом случае изменение концентраций ком-

понентов смеси в пространстве вследствие диффу-

зии моделируется следующими уравнениями: 
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где уi – концентрация i-го компонента смеси;  

Dij и t
ijD  – коэффициенты молекулярной и тур-

булентной диффузии, которые подчиняются закону 

Фика, так что 



 t
ij

t
ijijij DDD , , где D – коэф-

фициент диффузии; 

  – турбулентное число Шмидта. 

Для определения теплофизических свойств теку-

чей среды, т.е. зависимостей плотности, вязкости, 

теплопроводности, удельных теплоемкостей, коэф-

фициентов диффузии компонентов текучей среды от 

давления, температуры и концентрации компонен-

тов текучей среды, используются уравнения состоя-

ния, эмпирические и полуэмпирические зависимо-

сти. 

Адекватность описанной модели подтверждена 

сравнением результатов численного эксперимента с 

аналитическими решениями ряда аналогичных за-

дач. Расхождение результатов между численным и 

точным решениями не превышает 3,5 % [4]. Полная 

система уравнений решалась методом конечных 

объемов при помощи пакета COSMOS FloWorks.  

 

3. Результаты моделирования 
процесса наполнения и их обсуждение 

 
В процессе проведения численных эксперимен-

тов на основе описанной выше математической мо-

дели рассматривались процессы смесеобразования в 

камере установки для термоимпульсной обработки с 

размещенной внутри камеры деталью.  

В качестве топливной смеси рассматривалась 

смесь метана и воздуха. Время наполнения камеры 

смесью метана и воздуха происходит за 3 характер-

ных этапа: 

1. t = 0– 0,12 с –   время наполнения камеры ме-

таном; 

2. t = 0,12–1,0 с –  время выдержки; 

3. t = 1,0–1,06 с – время наполнения камеры воз-

духом. 

Признаком завершения этапа наполнения для 

каждого из компонентов смеси служит заданный 

уровень давления, рассчитанный исходя из необхо-

димой энергии и стехиометрического соотношения. 

На первом этапе расчетов с целью проверки аде-

кватности моделей анализировались зависимости от 

времени средних по объему камеры характеристик – 

температуры, давления и массовых концентраций 

компонентов смеси.  

Изменение средней массовой концентрации ме-

тана (пунктирная линия) и воздуха (сплошная ли-

ния) в зависимости от времени наполнения камеры 

приведено на рис. 1. 

 

 
Рис. 1.  Изменение средней массовой концентрации 

метана и воздуха по времени наполнения  
 

Сумма средней концентрации метана См и сред-

ней концентрации воздуха Св в любой промежуток 

времени равна 1. В соответствии с этим при подаче 

метана в КС его массовая концентрация растет, а 

воздуха падает, во время выдержки массовая кон-

центрация обоих элементов не меняется, а при по-

даче воздуха его массовая концентрация растет, а 
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метана падает. Для рассматриваемого случая (объ-

ем камеры 0,04 м3, магистральное давление мета-

на 0,3 МПа, давление метана в камере 0,276695 

МПа) средняя температура по окончании процес-

са наполнения метаном в камере повышается с 

293 до 350 К.  

В процессе выдержки перед подачей воздуха 

средняя температура в камере падает до уровня 

340 К. При последующей подаче воздуха смесь в ка-

мере сжимается и ее средняя температура повышает-

ся до 420 К. 

Характер зависимостей от времени наполнения 

средних значений температуры, давления массовых 

концентраций компонентов смеси, полученный в 

результате моделирования, совпадает с решениями, 

полученными в ранее выполненных работах теоре-

тически и в результате экспериментальных измере-

ний [1, 2], что подтверждает адекватность построен-

ной математической модели. 

Наиболее интересные результаты были получе-

ны при анализе распределения температуры и мас-

совой концентрации компонентов по объему КС. 

Установлено, что в процессе наполнения распреде-

ление массовой концентрации метана в камере, а 

также температура смеси являются крайне неравно-

мерными.  

На рис. 2 показана картина распределения кон-

центрации метана в камере в момент окончания 

процесса наполнения для рассмотренного в ходе 

моделирования примера.  

Видно, что воздух, подававшийся в КС, вытес-

нил метан и в верхнюю ее часть из областей, нахо-

дящихся напротив впускного клапана. Непосредст-

венно в этой зоне вблизи обрабатываемой детали 

метан вообще практически отсутствует. Макси-

мальная массовая концентрация метана превосходит 

минимальное значение более чем в 1000 раз. При 

этом график средней концентрации дает значение 

массового содержания метана, равное стехиометри-

ческому – 0,1! 

 
Рис. 2. Распределение массовой концентрации 

метана в камере в момент окончания наполнения: 
1, 2 – области с максимальной и минимальной 

массовой концентрацией метана соответственно 
 

Аналогичная картина наблюдается в распределе-

нии температур в объеме камеры. В момент оконча-

ния наполнения КС метаном разброс температур 

составляет от 285 К (т.е имеются области с локаль-

ным охлаждением) до 392 К. Этому же моменту 

времени соответствует средняя температура 350 К. 

В процессе выдержки температура в КС вырав-

нивается по объему. Минимальна температура в 

камере составляет 320 К, максимальная – 347 К. Од-

нако к моменту окончания наполнения КС воздухом 

максимальное значение температуры составляет 

более 483 К. В то же время, непосредственно вблизи 

впускного отверстия наблюдается минимальная 

температура – менее 273 К.  

Очевидно, что в данном случае говорить о нали-

чии топливной смеси равномерного состава нельзя. 

В случае термоимпульсной обработки детали по-

добные предположения неизбежно приведут к не-

правильному расчету технологических параметров 

процесса. Изменениями направления подачи газа 

или способа размещения детали в камере проблема  

не решается. Таким образом, результаты моделиро-

вания убедительно показывают необходимость со-

вершенствования процессов смесеобразования при 

проектировании технологических процессов термо-

импульсной обработки. 

Дополнительную погрешность в дозирование 

компонентов топливной смеси вносят используемые 
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системы текущего измерения параметров дозирова-

ния [5]. Они, как правило, содержат трубопроводы 

значительной длины, что в совокупности с продол-

жительностью времени установления показаний 

(запаздывание) представляет собой весьма несовер-

шенную систему, требующую довольно тонкой ре-

гулировки при наладке. Несоблюдение соотношения 

количеств топлива и окислителя при раздельной их 

подаче в к.с. привода также вызывает колебание 

величины располагаемой энергии цикла от номи-

нальной. Это неблагоприятно влияет на течение 

технологического процесса импульсной обработки.  

Поэтому весьма актуальным является создание 

более современной системы дозирования, способ-

ной с максимальной точностью, обеспечиваемой 

современными средствами автоматизации и микро-

процессорной техники, отмеривать строго нормиро-

ванное количество топливовоздушной смеси и вы-

держивать при этом оптимальное соотношение ком-

понентов при весьма малой длительности процесса 

дозирования, которое для различных технологиче-

ских процессов импульсной обработки практически 

не должно выходить за пределы 2…5 с. 

 

4. Пути совершенствования систем 
наполнения КС импульсного 

оборудования 
 

Существующий способ формирования заряда 

энергоносителя на основе раздельной последова-

тельной подачи компонентов можно значительно 

усовершенствовать, заменив его наполнением КС 

привода готовой смесью. Для этого впускное уст-

ройство необходимо оснастить специальным смеси-

телем, в котором при прохождении воздушного по-

тока (компонентом с большим магистральным дав-

лением) захватывается необходимое количество 

горючего газа. При этом состав смеси (соотношение 

топлива и окислителя) задается при наладке систе-

мы с помощью регулировочных элементов: игл, 

клапанов, заслонок и т.п.  

Преимущества подобной системы очевидны. 

Впуск смеси содержит всего одну фазу, степень пе-

ремешивания компонентов, т.е. гомогенность смеси 

является наиболее высокой и сгорание такой газо-

воздушной среды более эффективно. 

Применение в АСУ микропроцессорных прибо-

ров и основанных на их использовании специализи-

рованных вычислителей, электронных контроллеров 

позволяет улучшить работу системы дозирования и, 

в частности, исключить цепи текущего измерения 

давления смеси в КС привода и связанные с этим 

погрешности. Так, например, располагая законом 

нарастания давления смеси по времени в виде 

Рсм = f() для конкретной КС и системы дозирова-

ния, несложно исходное давление смеси задавать 

длительностью наполнения. Указанную зависимость 

легко получить при наладочных работах, записывая 

в память компьютера показания эталонного датчика 

давления, размещенного непосредственно на КС 

энергоузла, с одновременной фиксацией временных 

отметок. 

Поскольку каждое счетное микропроцессорное 

устройство снабжено встроенным тактовым генера-

тором с высокой стабильностью генерируемой час-

тоты, то можно отсчитывать любые заданные отрез-

ки времени с точностью до микросекунд по числу 

тактовых импульсов, характеризующих требуемый 

уровень давления смеси в процессе наполнения ка-

меры сгорания, причем отсчет будет выполнен ста-

бильно, от цикла к циклу. 

Мощность единичного цикла (давление смеси) 

может задавать оператор, либо система управления  

в автоматическом режиме, базируясь на показания 

соответствующих датчиков, и с учетом данных, вве-

денных заблаговременно в АСУ, о свойствах обра-

батываемого материала и характеристиках техноло-

гического процесса обработки. 

«Безошибочность» работы подобной системы 

дозирования зависит только от состояния впускного 

тракта, которое, как свидетельствует опыт много-
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летней эксплуатации, сохраняется неизменным 

весьма долго при условии отсутствия механического 

вмешательства (местные текущие переделки, слу-

чайные деформации, повреждения и т.п., после лик-

видации которых следует записать повторно зави-

симость Рсм = f()). 

Следует также отметить, что при наличии неко-

торой негерметичности уплотнения «металл-

металл» в камерах сгорания, снабженных запираю-

ще-перепускным устройством, и раздельной подаче 

компонентов, часть топливного газа в течение на-

полнения воздухом выдавливается из камеры и ка-

чественный состав смеси существенно нарушается. 

При наполнении камеры готовой смесью соотноше-

ние количеств топлива и окислителя сохраняется 

неизменным, а может измениться только общая ко-

личественная характеристика, которую легко кор-

ректировать, изменяя (увеличивая) длительность 

подачи смеси в полость камеры сгорания. Эту опе-

рацию также можно автоматизировать, базируясь на 

изменение (уменьшение при наличии утечки) скоро-

сти нарастания давления смеси, что может быть 

предусмотрено программным обеспечением АСУ. 

 

Заключение 
 

Разработана нестационарная трехмерная матема-

тическая модель на основе уравнений Навье-Стокса 

и k  модели турбулентности для описания про-

цесса смесеобразования в камерах сгорания им-

пульсного оборудования. 

Показано, что при традиционной схеме последо-

вательного наполнения камеры компонентами топ-

ливной смеси ее состав крайне неравномерен в объ-

еме камеры. Поэтому принимавшееся ранее предпо-

ложение о равномерном составе смеси в камерах 

сгорания импульсных машин является  неверным.  

Предложены направления совершенствования 

систем наполнения импульсного оборудования за 

счет внедрения схемы совместного наполнения 

компонентами смеси и перехода к заданию потреб-

ной энергии привода длительностью наполнения. 
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СПОСОБЫ ТЕРМОМЕХАНИЧЕСКОГО НАГРУЖЕНИЯ ОБРАЗЦОВ 
ПРИ ИСПЫТАНИЯХ НА ПРОЧНОСТЬ 

 
Рассмотрены способы термомеханического нагружения образцов при испытаниях на прочность в экспе-
риментальной установке. Обосновывается эффективность предлагаемых способов нагружения образцов 
при испытаниях жаропрочных материалов на термоциклическую долговечность. 
 
нагружение, термоциклическая долговечность, образец, деформация, напряжения, защемление 
 

Введение 
 
В свете современных требований к работе ма-

шин и механизмов задача успешного предсказа-

ния долговечности их деталей приобретает особое 

значение. Однако сложность и многообразие про-

цессов, протекающих в металлах при их усталост-

ном разрушении [1 – 5], затрудняют выяснение 

общих закономерностей этого явления и его ко-

личественное описание. 

  
Способы нагружения образцов  

при испытаниях 
 
Основным отличием предлагаемых способов яв-

ляется возможность стабилизации в процессе испы-

таний параметров цикла термомеханических напря-

жений, задаваемых в широком диапазоне их изме-

нения. 

Указанные способы иллюстрированы схемами, 

приведенными на рис. 1 и 2. Графики на этих ри-

сунках качественно иллюстрируют циклическое из-

менение температуры Т(t), термомеханических на-

пряжений ТМ , а также свободных тепловых св , 

упругих упр , неупругих неупр  и полных полн  

деформаций образца. 

1. Нагружение с высокими положительными 

уровнями асимметрии цикла термомеханических 

нагрузок (рис. 1, а) достигается установкой следя-

щего устройства автоматического защемления об-

разца на внешней по отношению к образцу плоско-

сти упругой диафрагмы, которая препятствует в ка-

ждом цикле охлаждения термическому сокращению 

длины образца, предварительно нагруженного ста-

тическими напряжениями растяжения.  

 

 
 

 
В первом полуцикле нагрева образец нагружает-

ся силой Р через рычаг первого рода, в результате 

чего в нем возникают напряжения растяжения СТ , 

 Н.С. Кулик, С.С. Дубровский, Н.А. Ковешников 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 5 (41)

Рис. 1. Термомеханическое нагружение 
с высокими (а) и низкими положительными (б) 

уровнями асимметрии циклов 
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не изменяющиеся в течение всего полуцикла. Под 

воздействием этих напряжений при увеличении 

температуры образца его полная деформация полн  

будет увеличиваться за счет уменьшения модуля 

упругости материала. При увеличении температуры 

образца выше некоторого значения Т' в нем будут 

накапливаться неупругие деформации неупр  из-за 

превышения напряжением СТ  предела пропор-

циональности материала и развития пластических 

деформаций и ползучести.  

Суммарное удлинение образца при нагреве при-

ведет в действие следящий механизм его автомати-

ческого защемления. В процессе нагрева этот меха-

низм не препятствует удлинению образца. В полу-

цикле охлаждения гайка препятствует сокращению 

длины образца при уменьшении температуры. Бла-

годаря этому в образце возникают термические на-

пряжения растяжения Т , которые, суммируясь с 

напряжениями СТ , приводят к увеличению тер-

момеханических напряжений ТМ  при уменьшении 

температуры от maxT  до minT  от значения СТ  

до величины TСТ  . 

В следующем полуцикле нагрева термические 

напряжения растяжения будут уменьшаться в за-

щемленном образце за счет его термического удли-

нения. Уменьшение термических напряжений будет 

происходить до тех пор, пока суммарное удлинение 

образца при нагреве не достигнет значения, при ко-

тором в начале предыдущего цикла охлаждения 

гайкой-барабаном образец был защемлен в силовой 

раме. Это произойдет при температуре, несколько 

меньшей максимальной температуры цикла maxT  

за счет того, что в предыдущем полуцикле охлажде-

ния в образце была накоплена остаточная деформа-

ция растяжения, увеличившая суммарную длину 

образца. При этой температуре образец освобожда-

ется от защемления, в результате чего на него будет 

воздействовать только усилие груза Р, вызывающее 

напряжение СТ . В процессе дальнейшего увели-

чения температуры до Тmах  увеличение суммарно-

го удлинения образца приведет в действие следящий 

механизм, таким же образом, как и в предыдущем 

полуцикле нагрева. При этом минимальное значение 

цикла термомеханических напряжений будет строго 

ограничиваться величиной СТ . 

Описанный процесс изменения термомеханиче-

ских напряжений будет циклически повторяться в 

той же последовательности (до предельного состоя-

ния или разрушения образца). 

Автоматическое защемление образца в начале 

каждого полуцикла охлаждения приводит, при по-

стоянном размахе температур constТ  , к неиз-

менности размаха термомеханических напряжений 

constТМ   за счет накопления остаточных неуп-

ругих деформаций растяжения. В этом заключается 

стабилизирующее действие механизма автоматиче-

ского защемления образца.  

В рассматриваемой схеме статической нагрузкой 

могут быть заданы высокие положительные уровни 

асимметрии циклических термомеханических на-

пряжений, так как даже при отсутствии статической 

нагрузки в образце будут создаваться положитель-

ные циклические термонапряжения по пульсирую-

щему циклу, под действием которых в образце бу-

дет накапливаться неупругая остаточная деформа-

ция растяжения. 

2. Нагружение образца с низкими положи-

тельными уровнями асимметрии цикла термо-

механических напряжений стабилизированных 

параметров (рис. 1, б) обеспечивается путем уста-

новки следящего устройства на внешней плоскости 

упругой диафрагмы, препятствующей термическому 

сокращению длины образца, предварительно сжато-

го напряжениями СТ . 

В первом полуцикле охлаждения ненагруженно-

го образца к нему с помощью груза Р прикладыва-

ются статические напряжения сжатия СТ , которые 
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остаются неизменными в течение последующего 

полуцикла нагрева, так как следящий механизм не 

препятствует тепловому удлинению образца. В на-

чале следующего полуцикла охлаждения, с помо-

щью следящего механизма образец автоматически 

защемляется в силовой раме, что приводит к воз-

никновению в нем термических напряжений растя-

жения, которые увеличиваются с понижением тем-

пературы. При значениях статических напряжений 

сжатия, меньших по абсолютной величине полови-

ны размаха термических напряжений Т , термо-

механические напряжения ТМ  изменяют знак на 

некотором этапе охлаждения образца, достигая в 

конце полуцикла охлаждения максимального поло-

жительного значения.  

В следующем полуцикле нагрева происходит 

уменьшение термических напряжений, обусловлен-

ное тепловым удлинением защемленного образца. 

Это уменьшение приводит к перемене знака термо-

механических напряжений ТМ , которые достига-

ют значения заданных статических напряжений 

сжатия СТ  в тот момент, когда гайка следящего 

механизма освобождает образец от защемления в 

силовой раме. Освобождение образца от защемле-

ния произойдет при температуре несколько мень-

шей максимальной температуры цикла maxТ  за 

счет того, что в конце предыдущего полуцикла ох-

лаждения суммарная длина образца была увеличена 

из-за накопленной неупругой деформации неупр  

растяжения. При дальнейшем увеличении темпера-

туры до значения maxТ  термомеханические на-

пряжения будут строго ограничены величиной ста-

тических напряжений сжатия СТ , задаваемых гру-

зом Р. 

В начале полуцикла охлаждения вновь происхо-

дит автоматическое защемление образца, приводя-

щее к возникновению термических напряжений рас-

тяжения, и цикл нагружения повторяется в той же 

последовательности. 

В рассмотренном примере подбором величины 

груза Р цикл термомеханических напряжений ста-

билизированных параметров может быть изменен от 

пульсирующего в положительной области (при 

Р = 0), до цикла, близкого к симметричному. При 

пульсирующем цикле в образце будет накапливать-

ся остаточная деформация растяжения, а при цикле, 

близком к симметричному, происходит неупругое 

деформирование образца с переменной знака внутри 

каждого цикла, практически без существенного на-

копления остаточных деформаций.  

3. Нагружение с низкими отрицательными 

уровнями асимметрии цикла термомеханических 

напряжений стабилизированных параметров 

(рис. 2, а) обеспечивается установкой следящего 

устройства на внутренней плоскости упругой диа-

фрагмы, препятствующей в каждом полуцикле на-

грева термическому удлинению предварительно 

растянутого образца.  

В начале полуцикла нагрева ненагруженного об-

разца к нему прикладывается статическое напряже-

ние растяжения и осуществляется автоматическое 

его защемление, препятствующее удлинению при 

увеличении температуры. В конце полуцикла охла-

ждения осуществляется автоматическое освобожде-

ние образца от защемления и повторное приложение 

статических напряжений растяжения исходного 

уровня. Цикл повторяется. 

В рассмотренном варианте подбором статиче-

ской растягивающей нагрузки цикл термомеханиче-

ских напряжений стабилизированных параметров 

может быть изменен от пульсирующего в отрица-

тельной области (при Р = 0) до цикла, близкого к 

симметричному.  

При пульсирующем цикле в образце следует 

ожидать накопление остаточных деформаций сжа-

тия, а при цикле, близком к симметричному, проис-

ходит неупругое деформирование образца с переме-

ной знака внутри каждого цикла, практически без 

накопления остаточных деформаций. 
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4. При нагружении термомеханическими на-

пряжениями с высокими отрицательными уров-

нями асимметрии цикла (рис. 2, б) к образцу с 

циклически изменяющейся температурой в начале 

полуцикла нагрева прикладываются статические 

напряжения сжатия и осуществляется автоматиче-

ское его защемление, препятствующее удлинению 

при увеличении температуры. В конце полуцикла 

охлаждения происходит автоматическое освобож-

дение образца от защемления и повторное приложе-

ние статических напряжений сжатия исходного 

уровня. Цикл повторяется. 

 

 

По рассматриваемой схеме статической нагруз-

кой могут быть заданы высокие отрицательные 

уровни асимметрии цикла термомеханических на-

пряжений, при которых будет иметь место наибо-

лее интенсивное накопление неупругих деформа-

ций сжатия, так как даже при отсутствии статиче-

ской нагрузки в образце будут создаваться отрица-

тельные циклические напряжения по пульсирую-

щему циклу, которые могут привести к существен-

ному накоплению неупругих остаточных деформа-

ций сжатия. 

 
Заключение 

 

Применение вышеописанных способов термоме-

ханического нагружения позволит охватить при ис-

пытаниях все возможные диапазоны изменения 

асимметрии цикла и размахов термоциклических 

напряжений стабилизированных экстремальных 

уровней. 
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уровнями асимметрии циклов 
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ПРОЕКТИРОВАНИЕ ИНФОРМАЦИОННЫХ СИСТЕМ ИЗМЕРЕНИЯ  
И КОНТРОЛЯ ПАРАМЕТРОВ ЭНЕРГОНОСИТЕЛЕЙ ЛА 

 
В данной работе рассматривается применение перспективных направлений по проектированию инфор-
мационно-измерительных систем контроля параметров энергоносителей летательных аппаратов. Рас-
смотрены вопросы моделирования таких систем при различных конструктивных параметрах. 
 
проектирование, информационно-измерительные системы, энергоносители, летательные аппара-
ты, методика, моделирование 

 

Введение 
 

Проектирование информационных систем изме-

рения (ИИС), выполняющих задачи измерения и 

контроля параметров энергоносителей (ЭН) как ле-

тательных аппаратов (ЛА) так и промышленных 

топливно-энергетических комплексов является важ-

ной и актуальной задачей, влияющей на экономиче-

ские показатели промышленных отраслей.  

На кафедре авиационных приборов и измерений 

факультета СУЛА Национального аэрокосмическо-

го университета им. Н.Е. Жуковского «ХАИ» работа 

по данному направлению в рамках госбюджетной 

тематики ведется с 2001 г. Результаты данной рабо-

ты (более 100 патентов) позволяют разработать но-

вые методики проектирования  ИИС ЭН ЛА. 

Существующие принципы проектирования пре-

имущественно основываются на реализации элек-

тромеханических методов, что создает сложность 

обработки информации. Получаемые конструкции 

измерительных датчиков и систем имеют высокую  

сложность, ориентированы на определенные типы 

топливных элементов или ЭН. При этом примене-

ние универсальных подходов к проектированию 

современных ЛА и промышленных топливно-

энергетических комплексов с использованием суще-

ствующих измерительных устройств существенно 

затруднено.  

Основной задачей при исследовании всего мно-

гообразия ИИС, методов их проектирования и инте-

грации измерительных преобразователей (ИП) в 

ИИС является формирование обобщенных критери-

ев, позволяющих выполнить заданные условия 

функционирования, точности измерений при со-

блюдении существующих ограничений, связанных с 

надежностью эксплуатации. Современные системы 

информационного обмена и управления характери-

зуются высокими показателями объемов вычисле-

ний и сложной структурой данных. В этих условиях 

для решения задач контроля и управления возникает 

необходимость сочетания традиционных подходов с 

моделями и методами интеллектуальных средств и 

знаниеориентированных ИИС. 

В целях повышения эффективности обработки 

информации и объективности принимаемых на ее 

основе решений необходимо осуществить выбор 

структуры ИИС на основе приобретенных знаний 

для конкретных систем. 

Постановка задачи. В целях исследования и 

разработки методологии проектирования инфор-

мационных систем измерения, направленной на 

универсализацию медов проектирования, возника-

ет необходимость оценки существующих решений 

и формального вывода решений по проектирова-

нию образца ИИС, обладающего заданными T точ-

 А.Г. Михайлов 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 5 (41)
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ностными и конструктивными характеристиками. 

Таким образом, ставится задача разработки и 

оценки перспективных методов проектирования 

информационно-измерительных систем промыш-

ленного назначения, в которой определены крите-

рии Ju, позволяющие выполнить заданные условия 

функционирования, наложены ограничения на об-

ласть существования решений R, заданы начальные 

связи Ss структурных элементов s: 

T=<Ju, R, Ss>.                              (1) 

Для решения поставленной задачи предлагается 

выполнять выбор и оценку методов проектирования 

с учетом классификации решений RS обобщенных 

структур и связей Ss структурных элементов в еди-

нице конструктивной реализации ИИС, соответст-

вующий критерию Juо: 

T(RS) =<Juo, RS, Ss>. 

Предлагается использование проекторов, теория 

применения которых области идентификации и оп-

тимизации автоматических систем предложена Ан-

тоном Николаевичем Сильвестровым и Петром 

Ивановичем Чинаевым.  

В этом случае решался вопрос самоорганизации 

систем автоматического управления, для которых 

множество {Jq} критериев оптимальности необхо-

димо целеориентировать в соответствии с главной 

целью.  

Данная задача имеет ряд решения для систем, 

существующих в Евклидовом пространстве  R  E. 

Попытка расширить пространство задач до уни-

версального множества U открывает возможность 

функционирования логико-лингвистического проек-

тора, при котором используются несколько каналов 

лингвистической аппроксимации и нечетко-мно-

жественных моделей представления знаний. Выбор 

соответствующих структур позволяет при создании 

базы знаний ИИС использовать непосредственно 

измерительные данные, необходимые для объектив-

ности получаемых знаний Rs  U. 

Таким образом, предлагается новый подход к 

методологии проектирования ИИС, контроля пара-

метров ЭН ЛА, основанный на обобщении сущест-

вующих методов разработки современных систем  

контроля и измерения параметров энергоносителей 

ЛА. Это позволяет формализовать процессы проек-

тирования ИИС промышленного назначения при 

заданных критериях функционирования J, что по-

зволит оценить перспективные методы [1 – 7]. 

 
1. Построение проекторов 

 
Разработка общей методологии проектирования  

ИИС контроля параметров ЭН должна строиться на 

базе классификаторов общих принципов измерения 

в виде лингвистических описаний lx . Это позволяет 

проектировать универсальные устройства  при варь-

ировании типами конструкций ИП и принципами их 

построения.  

Таким образом, синтез структур ИИС может 

быть реализован посредством некоторого проектора 

PROJ(A,F,M,P), который на основании полученных 

эвристических знаний А и теоретических гипотез F 

определяет процедуру Р перехода от частных при-

меров ИП к обобщенным классификациям.  

Такой проектор можно представить в виде 

{A, M} 
Jo  P, 

где Jo  – некоторый критерий, формирующий про-

цедуры в режиме РВ. 

Например: 

Jo {F, r, L}.                              (2) 

При этом модели и алгоритмы машинного обу-

чения являются составляющими процедуры, позво-

ляющей формировать базы знаний на основании 

следующих методов: Mm – машинного обнаружения 

закономерностей или Me – эмпирического предска-

зания.  

При использовании альтернативных методов Ma 

для работы с неполной информацией возникают 

ситуации, при которых вновь создаваемые правила 
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проектирования по принципу обобщения позволяют 

получить новые, не формулируемые ранее экспер-

тами. 

Предложенный подход может быть реализован в 

виде схемы, представленной на рис. 1. Формирова-

тель гипотез ФГ позволяет сформировать произ-

вольную гипотезу F или гипотезу F(dx), обусловлен-

ную вероятностной закономерностью dx , характери-

зующей распределение оценок вектора состояния X. 

Рис. 1. Схема реализации проектора 

На основании данной гипотезы осуществляется 

извлечение эмпирических зависимостей в модуле 

ЭЗ. Исходными данными для данного процесса яв-

ляются лингвистические описания lU входных воз-

действий, полученные по одному из ранее выбран-

ных каналов Lj в блоке ВК, а также выбранной сис-

теме рассуждений СР эвристических знаний А. На 

основании этих данных лингвистический процессор 

ЛП может в соответствии с установленным крите-

рием  J выполнить выбор процедуры P, оптималь-

ной относительного этого критерия. Формирователь 

критериев оптимизации ФК может являться вход-

ным блоком по отношению к вектору состояния X. 

Полученная процедура Р будет содержать один из 

методов Mi, содержащихся в базе данных методов 

БДМ. Эта процедура, в свою очередь, определяет 

систему рассуждений СР и позволяет наполнять 

базу знаний БЗ или изменять ее содержимое посред-

ством подсистемы ревизии знаний ПРЗ. Внешний 

контур обратной связи при реализации данного про-

ектора обуславливается использованием в ЛП сге-

нерированных продукционных правил, влияющих, в 

конечном счете, на лингвистические описания век-

тора состояния lx: 

lx =  {A, M, {X}} + lu,                      (3) 

где  [ ],  [ ] – операторы лингвистического и дис-

кретного преобразования соответственно. 

Наличие в данном контуре блока ФК направлено 

на повышение эффективности обработки информа-

ции лингвистическим процессором ЛП. 

 

2. Реализация проектора для ИИС 
контроля параметров ЭН 

 
В качестве примера реализации проектора, пред-

ставленного на рис. 1, рассмотрим теоретическую 

модель испытательного стенда для информацион-

ных систем измерения и контроля параметров ЭН 

(рис. 2). 

 

Рис. 2. Модель испытательного стенда 
 

В качестве примера начальной классификации 

приведена таблица (табл. 1), в которой оценочным 

параметром является некоторый обобщенный кри-

терий J(x), который характеризует погрешности ИП, 

его чувствительность, пределы измерения. 
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На основе анализа существующих решений воз-

никает возможность создания обобщенной исследо-

вательской модели, которая позволяет варьировать 

различные конструктивные параметры в соответст-

вии с начальным планом проведения эксперимента 

и получения сравнительных оценок предлагаемых 

решений.  

Таблица 1 

Выбор типа ЧЭ 
 

Тип 
ЭН 

Меха-
нические 

Электро-
статические 

Электро-
магнитные 

Газ (Х) (Х)  

Жидк. (Х)  (Х) 

Элек.   (Х) 

 

В качестве исходной выбирается эмпирическая 

модель, которая в первом приближении аддитивно 

учитывает параметрический и информационный 

функционалы: 

U(u,v,t) = Fc{uo,T,p,t} + Fr{E,H,t},           (4) 

где  u – объем энергоносителя; v – скорость; T – 

температура; p – давление; E – составляющая элек-

тростатического датчика; H – составляющая элек-

тромагнитного датчика. 

Первый функционал Fc{uo,T,p,t} – реализует эм-

пирическую гипотезу и учитывает традиционные 

физические параметры объекта исследования – 

энергоносителя, сформированные блоком ЭЗ, а вто-

рой Fr{E,H,t} – учитывает конструктивные влияния 

различных типов ИП (в данном случае составляю-

щие электромагнитного датчика Н и электростати-

ческого Е). 

В результате моделирования различных сочета-

ний входных факторов с использование программ-

ного пакета прикладной статистики STATGRAFICS 

получены математические модели адекватные ре-

альным измерительным устройствам [2, 8 – 10]. 

Если исходные данные табл. 1 для универсаль-

ных методов представить в виде эмпирической мат-

рицы 


















10
10
01

Me ,                              (5) 

то информационный функционал буден иметь сле-

дующий вид: 

Fr{E,H,t} = [MeD]TE.  (6) 

где  1 2; TD d d  – ожидаемая дисперсия вдоль все-

го диапазона измерений;  1 2 3
TE e e e  – уровень 

значимости показаний электромагнитного датчика. 

Тогда на k-м шаге моделирования каждый метод 

проектора PROJ(k) может оцениваться обобщенным 

критерием 
 

J1k = {U(u,v,t) – Fc{uo,T,p,t} + [MD]TE},   (7) 
 

J2k = {U(u,v,t) – Fc{uo,T,p,t} + [MD]TH}. 
 

Суммирование элементов критерия выполняется 

по всему диапазону измерений входных воздейст-

вий X.  

Результатом моделирования на шаге к является 

матрица Мк, которая может быть представлена в 

виде таблицы проектора PROJ(k) (табл. 2). 

 
Таблица 2 

Результаты проектора PROJ(k) 
 

Тип 
ЭН 

Механиче-
ские 

Электроста-
тические 

Электро-
магнитные 

Газ J01{k} J11{k}  

Жидк. J02{k}  J22{k} 

Элек.   J23{k} 

 

Заключение 
 

Таким образом, предложен новый подход к про-

ектированию информационно-измерительных сис-

тем контроля параметров энергоносителей ЛА, ос-

нованный на обобщении существующих  методов 

разработки современных систем контроля и измере-

ния параметров ЭН ЛА.  
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Это позволило формализовать процесс проекти-

рования ИИС при заданных критериях функциони-

рования, что позволяет оценивать предлагаемые 

методы и конструкции ИП. 

Предложенный подход позволяет при синтезе 

структур ИИС использовать существующие реше-

ния и может применяться при проектировании 

систем контроля и идентификации параметров ЭН 

авиакосмической, машиностроительной техники, 

или других объектов, характеризующихся высо-

кими объемами вычислений и сложной структу-

рой процессов контроля или поддержки принятия 

решений. 
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ПОТЕНЦИАЛЬНЫЕ ВОЗМОЖНОСТИ БИСТАТИЧЕСКИХ 

 АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКИХ РАДИОТЕХНИЧЕСКИХ СИСТЕМ 
С СИНТЕЗИРОВАНИЕМ АПЕРТУРЫ АНТЕННЫ 

 
Благодаря исследованию свойств пространственно-частотной информации, получаемой при оптималь-
ной обработке отраженных от объекта радиолокационных сигналов, в работе определяются траектории 
полёта передатчика и приемника бистатической системы с синтезированием апертуры антенны (РСА), 
обеспечивающие наилучшие значения разрешающей способности. Представлены зависимости простран-
ственного разрешения от угла возвышения над целью элементов бистатической системы. Результаты ис-
следований обобщены для радиолокационных систем с синтезированием апертуры авиационного, кос-
мического и авиационно-космического базирования.  
 
бистатическая РСА, разрешающая способность, спектр пространственных частот, траектория, 
функция неопределенности 

 
Введение 

 
Радиолокационным системам с синтезированием 

апертуры антенны (РСА), построенным по многопо-

зиционной схеме (в частности двухпозиционные), в 

настоящее время постепенно уделяется все большее 

внимание в основном благодаря многим преимуще-

ствам перед однопозиционными системами. Хотя 

многопозиционные РСА уступают по своей сложно-

сти проектирования и обработки сигналов, но бла-

годаря значительному прогрессу в технике, обра-

ботка информации в многопозиционной системе 

может осуществляться уже в реальном масштабе 

времени.  

Формулирование проблемы. Для бистатиче-

ской РСА выходной эффект оптимальной системы 

обработки отражённого от земной поверхности сиг-

нала находят, применяя классический метод синте-

зирования апертуры (в рамках метода максимально-

го правдоподобия). При этом осуществляют корре-

ляционную обработку отражённого сигнала с опор-

ным сигналом приёмника для каждой точки поверх-

ности в пределах зоны обзора РСА. Результатом 

обработки является оценка комплексного коэффи-

циента рассеяния поверхности (изображение), сгла-

женная функцией неопределённости [1]. Размер об-

ласти высокой корреляции (разрешающая способ-

ность или ширина функции неопределённости на 

уровне 0,4..0,7) определяет качество изображения. 

Рассмотрим сигнал, отражённый от одной точки 

поверхности и имеющий коэффициент рассеяния 

равный 1 (единичный сигнал). Тогда результатом 

согласованной обработки за время наблюдения Т 

будет значение корреляционного интеграла или 

функция неопределённости: 

 
T

dttptstptsI
0

* ))(,0,())(,,()( 





  

 
T

tptAtptA
0

*))(,0,())(,,(   

  dttrtrtrtrjk rtrrtr )()(),(),(exp* 00


 ,   (1) 

где 

  dttrtrjktptAtpts rtr ),(),(exp))(,,())(,,( 


  – 

отражённый от точечного объекта с координатами   

траекторный сигнал; 

 ))(,,( tptA     )))(,(( tptt з


 – огибающая 

траекторного сигнала, обычно последовательность 

прямоугольных импульсов задержанных на время 

 В.К. Волосюк, Р.П. Волощук, Е.А. Богородицкий 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 5 (41)
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распространения зондирующего сигнала на трассе 

передатчик – точка поверхности – приёмник; 

 )(),()( trtrtp trtr


  – вектор, определяющий по-

ложение передатчика и приёмника в прямоугольной 

системе координат ХYZ; 

  dttrtrjktptAtpts rtr )()(exp))(,0,())(,0,( 00
** 

   – 

комплексно-сопряженный траекторный сигнал 

(опорный), отражённый от точечного объекта с ко-

ординатами )0,0,0(


. 

Разрешающую способность будем характеризо-

вать в плоскости XOY длиной вектора 


, при кото-

ром амплитуда выходного сигнала уменьшается до 

уровня –3 Дб [2 – 4]. 

Цель работы: определить траектории движения 

передатчика и приемника биститаческой РСА, обес-

печивающие наилучшее значение разрешающей 

способности, путем анализа пространственно-

частотной информации  

 

Решение задачи 

 
Не теряя общности, в дальнейшем положение 

передатчика и приёмника во времени относительно 

объекта наблюдения будем характеризовать соот-

ветствующими угловыми положениями )(),( tt rtr  , 

элемент разрешения (область высокой корреляции) 

будем определять в полярной системе координат 

 cosx ,  siny , объект поместим в начало 

прямоугольной системы координат XYZ (рис. 1). 

Тогда функцию неопределённости можно предста-

вить в таком виде: 

 
T

rtrrtr ttAttAI
0

* ))(),(()),(),((),(   

  ))(cos())(sin(exp* ttjk trtr  

dttt rr ))(cos())(sin(  ,  (2) 

где )(ttr , )(tr  – углы возвышения передатчика и 

приёмника соответственно.  

Фазовый множитель в выражении (2) под экспо-

нентой называют фазовой функцией [3]. Здесь учте-

но, что дальности от передатчика и приёмника до 

объекта наблюдения намного превышают размеры 

элемента разрешения, т.е. )(0 tr tr , )(0 tr r .  
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Рис. 1. Пространственное положение элементов 

бистатической РСА 
 

Скорость изменения во времени фазовой функ-

ции и произведения огибающих в выражении (2) 

значительно отличаются при изменении угловых 

положений носителей бистатической РСА относи-

тельно объекта, что позволяет раздельно анализиро-

вать влияние этих факторов на разрешающую спо-

собность, и функцию неопределённости представить 

в виде произведения составляющих модуляции зон-

дирующего сигнала [2, 6].  

Функция неопределённости огибающей сигнала 

имеет периодическую структуру и определяет одно-

значность измерения координат объекта в плоскости 

ХОУ. Соответствующим выбором частоты повторе-

ния зондирующих импульсов и скорости перемеще-

ния передатчика и приёмника добиваются необхо-

димых значений интервалов однозначности функ-

ции неопределённости. В дальнейшем положим, что 

проблема однозначности измерений решена и рас-
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смотрим лишь основной пик функции неопределён-

ности.  

Функция неопределённости траекторного сигна-

ла определяется поведением фазовой функции за 

время синтезирования: 

  ))(cos())(sin(),,( ttpf trtr
  

))(cos())(sin( tt rr  .                (3) 

При этом разрешающая способность в направле-

нии α будет определяться шириной спектра траек-

торного сигнала [5, 7]: 

),,(),,(),,( 0pfpfp k


 ,       (4) 

),,(
2),(

pk
p 





 .                     (5) 

При монотонном характере изменения фазовой 

функции разрешающая способность бистатической 

РСА зависит от угловых секторов, которые прохо-

дят передатчик и приёмник за время наблюдения за 

объектом.  

Как будет показано ниже, немонотонность фазо-

вой функции влияет на уровень боковых лепестков. 

На рис. 2 изображена геометрия движения пере-

датчика и приёмника.  

В дальнейшем полагается, что носители переме-

щаются с угловой скоростью, кратной град/с. 
 

z

x

y

tr

r

 
Рис. 2.  Передатчик и приёмник перемещаются 

по  замкнутым траекториям 

 

 

 

 
                                            a                                                                                           б 

                                            в                                                                                          г 

Рис. 3. Один из носителей неподвижный. Зависимость фазовой функции (а), ширины спектра 
пространственных частот (б), разрешающей способности (в) от времени синтезирования; сечения 

функции неопределённости траекторного сигнала и огибающей сигнала вблизи основного пика (г); 
дальность до объекта намного превышает высоту полёта носителей ( 0)()(  tt trtr ) 
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Рис. 4. Приёмник и передатчик движутся с одинаковыми скоростями в противоположных направлениях. 
Зависимость фазовой функции (а), ширины спектра пространственных частот (б), разрешающей  

способности (в) от времени синтезирования; сечения функции неопределённости траекторного сигнала  
и огибающей сигнала вблизи основного пика (г) ( 0)()(  tt trtr ) 

г в 

а б 

Рис. 5. Передатчик и приёмник движутся в разные стороны и скорость передатчика в 2 раза больше 
приёмника. Зависимость фазовой функции (а), ширины спектра пространственных частот (б), 

разрешающей способности (в) от времени синтезирования; сечения функции неопределённости  
траекторного сигнала и огибающей сигнала вблизи основного пика (г) ( 0)()(  tt trtr ) 

Рис. 6. Вид функций неопределённости: а – для рис. 3; б – для рис. 4; в –  для рис. 5 

а б в 
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Заключение 

 
Согласно проведённым исследованиям (рис. 3 – 

7) потенциально возможные значения разрешающей 

способности в выбранном направлении α можно 

получить при таких траекториях, когда ширина 

спектра пространственных частот в этом направле-

нии достигнет максимума 4max   

( 4/min  ). Для моностатической системы такое 

разрешение во всех направлениях получают, если 

РСА обходит район цели по замкнутой траектории 

[5]. Для бистатической РСА – когда направления на 

цель передатчика и приёмника совпадают и за время 

обработки отражённого сигнала они проходят во-

круг цели по замкнутой кривой.  

При неподвижном передатчике/приёмнике (рис. 3) 

бистатическую систему рассматривают как пассив-

ную, где фазовая функция формируется за счёт 

движения одного из носителей – получают макси-

мальное и одинаковое во всех направлениях разре-

шение (кнопочная ФН) 2/min  . Одинаковое во 

всех направлениях разрешение можно также полу-

чить, если передатчик и приёмник движутся в одном 

направлении с одинаковыми скоростями (рис. 5). 

Тогда  

)2/cos(4min
bist


 . 

Если движутся оба носителя (рис. 5) c разными, 

но постоянными скоростями, обеспечить одновре-

менно наилучшее разрешение во всех направлениях 

не удаётся.  

Фазовые функции имеют периодическую струк-

туру, а ширина пространственного спектра и соот-

ветствующие значения разрешения стремятся к по-

стоянной величине, которая зависит от геометрии 

передатчик-цель-приёмник и характера движения 

носителей.  

В ряде случаев возможны компенсации фазо-

вых набегов передатчик-цель и цель-приёмник, что 

приведёт к отсутствию разрешающей способности 

в соответствующем направлении α (рис. 4, а, г,  

рис. 7, г). 

Наличие перекрывающих значений фазовой 

функции (пространственных частот) приводит лишь 

 
                                            a                                                                                           б 

 
                                            в                                                                                          г 

Рис. 7. Возвышение приёмника 70 r ; зависимости фазовой функции (а), ширины спектра 
пространственных частот (б), разрешающей способности (в) от времени синтезирования 

и потенциальных значений разрешения для различных направлений α  (г)  
при разных углах возвышения передатчика tr  
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к суммированию интенсивностей соответствующих 

гармоник и изменению вида и уровня боковых лепе-

стков ФН, не влияя при этом на потенциальные зна-

чения разрешения. 

 

Выводы 
 
Разрешающая способность бистатической РСА 

определяется угловыми размерами траекторий но-

сителей, которые они проходят за время наблюде-

ния, и в явном виде не зависит от дальности до объ-

екта. Потенциально возможное значение разре-

шающей способности 4/min   получают, если 

направления наблюдения передатчика и приёмника 

совпадают, они движутся с одинаковыми угловыми 

скоростями, углы возвышения равны нулю и осуще-

ствляется оптимальная обработка отражённого тра-

екторного сигнала на всей траектории. При этом и 

передатчик и приёмник должны обойти полный уг-

ловой сектор в 360 вокруг цели.  

В остальных случаях наилучшие значения раз-

решающей способности зависят от геометрии рас-

положения РСА и цели. 

Полученные результаты могут быть полезны при 

проектировании бистатических станций, обладаю-

щих постоянной разрешающей способностью, ис-

следованию траекторий и их влияния на разрешение 

в реальных условиях работы современных радиоло-

кационных систем с синтезированием апертуры.  
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КОМПЛЕКС ПОКАЗАТЕЛЕЙ МЕТРОЛОГИЧЕСКОЙ НАДЁЖНОСТИ 
СРЕДСТВ ИЗМЕРИТЕЛЬНОЙ ТЕХНИКИ 

АВИАЦИОННЫХ РАДИОТЕХНИЧЕСКИХ СИСТЕМ 
 

Статья посвящёна выбору и теоретическому обоснованию комплекса показателей метрологиче-
ской надёжности средств измерительной техники авиационных радиотехнических систем. 

 
метрологическая надёжность, комплекс показателей, нестабильность, метрологическая характе-
ристика, средства измерительной техники, авиационные радиотехнические системы 
 

Введение 
 
Постановка проблемы. Надежность средств из-

мерительной техники (СИТ) существенно влияет на 

надёжность авиационных радиотехнических систем 

(АРТС), для определения технического состояния 

которых они используются. Поэтому проблема 

оценки и повышения надежности СИТ АРТС явля-

ется актуальной [1, 2]. Одной из задач этой пробле-

мы является выбор и теоретическое обоснование 

комплекса показателей метрологической надежно-

сти СИТ АРТС. Решению данной задачи посвящена 

статья. 

Анализ литературы. Первые работы по вопро-

сам надежности СИТ начали появляться с 1955 года 

[3, 4]. Проведенные исследования авторами этих и 

последующих работ [5 – 12] показали, что матема-

тический аппарат, разработанный для широкого 

класса радиоэлектронных устройств, не может быть 

применен для оценки метрологической надежности 

средств измерительной техники (и в частности, для 

СИТ АРТС). Это обусловлено, прежде всего, их 

спецификой – метрологическими свойствами, свя-

зью между показателями надежности и точности 

СИТ. Для оценки метрологической надежности СИТ 

предложен ряд показателей. Среди них можно вы-

делить: показатель информационной надежности 

[4], показатель доли верных измерений с учетом 

постепенных метрологических отказов [7], показа-

тели частоты отказов и скорости изменения частоты 

отказов [8 – 10], метрологический ресурс [11, 12] и 

ряд других. Однако предложенные показатели не 

находят широкого применения для средств измери-

тельной техники АРТС из-за их разобщённости, а 

предложенные методики оценки этих показателей 

не всегда являются оптимальными, так как не учи-

тывают связь между метрологической надёжностью 

и стабильностью средств измерительной техники 

АРТС, а также специфику эксплуатации средств 

измерительной техники авиационных радиотехни-

ческих систем. 

Цель статьи. Выбрать и теоретически обосно-

вать комплекс показателей метрологической надёж-

ности средств измерительной техники авиационных 

радиотехнических систем. 
 

Изложение материала 
 
Метрологическая исправность СИТ АРТС за-

ключается в соответствии значений его метрологи-

ческих характеристик (МХ) установленным нормам. 

В общем случае значение МХ СИТ АРТС )(t  в 

момент времени t  равно [12]: 

)t()0()t(  ,                        (1) 

 М.Ю. Яковлев 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 5 (41)
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где )(t  – нестабильность МХ СИТ АРТС за время t ; 

)0(  – начальное значение МХ СИТ АРТС, зави-

сящее от точности процесса изготовления СИТ.  

Начальное значение МХ СИТ АРТС )0(  явля-

ется случайной величиной, имеющей плотность 

распределения )(0 f , математическое ожидание 

0m  и СКО 0 . Так как начальное значение МХ 

СИТ АРТС )0(  и нестабильность МХ СИТ АРТС 

)(t  взаимно независимы, то распределение )(0 f  

значений )(t  является сверткой распределений 

)(0 f  и )(t : 

 




dff tt )()()( 0 ,                (2) 

где )(t  – плотность распределения нестабильно-

сти МХ СИТ АРТС за время t . 

Используя вероятность )(tf , определенную из 

соотношения (1), можно получить аналитические 

соотношения для комплекса показателей метроло-

гической надёжности СИТ АРТС. Однако все эти 

расчетные зависимости можно существенно упро-

стить, если принять во внимание следующее. Наи-

более важные для потребителя МХ (такие как сис-

тематическая составляющая основной погрешности 

СИТ АРТС) подвергаются корректировке после из-

готовления СИТ АРТС путем проведения первичной 

поверки на заводе-изготовителе. Учитывая, что 

именно по таким МХ и оценивается метрологиче-

ская надёжность СИТ АРТС, преобразуем выраже-

ние (1). Если СИТ АРТС после изготовления под-

вергается поверке, то функция )0(  будет равняться 

погрешности поверки СИТ АРТС. Сравним диспер-

сию начальной нестабильности МХ СИТ АРТС 

)0(2  и дисперсию погрешности поверки СИТ 

АРТС 2
0 . Разброс значений начальной нестабиль-

ности, полученных при испытаниях СИТ АРТС, 

обусловлен двумя факторами: основным, а именно 

случайными колебаниями значений нестабильности 

по совокупности СИТ АРТС данного типа и харак-

теризующимся дисперсией 2
н ; дополнительным, 

или погрешностью измерений МХ СИТ АРТС, обу-

словленной погрешностью эталонов, применяемых 

при измерениях, кратковременной нестабильностью 

МХ СИТ АРТС, колебаниями условий измерений в 

границах нормальной области значений влияющих 

величин и т.д. Очевидно, что дисперсия погрешно-

сти измерения МХ СИТ АРТС будет равна диспер-

сии поверки 2
0 . Так как нестабильность МХ СИТ 

АРТС за время t  определяется как размерность ре-

зультатов двух измерений МХ СИТ АРТС (в конце 

и начале периода ],0[ t ), дисперсия погрешности 

экспериментальной оценки нестабильности равна 

2
02 . Следовательно, запишем неравенство: 

2
0

2
0

22 2)0(  н .                     (3) 

Тогда, пренебрегая дисперсией 2
0  ввиду ее 

сравнительной малости, увидим, что распределение 

)(0 f  вырождается в  -распределение (детерми-

нированное значение): 

)()( 00 mf  ,                            (4) 

и соответственно 

)()( 0mf tt  .                        (5) 

Учитывая формулу (5), в дальнейшем изложении 

мы будем придерживаться прежних обозначений, но 

понимать под )(t , в зависимости от решаемой 

задачи, плотность распределения нестабильности 

МХ СИТ АРТС за время t  или значений МХ СИТ 

АРТС в момент t . При этом подразумевается, что в 

последнем случае )(t  имеет математическое 

ожидание )(tm , равное сумме 0m  и средней неста-

бильности МХ СИТ АРТС за время t . 

В комплекс показателей метрологической на-

дёжности СИТ АРТС входят два вида показателей. 

К первому виду показателей метрологической на-

дёжности СИТ АРТС отнесём: вероятность метро-

логической исправности СИТ АРТС, коэффициент 
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метрологической исправности СИТ АРТС, интен-

сивность метрологических отказов СИТ АРТС, ве-

роятность работы СИТ АРТС без метрологических 

отказов, гамма-процентная наработка до метрологи-

ческого отказа СИТ АРТС и установленная нара-

ботка до метрологического отказа СИТ АРТС. Вто-

рой вид показателей метрологической надёжности 

СИТ АРТС включает в себя такие показатели, как: 

средняя наработка до метрологического отказа СИТ 

АРТС, параметр потока метрологических отказов 

СИТ АРТС и средняя наработка на метрологический 

отказ СИТ АРТС. 

Рассмотрим и дадим краткую характеристику 

перечисленных выше показателей метрологической 

надёжности СИТ АРТС. 

Особое место среди показателей метрологиче-

ской надежности СИТ АРТС занимают вероят-

ность метрологической исправности )(tPми  и ко-

эффициент метрологической неисправности 

)(tK ми  СИТ АРТС.  

В зависимости от рассматриваемого периода 

времени они характеризуют метрологическую на-

дежность до первой поверки (калибровки), либо 

между периодическими поверками (калибровками), 

то есть без учета или с учетом эффекта периодиче-

ского восстановления метрологической исправности 

СИТ АРТС. 

Вероятность метрологической исправности СИТ 

АРТС равна вероятности того, что в момент време-

ни t  все его нормируемые МХ соответствуют уста-

новленным требованиям:  

)],,([)],([

)()(



 




tGtG

dtP tми                     (6) 

где   – предел допускаемых значений МХ СИТ 

АРТС;  

),( tG , ),( tG  – функция дрейфа верхней и 

нижней границы области допускаемых значений 

МХ СИТ АРТС за время t , соответственно;  

(...)][G  – функция Лапласа значений ),( tG  и 

),( tG .  

Если в качестве интервала t  принять значение 

межповерочного интервала T , то вероятность мет-

рологической исправности СИТ АРТС )(TРми  бу-

дет равна средней доле СИТ АРТС, пришедших на 

поверку метрологически исправными. Отсюда сле-

дует простота статистической оценки показателя 

)(TРми  по результатам поверок и, следовательно, 

целесообразность его применения для характери-

стики эффективности поверки СИТ АРТС.  

Коэффициент метрологической исправности 

СИТ АРТС )(tK ми  равен отношению математиче-

ского ожидания времени пребывания СИТ АРТС в 

метрологически исправном состоянии за период 

],0[ t  к длительности   этого периода: 

 
t

ми dGG
t

tK
0

))],(()),(([1)( .     (7) 

Показатель метрологической надёжности 

)(tK ми  характеризует состояние СИТ АРТС не в 

момент времени t , а в среднем за некоторый период 

(обычно межповерочный интервал), и равен средней 

за этот период вероятности метрологической ис-

правности СИТ АРТС.  

Интенсивность метрологических отказов СИТ 

АРТС )(t  в момент времени t  равна сумме интен-

сивностей ( )(t  и )(t ) выхода значений МХ 

СИТ АРТС в момент времени t  за границы   и 

 , соответственно: 

)()()( ttt   .                      (8) 

Каждая из интенсивностей )(t  и )(t  в 

выражении (8) равна произведению плотности рас-

пределения значений МХ СИТ АРТС )( и
t  (или 

)(и
t ), не отказавших до этого момента времени, в 

граничной точке   (или  ) на абсолютное значе-

ние интенсивности дрейфа МХ СИТ АРТС в этой 

точке ),(  t  (или ),(  t ), если интенсивность 
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дрейфа направлена за пределы области допускаемых 

значений МХ СИТ АРТС, и равна нулю в противном 

случае, т.е.: 









 
;0),(,0

;0),(),(|),(|)(
t

ttt
и
t         (9) 










.0),(,0
;0),(),(|),(|)(

t
ttt

и
t           (10) 

Необходимыми условиями отличия от нуля ин-

тенсивностей дрейфа МХ СИТ АРТС )(t  и 

)(t  являются следующие соотношения: 

0),(  t ; 0),(  t ;                  (11) 

)],([min),(
0




GtG
t

;                   (12) 

( )],([min),(
0




GtG
t

),                (13) 

где ),( G , ),( G  – функция дрейфа верхней и 

нижней границы области допускаемых значений 

МХ СИТ АРТС за время t . 

Теоретически обоснована зависимость от време-

ни вероятности работы СИТ АРТС без метрологи-

ческих отказов: 

)]([)]([)( tAtBtP  ,                 (14) 

где )(tA  и )(tB  – функционалы от ),( G  и 

),( G : 

)],([max)(
0




GtA
t

;                   (15) 

)],([min)(
0




GtB
t

.                    (16) 

Примем, что гамма-процентная наработка до 

метрологического отказа T  СИТ АРТС – это нара-

ботка, соответствующая вероятности безотказной 

работы СИТ, равной 100  процентов: 

 )(TP .                              (17) 

Частным случаем гамма-процентной наработки 

до метрологического отказа СИТ АРТС T  является 

установленная наработка до метрологического 

отказа СИТ АРТС устT , соответствующая значе-

нию 0,1 : 

),min(  ttTуст ,                    (18) 

где t  – решение уравнения 4)( tA ; t  – 

решение уравнения 4)( tB . 

Введение гамма-процентной наработки до мет-

рологического отказа T  и установленной наработ-

ки до метрологического отказа устT  СИТ АРТС в 

комплекс нормируемых показателей метрологиче-

ской надёжности СИТ АРТС позволяет установить 

индивидуальные требования к метрологической на-

дёжности каждого экземпляра СИТ АРТС и, следо-

вательно, применять в отношении их надежности 

стандартные методы управления технологическим 

процессом по критерию качества продукции. 

Показатели МН измерительных приборов и мно-

гозначных мер. Для измерительных приборов и мно-

гозначных мер применение соотношений (1 – 18) 

обеспечивает лишь приближенную оценку их мет-

рологической надёжности. Принято утверждение, 

что метрологическая надёжность измерительных 

приборов и многозначных мер определяется соот-

ветствием значений их МХ установленным нормам 

во всем диапазоне измерений.  

Следствием этого утверждения является то, что 

метрологическим отказом измерительного прибора 

и многозначной меры является событие, заключаю-

щееся в том, что значение хотя бы одной из их нор-

мируемых МХ хотя бы в одной точке диапазона из-

мерений выйдет за установленные границы. С учё-

том принятых утверждений далее приведено обоб-

щение соотношений (1 – 18) для измерительных 

приборов и многозначных мер. 

Общая зависимость средней наработки до мет-

рологического отказа СИТ АРТС cpT  от характери-

стик нестабильности МХ СИТ АРТС имеет вид: 
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Радиотехнические системы и средства летательных аппаратов 77 

Получены простые расчетные выражения сред-

ней наработки до метрологического отказа СИТ для 

практически важных частных случаев дрейфа МХ 

СИТ: 

– при линейном дрейфе МХ СИТ: 
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Tcp                (20) 

где m  – средняя скорость дрейфа МХ СИТ АРТС;  

)0(m  – математическое ожидание при нулевых 

начальных условиях; 

– при веерном дрейфе МХ СИТАРТС: 

2 2

2
1 (0)ln 0,27
2 (0)cp

mT
r
  

  
  

,             (21) 

где r  –  вспомогательная функция; 

)0(  – СКО при нулевых начальных условиях. 

Параметр потока метрологических отказов и 

средняя наработка на метрологический отказ СИТ 

авиационных радиотехнических систем. Общее 

аналитическое выражение для параметра потока 

метрологических отказов СИТ авиационных радио-

технических систем имеет следующий вид: 







1
)()(

i
i tft ,                         (22) 

где )(tf i  – плотность вероятности i -го метрологи-

ческого отказа СИТ АРТС. 

Найдены аналитические соотношения для пара-

метра потока метрологических отказов СИТ при 

монотонном дрейфе МХ СИТ:  
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где )(1 tr  – функция параметров среднеквадратиче-

ской регрессии скорости изменения дрейфа МХ 

средств измерительной техники авиационных ра-

диотехнических систем. 

Для приближенной оценки параметра потока 

метрологических отказов средств измерительной 

техники авиационных радиотехнических систем 

получено аналитическое соотношение: 
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где )(tm , )(tm  – условные математические ожи-

дания приращения МХ СИТ АРТС за время t  в по-

ложительном и отрицательном направлениях соот-

ветственно; ))(,( )( tmt   – условное математиче-

ское ожидание скорости изменения средней неста-

бильности МХ СИТ АРТС в положительном и отри-

цательном направлениях.  

Параметр потока метрологических отказов, как 

показатель метрологической надёжности СИТ 

АРТС, имеет смысл только при мгновенном восста-

новлении отказавшего СИТ АРТС. Применение по-

казателя )(t  целесообразно, если СИТ подвергает-

ся непрерывному контролю метрологической ис-

правности. Такой контроль может иметь место при 

эксплуатации СИТ АРТС. 

Установлена взаимосвязь параметра потока мет-

рологических отказов СИТ АРТС со средней нара-

боткой на метрологический отказ )(tT  СИТ АРТС. 

Средняя наработка на метрологический отказ СИТ 

АРТС характеризует среднее число метрологиче-

ских отказов СИТ АРТС в интервале ],0[ t :  




t

мм dtt

ttT

0

)(

)( ,                        (25) 

где )( мt  – параметр потока метрологических отка-

зов в момент времени мt  из интервала ],0[ t . 

Применение средней наработки на метрологиче-

ский отказ средств измерительной техники АРТС 

целесообразно только для конкретных значений 

временного интервала t . 
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Вывод 
 
Таким образом, в статье выбран и теоретически 

обоснован комплекс показателей метрологической 

надёжности средств измерительной техники авиа-

ционных радиотехнических систем. Установлены 

аналитические зависимости показателей метрологи-

ческой надёжности СИТ авиационных радиотехни-

ческих систем от характеристик их нестабильности.  

Дальнейшие исследования планируется напра-

вить на разработку и исследование методов оценки 

и повышения метрологической надёжности СИТ 

авиационных радиотехнических систем с использо-

ванием предложенного комплекса показателей мет-

рологической надёжности средств измерительной 

техники авиационных радиотехнических систем. 
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МОДЕЛИРОВАНИЕ ШЕРОХОВАТЫХ ПОВЕРХНОСТЕЙ 
МЕТОДОМ РЕКУРСИВНОЙ ФИЛЬТРАЦИИ 

 
Проведен анализ существующих методов моделирования случайных полей с заданными корреляцион-
ными свойствами применительно к задаче моделирования морской поверхности. Показано, что сущест-
вующие методы не позволяют выполнять моделирование больших участков. Предложено использовать 
метод двумерной рекурсивной фильтрации с оптимизацией параметров фильтра по пространственным 
частотным характеристикам поверхности. Приводятся результаты моделирования поверхностей с раз-
личными корреляционными свойствами. 
 
моделирование, подстилающая поверхность, корреляционная функция, рекурсивный фильтр 
 

Введение 
 
При решении задач дистанционного зондирова-

ния (ДЗ) с аэрокосмических носителей значитель-

ный интерес представляет исследование рассеяния 

электромагнитных волн различными участками 

земных естественных и искусственных поверхно-

стей. Радиолокационный (РЛ) сигнал, отраженный 

от подстилающей поверхности, существенно зави-

сит от большого числа факторов, связанных как с ее 

электрофизическими свойствами, так и с геометри-

ческими характеристиками, что значительно услож-

няет процесс обработки радиолокационной инфор-

мации. 

Для исследования такого рода зависимостей тре-

буется большой объем радиолокационных данных, 

полученных от различных типов подстилающих 

поверхностей. Сложность проведения эксперимен-

тальных исследований, а иногда и их принципиаль-

ная невозможность, обуславливают необходимость 

математического моделирования радиолокационных 

сигналов, отраженных различными типами поверх-

ностей, что, в свою очередь, требует разработки ал-

горитмов моделирования поверхностей с заданными 

геометрическими и электрофизическими свойства-

ми. При этом модель поверхности должна сохранять 

корреляционные и вероятностные свойства реаль-

ной поверхности. Моделируемая поверхность долж-

на быть связной (т.е. не иметь разрывов производ-

ной) и обладать достаточно большими геометриче-

скими размерами для устранения краевых эффектов 

при моделировании процессов отражения радиоло-

кационных сигналов. 

В данной статье проводится анализ существую-

щих методов моделирования случайных полей (СП) 

с заданными корреляционными свойствами и иссле-

дуется возможность их применения для моделиро-

вания больших участков морской поверхности. Рас-

сматриваются недостатки традиционных методов, 

препятствующие решению поставленной задачи, и 

предлагается метод, основанный на алгоритмах век-

торной рекурсивной фильтрации (РФ). Приводятся 

результаты моделирования поверхностей с различ-

ными корреляционными свойствами. 

 
1. Постановка задачи моделирования 
 
В ряде работ ([1 – 3 и др.]) было показано, что 

величина РЛ сигнала, отраженного от земной (мор-

ской) поверхности, зависит не только от электрофи-

зических свойств среды (проводимости и диэлек-

трической проницаемости) и параметров аппарату-

ры (длины волны, излучаемой мощности, поляриза-

ции и т.п.), но и от профиля облучаемой поверхности. 

 М.В. Борцова 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 5 (41)
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Известны четыре основные модели подстилаю-

щей поверхности, характеризующие ее профиль [4]: 

зеркальная (например, поверхность воды при абсо-

лютном штиле); мелкошероховатая с размерами 

неровностей много меньше длины волны (поверх-

ность асфальта или бетона для сантиметрового диа-

пазона волн); пологая крупношероховатая поверх-

ность, на высоту неровностей которой ограничения 

не накладываются («мертвая» зыбь на море) и по-

верхности со сложной шероховатостью (поверх-

ность моря при развитом волнении, когда она по-

крыта как крупными первичными волнами, так и 

волнами более мелких размеров, вплоть до мелкой 

ряби). Также условно выделяют [1] периодические 

(например, морская) и непериодические (гравий, 

травяной покров) поверхности. 

Любую однородную шероховатую поверхность 

можно представить как двумерный случайный про-

цесс  ji yxh ,  с некоторой двумерной корреляцион-

ной функцией (КФ) высот  yxR  , : 

     dxdyyxhyxhR yxyx   








,,, .    (1) 

При дискретном представлении процесса его со-

седние точки образуют площадки четырехугольной 

формы – фацеты, для которых выполняется расчет 

отраженных сигналов. При размерах фацета много 

меньше длины волны ( 32/  и менее) его можно 

считать элементарным отражателем [5], что позво-

лит применять теорию Гюйгенса при моделирова-

нии отраженных от поверхности сигналов [6]. При 

частоте РЛ сигнала 10 ГГц длина волны составляет 

3,2 см, и для того, чтобы отдельный фацет можно 

было рассматривать как элементарный отражатель, 

необходимо, чтобы его геометрические размеры не 

превышали 1 мм. Общий вид предлагаемой модели 

представлен на рис. 1. 

Задача моделирования поверхности в этом слу-

чае сводится к моделированию случайного двумер-

ного процесса с заданной двумерной корреляцион-

ной функцией высот и шагом между отсчетами про-

цесса не более 1 мм. Для устранения краевых эф-

фектов размеры моделируемой поверхности должны 

быть не меньше размеров площадки, освещаемой 

лучом антенны радиолокационной станции в преде-

лах одного импульса. Так, при ширине диаграммы 

направленности 3, длине импульса 1 мкс и дально-

сти 10 км размеры моделируемой поверхности 

должны быть не менее 550м300м.  

 
Рис. 1. Общий вид модели поверхности 

 

2. Методы моделирования СП 
 
Существует два основных метода моделирования 

двумерных процессов с заданной КФ – метод дву-

мерной линейной свертки и спектральный метод [7]. 

При использовании метода двумерной линейной 

свертки дискретный случайный двумерный процесс 

с заданной КФ можно получить путем вычисления 

свертки исходного некоррелированного процесса 

 yxn ,  с требуемой КФ  yxR , : 

      








 ddyxRnyxh ,,, .       (2) 

Алгоритм моделирования следующий: 

– формируется выборка некоррелированного 

случайного процесса jin , , Ni ,1 , Mj ,1  с за-

данной плотностью распределения высот; 

– выполняется дискретизация заданной корреля-

ционной функции   jiyx RR ,,  , Kji ,1,  ; 

– вычисляются отсчеты искомого процесса jih ,  
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как свертка некоррелированной выборки jin ,  с дис-

кретной корреляционной функцией jiR , : 

 
 


K

k

K

k
kjkikkij Rnh

0 0
,

1 2
2221 .             (3) 

Для реализации данного метода на ЭВМ необхо-

димо хранить в оперативной памяти одновременно 

два массива размерами KK  . Величина K  зави-

сит от радиуса корреляции поверхности, который 

представляет собой интервал, на котором корреля-

ционная функция отлична от нуля. Радиус корреля-

ции морской поверхности может составлять более 

10 м [4]. При шаге дискретизации 1 мм размеры од-

ного массива KK   будут составлять 

844 101010   точек. При условии, что для хране-

ния одного числа в памяти ЭВМ необходимо 

4 байта, потребуется 382 Мбайта оперативной памя-

ти. Для двух массивов, соответственно, необходимо 

764 Мбайт, что не всегда возможно. Кроме того, 

рассмотренный алгоритм требует больших времен-

ных затрат на вычисление двумерной свертки, что 

затрудняет его практическое применение. 

В основе спектрального метода моделирования 

лежит теорема Винера-Хинчина [7], согласно кото-

рой корреляционная функция процесса связана с его 

спектральной плотностью мощности через преобра-

зование Фурье, что позволяет выполнять вычисле-

ния в частотной области. Двумерные прямое и об-

ратное преобразования Фурье [7] записываются, 

соответственно, как: 

  








 212121 2211,),( dtdteettsS tjtj ,   (4) 

  








  212121 2211,),( ddeeStts tjtj ,   (5) 

где  21, tts , ),( 21 S  – сигналы соответственно в 

пространственной и частотной области.  

Алгоритм моделирования заключается в сле-

дующем: 

– формируется выборка некоррелированного 

случайного процесса jin , , Ni ,1 , Mj ,1  с за-

данной плотностью распределения высот; 

– по заданной КФ с помощью прямого двумер-

ного преобразования Фурье (4) определяется форма 

двумерного формирующего фильтра  yxxyS  , ; 

– вычисляется спектр исходного процесса 

 yxN  ,  как прямое двумерное преобразование 

Фурье (4) процесса jin , ; 

– рассчитывается спектр результирующего дву-

мерного коррелированного процесса: 

     yxyxxyyx NSH  ,,, ;         (6) 

– вычисляются реализации процесса jih ,  как об-

ратное преобразование Фурье (5) от спектра 

 yxH  , . 

Недостатком данного метода является то, что в 

нем не учитывается информация о фазовом спектре, 

что может приводить к искажению корреляционной 

структуры процесса. Кроме того, данный метод не 

позволяет выполнять моделирование поверхности 

по частям. Тогда при размерах моделируемого поля 

550м×300м с шагом дискретизации 1 мм необходи-

мо одновременно хранить в памяти ЭВМ два масси-

ва размерами 55 103105,5   точек, для чего необ-

ходимо порядка 1,2 Терабайта оперативной памяти, 

что на данном уровне развития вычислительной 

техники невозможно. Таким образом, спектральный 

метод моделирования случайных коррелированных 

полей также неприменим для моделирования мор-

ской поверхности. 

 
3. Моделирование СП методом РФ 

 
Из приведенного выше анализа видно, что при-

менение традиционных спектрального метода и ме-

тода двумерной линейной свертки для моделирова-

ния больших участков морской поверхности затруд-

нительно или вообще невозможно. Поэтому может 

быть предложен метод моделирования, в основе 

которого лежат алгоритмы двумерной рекурсивной 
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фильтрации. Следует отметить, что теория цифро-

вой рекурсивной фильтрации для одномерных ди-

намических систем [7] (систем с одним входом и 

одним выходом, рис. 2, а) и векторных систем [7] с 

n входовm выходов (рис. 2, б) широко освещена в 

литературе, однако анализ случаев двумерных ре-

курсивных цифровых фильтров для систем, имею-

щих один вход, один выход, но два пути движения 

сигнала (рис. 2, в), в доступных автору источниках 

проведен не был. 

 
Рис. 2. Виды динамических систем 

 
Цифровые рекурсивные фильтры – это устройст-

ва, реализующие преобразование вида  







 
M

k
kik

K

k
kiki ybxay

10
,               (7) 

где iy  – отсчеты выходного сигнала; ka , kb  – по-

стоянные коэффициенты; K , M  – порядок фильт-

ра; ix  – отсчеты входного сигнала. 

Отличительной особенностью рекурсивных 

фильтров является то, что они используют не только 

значения входного сигнала, но и предшествующие 

значения выходного сигнала, которые также рас-

сматриваются как вход фильтра. 

Предлагается расширить теорию одномерной 

цифровой РФ на двумерные процессы (системы, 

представленные на рис. 2, в). Двумерный цифровой 

рекурсивный фильтр будет иметь вид: 

  
 



K

k

L

m
mjkimkji xay

0 0
,,,  

 
 


M

k

N

k
mjkimk yb

1 1
,, .                      (8) 

Теперь предположим, что существует двумерный 

цифровой фильтр вида (8), на вход которого пода-

ются отсчеты некоррелированного двумерного про-

цесса  ji yxn , , а на выходе получаются отсчеты 

коррелированного процесса  ji yxh ,  с заданной 

корреляционной функцией  yxR  , . Задача проек-

тирования такого фильтра сводится к определению 

порядка фильтра, необходимого для обеспечения 

заданной корреляционной функции, и нахождению 

коэффициентов фильтра. 

Порядок фильтра определяется исходя из соот-

ношения допустимых временных затрат на модели-

рование поверхности и необходимой точности реа-

лизации заданной корреляционной функции. Задачу 

нахождения коэффициентов предлагается решать 

оптимизационными методами [8]. При этом целевая 

функция оптимизации может быть записана как 

    








 yxbaRbaQ ФR ,,,,
  

  dydxyxbaR T
2

,,,


 ,                    (9) 

где  yxbaRФ ,,,
 ,  yxbaRT ,,,

  – соответственно 

фактическая и требуемая двумерные КФ. 

Анализ показал, что целевая функция вида (9) 

является полимодальной, что значительно затрудня-

ет процесс поиска оптимальных решений. Поэтому 

на основании теоремы Винера-Хинчина можно 

осуществить переход от целевой функций, выра-

женной через двумерные корреляционные функции, 

к целевой функции, записанной через двумерные 

передаточные характеристики: 

    








 yxФW baWbaQ ,,,,


 

  yxyxT ddbaW 
2

,,,
 ,           (10) 

где  yxФ baW  ,,,
 ,  yxT baW  ,,,

  – соответст-

венно фактическая и требуемая двумерные переда-

точные характеристики. 
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4. Анализ результатов моделирования 
 
Для проверки предложенного метода выполня-

лось моделирование поверхностей с различными 

корреляционными свойствами. В качестве заданной 

корреляционной функции была принята функция, 

предложенная в [3]:  

     yfxfeyxR yx

y
R

x
R yx 



2cos2cos,

11

,   (11) 

где xR , yR  – радиусы корреляции поверхности 

вдоль направлений x , y ; 

xf , yf  – пространственные частоты вдоль на-

правлений x , y . 

Данная КФ позволяет моделировать как мелко-

шероховатые, так и крупношероховатые, как перио-

дические, так и непериодические поверхности. По-

скольку корреляционная теория полностью спра-

ведлива только для гауссовских процессов, то в ка-

честве исходного некоррелированного поля прини-

мался двумерный случайный процесс с нормальным 

законом распределения. Оптимизация выполнялась 

по критерию (10). При оптимизации использовался 

метод конфигураций Розенброка [8], который осно-

ван на поиске минимума вдоль линий разрыва про-

изводных и часто оказывается эффективным, когда 

другие методы не позволяют получить решение. 

Выходной процесс формировался методом двумер-

ной цифровой РФ по алгоритму (8). 

На рис. 3 – 6 представлены результаты модели-

рования поверхностей с различными корреляцион-

ными свойствами. 

Анализ результатов моделирования показывает, 

что предложенный метод двумерной рекурсивной 

фильтрации позволяет решать поставленные задачи, 

а именно, моделировать связные поверхности с раз-

личными заданными корреляционными свойствами. 

Некоторое несоответствие заданной и результи-

рующей корреляционных функций объясняется сто-

хастической природой моделируемой поверхности. 

 
а 

 
б 

 
в 

Рис. 3. Непериодическая поверхность 
(радиусы корреляции 310xR м, 310yR м): 

а – заданная корреляционная функция; 
б – результирующая поверхность (вид сверху); 
в – результирующая корреляционная функция 
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а 

 
б 

 
в 

Рис. 4. Непериодическая поверхность 
(радиусы корреляции  

м105 3xR , м105 3yR ): 
а – заданная корреляционная функция; 

б – результирующая поверхность (вид сверху); 
в – результирующая корреляционная функция 

 
а  

 
б 

 
в 

Рис. 5. Периодическая поверхность (радиусы  
корреляции 310xR м, 310yR м, 

пространственные частоты 0xf , 1м10 yf ): 
а – заданная корреляционная функция; 

б – результирующая поверхность (вид сверху); 
в – результирующая корреляционная функция 
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а 

 
б 

 
в 

Рис. 6. Периодическая поверхность 
(радиусы корреляции 310xR м, 310yR м; 

пространственные частоты 0xf , 1м20 yf ): 
а – заданная корреляционная функция; 

б – результирующая поверхность (вид сверху); 
в – результирующая корреляционная функция 

Заключение 
 
Для решения задачи моделирования больших 

участков морской поверхности предложен метод 

двумерной РФ, позволяющий формировать поверх-

ности с заданной КФ. Анализ результатов модели-

рования показал достаточную степень адекватности 

получаемых поверхностей, что позволит в дальней-

шем применять предложенный метод при решении 

задач электродинамического моделирования. 
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ОЦЕНКА ПОЛНОТЫ СЕМАНТИЧЕСКОГО КОНТРОЛЯ  ПРОГРАММНОГО 

ОБЕСПЕЧЕНИЯ ИНФОРМАЦИОННО-УПРАВЛЯЮЩИХ СИСТЕМ 
 

Исследована степень полноты семантического контроля программного обеспечения информационно-
управляющих систем авиационно-космических комплексов, основанного на анализе использования фи-
зических размерностей. Разработаны и проанализированы модели полноты семантического контроля 
программного обеспечения. Доказана устойчивость полученных результатов. 
 
семантический контроль программного обеспечения, полнота семантического контроля, стати-
стические характеристики программного обеспечения 
 

Введение 
 

Независимая верификация (НВ) программного 

обеспечения (ПО) информационно-управляющих 

систем (ИУС) авиационно-космических комплексов, 

выполняемая сертификационными центрами, воз-

можна посредством формального доказательства 

корректности, основанного на использовании се-

мантического контроля. Достоверность НВ снижа-

ется ввиду неполноты контроля всех функциональ-

ных свойств, неполноты документирования ПО 

либо невозможности ввода всех семантических 

характеристик в условиях ограниченных ресурсов 

сертификационных центров [1 – 7]. Это требует 

уточнения оценки полноты, являющейся важным 

фактором достоверности НВ. 

В общем случае полнота контроля исходного 

программного кода может быть оценена на основе 

анализа статистических характеристик посредством 

анализа динамической модели семантической пол-

ноты [2]. 

Постановка задачи. Целью данной статьи явля-

ется оценка полноты семантического контроля (СК) 

ПО, основанного на анализе корректности исполь-

зования физических размерностей, и влияния на 

достоверность оценки доли документированных 

программных переменных.  

Это потребует решения следующих задач: 

1) анализ статистических характеристик реаль-

ного программного кода и обоснование использова-

ния методов теории случайных процессов. 

2) разработка и анализ модели полноты семанти-

ческого контроля ПО ИУС. 

3) анализ устойчивости решения. 

 
1. Анализ статистических 

характеристик реального программного 
кода и обоснование использования 

методов теории случайных процессов 
 

Необходимым условием применения методов 

теории случайных процессов для анализа полноты 

является пуассоновский характер распределения 

операций и операндов. Для анализа законов стати-

стических распределений использовался статиче-

ский анализатор (СА). 

Большинство операций можно отнести к адди-

тивным: ”сложение”, ”вычитание”, ”присваива-

ние”, ”сравнение”, которые не формируют новых 

семантик (физических размерностей) и используют-

ся только для контроля совпадения размерностей 

операндов; и мультипликативным: ”умножение”, 

”деление”, ”возведение в степень”, которые порож-

дают новые семантики и не контролируют размер-

ности своих аргументов. Кроме того, имеется неко-

 Ю.С. Манжос, В.Л. Петрик 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 5 (41)
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торая часть операций, реализующих условные и 

безусловные переходы, а также логические. 

Появление операций в программном коде можно 

рассматривать как некоторое случайное событие. 

Поток операций обладает определенными свойства-

ми: ординарностью, так как операции появляются 

поодиночке и вероятность попадания на элементар-

ный участок кода двух или более операций гораздо 

ниже вероятности попадания на него ровно одной 

операции; отсутствием последействия, так как для 

любых неперекрывающихся участков кода количе-

ство операций является независимыми случайными 

величинами, т.е. вероятность попадания любого 

количества операций не зависит от того, сколько их 

попало на другие; стационарностью, так как веро-

ятностные характеристики не меняются в адресном 

пространстве программного кода, и вероятность 

попадания определенного количества операций на 

участок кода зависит только от длины участка и не 

зависит от расположения. 

Вследствие того, что поток операций обладает 

свойствами ординарности, стационарности и от-

сутствия последействия, он является простейшим 

или стационарным пуассоновским потоком, что 

позволяет для исследования свойств программного 

кода использовать методы теории случайных про-

цессов [8], применение которых обуславливает не-

обходимость определения статистических характе-

ристик – интенсивностей операций. 

Результаты анализа программного кода показаны 

на рис. 1. Например, значению абсциссы 6 соответ-

ствует 200 для аддитивных операций, т.е. в про-

граммном коде найдено 200 участков, ограниченных 

аддитивными операциями и содержащих 5 иных 

операций. Аналогично найдено 1600 интервалов, 

ограниченных аддитивными операциями, содержа-

щими внутри 3 неаддитивных операции. 

В дальнейшем вычисляются относительные ин-

тенсивности появления операций, графики которых 

показаны на рис. 2. Интегральным инвариантом 

операционного потока является единичная сумма 

площадей под кривыми относительных интенсивно-

стей операций. 
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Рис. 1. Абсолютные интенсивности операций 
 

0

0,05

0,1

0,15

0,2

0,25

0,3

2 5 8 11 14 17 20 23 26 29 32 35 38
Операционный 

интервал

И
нт

ен
си

вн
ос

ть

Мультипликативные Аддитивные
Переход Логические

`

 
Рис. 2. Относительные интенсивности  операций 

 

2. Разработка и анализ модели 
полноты семантического контроля 

 программного обеспечения 
информационно-управляющих систем 

 
Достоверность оценки корректности, получае-

мой контролем семантических инвариантов посред-

ством СА определяется неполнотой контроля всех 

функциональных свойств ПО, неполнотой докумен-

тированности, невозможностью контроля логии-
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ческих операций, а также наличием большого коли-

чества безразмерных переменных. 

В общем случае полнота может быть оценена с 

помощью коэффициента семантической полноты 

(КСП) как: 

FF

F
PP

P


 ,                            (1) 

где FP , FP  – вероятности обнаружения и необна-

ружения семантических дефектов (СД) при условии 

их существования. 

В соответствии с семантической алгеброй [6] об-

наружение СД возможно для аддитивных, мультип-

ликативных операций и операций сравнения. При 

этом вызов программных функций может быть от-

несен к аддитивным операциям вследствие возмож-

ности контроля семантик формально-фактических 

параметров. В тоже время логические операции и 

операции перехода не контролируются. 

Для нахождения КСП удобно работу СА пред-

ставить в виде модели, граф которой, отражающий 

возможные состояния СА, переходы между ними, а 

также вероятности переходов, показан на рис. 3.  
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Рис. 3. Полная дискретная модель состояний 
 
Предполагается, что первоначально СА находит-

ся в состоянии О  – операнд, а операнды с вероятно-

стью могут быть DP  документированы и с вероят-

ностью DD PP 1   недокументированы. Эти веро-

ятности определяют переходы СА в состояния D  – 

«документированный операнд» и D  – «недокумен-

тированный операнд». При появлении недокумен-

тированного операнда СА переходит в состояние D , 

в котором идентификация СД невозможна, поэтому 

СА из этого состояния с единичной вероятностью 

переходит в состояние F  – «невозможность обнару-

жения нарушений СД», а далее с единичной вероят-

ностью возвращается в начальное состояние О . 

При переходе СА в состояние D  – «документи-

рованный операнд» в зависимости от документиро-

ванности второго операнда бинарной операции СА с 

соответствующей вероятностью переходит либо в 

состояние С  – «команда», либо в состояние D . 

При переходе СА в состояние «команда» в зависи-

мости от типа исполняемой команды с суммарной 

вероятностью РA (аддитивные операции) + РМ 

(мультипликативные операции) осуществляется 

переход в состояние F – «возможность обнаружения 

нарушений СД», а с суммарной вероятностью РJ 

(операции перехода) + РL (логические операции) 

переход в состояние F . 

В связи с единичной вероятностью перехода из 

состояния D  в состояние F , эти узлы можно объе-

динить. В результате получим упрощенную модель 

(рис. 4), в которой состояния 1O , 2O  соответствуют 

первому и второму операнду. 
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Рис. 4. Упрощенная дискретная модель состояний 

 
Упрощенная дискретная модель позволяет запи-

сать систему линейных алгебраических уравнений 
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(СЛАУ), описывающих потоки вероятностей для 

каждого из пяти узлов. 
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     (2) 

где CFFOO SSSSS ,,,, 21  – искомые вероятности 

нахождения СА в каждом из состояний, а 

MLJADD РPPPPP ,,,,,  – переходные вероятности. 

Необходимым условием, которому должно удов-

летворять решение, является уравнение нормиров-

ки: 

121  CFFOO SSSSS .              (3) 

Система (2) имеет пять неизвестных, поэтому 

любое из уравнений, например третье, можно ис-

ключить, заменив нормировочным условием.  

Переходные вероятности также образуют полные 

группы событий, поэтому 1 DD PP  и 

1 JLMA PPPP . Отсюда: 
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           (4) 

Для нахождения КСП подставим в выражение (1) 

значения вероятностей нахождения СА в соответст-

вующих узлах FS  и FS , которые соответствуют 

FP , FP  – вероятностям необнаружения и обнару-

жения СД при условии их существования. Подста-

вив в знаменатель (1) первое уравнение системы (4), 

а в числитель – значение из четвертого, получим: 

1

)(

O

MAC
S

PPS 
 .                       (5) 

После подстановки из третьего уравнения систе-

мы (4) имеем: 

1

2 )(

O

MADO
S

PPPS 
 .                    (6) 

Подставив из второго уравнения системы (4) в 

(6) значение SO2, имеем искомое значение КСП: 

)(
)( 2

1

1
MAD

O

MADDO PPP
S

PPPPS



 .    (7) 

Вернемся к полной дискретной модели, пред-

ставленной на рис. 3. Система уравнений, описы-

вающая потоки вероятностей и условие нормировки 

имеет вид: 
































.1
);(

);(
;)(

;
;)(

;)(

1

11

1

11

CFFDDO

MACF

JLCDF

DDJLMAC

DDDOD

DODDD

FFDDO

SSSSSS
PPSPS

PPSPSPS
PSPPPPS

PSPSPS
PSPPS

PSPSPPS

           (8) 

Неизвестных CFFDDO SSSSSS ,,,,,  шесть, лю-

бое уравнение, кроме нормировочного (седьмое 

уравнение системы (8)), можно исключить. Моди-

фицированная система: 
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КСП, выраженный через вероятности нахожде-

ния СА в узлах модели: 

FF

F
SS

S


 .                           (10) 

Решая систему (9) и подставляя значения веро-

ятностей в (10), получим КСП: 

2)( DMA PPP  .                      (11) 

Рассмотрим далее модель с непрерывными со-

стояниями, отличающуюся от полной дискретной 

модели использованием не переходных вероятно-

стей, а интенсивностей (рис. 5). Основанием для 

использования непрерывной модели является боль-

шой объем программного кода, позволяющий рас-

сматривать процесс статического анализа как не-

прерывный процесс. 
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Предполагается, что первоначально СА находит-

ся в состоянии О  – операнд, причем семантически 

документированные операнды появляются с интен-

сивностью D , а недокументированные – с интен-

сивностью D  и переводят СА в состояния D  – 

«документированный операнд», после которого 

возможна идентификация СД, и в состояние D  – 

«недокументированный операнд», после которого 

идентификация СД невозможна, поэтому СА с еди-

ничной вероятностью переходит в состояние F  – 

«невозможность обнаружения нарушений СД», а 

далее безусловно возвращается в состояние О . 

При переходе в состояние D  СА с интенсивно-

стью D  переходит в состояние D , а с интенсивно-

стью D  в состояние С  – «команда». При переходе 

СА в состояние С  в зависимости от типа исполняе-

мой команды с суммарной интенсивностью РA (ад-

дитивные операции) + РМ (мультипликативные опе-

рации) осуществляется переход в состояние F – 

«возможность обнаружения нарушений СД», а с 

суммарной интенсивностью РJ (операции перехода) 

+ РL (логические операции) переход в состояние F , 

из которого возвращается состояние О . 
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Рис. 5. Непрерывная модель полноты контроля 

 
Полная непрерывная модель позволяет опреде-

лить систему дифференциальных уравнений (СДУ) 

Колмогорова (12), связывающих потоки вероятно-

стей в каждом из состояний с изменениями вероят-

ностей нахождения СА в этих состояниях (произ-

водными): 




































.)(

);(

;

;

);(

);(

1

11

1

FAMC
F

AJMLCDD
C

FDJCLC
F

DDDDO
D

DDDDO
D

DDOFF
O

PP
dt

dP

PP
dt

dP

PPPP
dt

dP

PPP
dt

dP

PP
dt

dP

PPP
dt

dP

  (12) 

Следует отметить, что модель является динами-

ческой, а сами вероятности нахождения СА в каж-

дом из состояний имеют некоторые пределы. Для 

нахождения значений предельных вероятностей, а 

значит и предела 

Ft
F

t

F
t

t P

P


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 


limlim
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lim , 

где t – номер анализируемого операнда, приравняем 

значения производных нулю и получим СЛАУ, 

описывающих асимптоты вероятностей нахождения 

СА в узлах: 
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Одно из уравнений является избыточным и на 

основании условия нормировки должно быть заме-

нено на алгебраическое уравнение: 

     1 FFCDDO PPPPPP .       (14) 

Решение системы (13) с учетом (14) имеет вид: 

)()(
)(

2
2

AJMLDD

AM
D




 ,  (15) 

который практически совпадает с (7). В соответст-

вии с обозначениями: D , D  – интенсивности 
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появления в коде документированных и недокумен-

тированных переменных, т.е. переменных, имеющих 

известные семантики; AJML  ,,,  – интенсив-

ности появления логических операций, мультипли-

кативных операций, переходов и аддитивных опера-

ций. Общая сумма интенсивностей их появления 

равна 1. 

Обозначив долю семантически контролируемых 

операций 
)(

)(

AJML

AMk



 , отобразим на 

рис. 6 значения коэффициента семантической пол-

ноты. 
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Рис. 6. Зависимость коэффициента семантической 

полноты контроля от уровня документированности 
 

3. Анализ устойчивости решения 
 

Практическую ценность полученных результатов 

необходимо подтвердить, доказав устойчивость 

полученного решения [9]. Это вызвано тем, что 

коэффициенты СДУ (12) определяются на основе 

статистических исследований, поэтому необходимо 

оценить влияние погрешностей их значений на 

окончательный результат. 

Непосредственное аналитическое доказательство 

устойчивости СДУ (12) невозможно ввиду высокого 

порядка системы и степени соответствующего ей 

характеристического уравнения. Для упрощения 

выкладок преобразуем граф полной непрерывной 

модели, показанный на рис. 5, к эквивалентному 

виду, показанному на рис. 7. 
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Рис. 7. Приведенная полная непрерывная модель 
полноты семантического контроля 
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);)(

)((

1
2

1
2

2

2
11

FLJDDDDOF

FAMDOF

DDDLJD

AMDOFFO

PPP

PPP

PPPP







 (16) 

Т.к. DD  =1 и JLRA  =1, то  





















.))((

;)(

;)
)()((

1
2

1
2

11

22

FLJDDDDOF

FAMDOF

FFDDD

LJDAMDOO

PPP

PPP

PP
PP







(17) 

Преобразуем СДУ (17) в линейную систему с по-

стоянными коэффициентами. 

Введем обозначения: 






















).(

);(

);
)()((

2

2

22

LJDDDDF

AMDF

DDD

LJDAMDO

a

a

a

 

Тогда система (17) примет вид: 
















.10

;01

;11

FFOFF

FFOFF

FFOOO

PPPaP

PPPaP

PPPaP







                 (18) 

Обозначив общую интенсивность семантически 

контролируемых операций AMC  , а некон-

тролируемых операций LJC   и принимая 
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во внимание, что 1 CC , имеем: 
















).1()1()1(

;

);1()1((

2

2

2

CDDDDF

CDF

DDDDO

a

a

a

 

После преобразований получаем, что  
















.1

;

;1)1(

2

2

22

DCF

CDF

DDDDO

a

a

a

 

Окончательно: 
















.1

;

;1

2

2

CDF

CDF

O

a

a

a

                        (19) 

Отбросив первое уравнение системы (18) и выра-

зив OP  из 1 FFO PPP , получим, после под-

становки во второе и третье уравнения системы (18) 

систему алгебро-дифференциальных уравнений: 











,10)1(

;01)1(

FFFFFF

FFFFFF

PPPPaP

PPPPaP



          (20) 

которая приводится к СДУ: 











.10

;0

FFFFFFFF

FFFFFFFF

PPPaPaaP

PPPaPaaP



     (21) 

Получаем линейную однородную СДУ с дейст-

вительными постоянными коэффициентами: 











,)1(

;)1(

FFFFFF

FFFFFF

aPaPaP

aPaPaP



           (22) 

частные решения которой будем искать в виде: 











,

;

2

1
kt

F

kt
F

eP

eP
                             (23) 

где 1, 2, k – постоянные. 

Подставляя (23) в (22) и сокращая на kte , полу-

чим для определения 1, 2 СЛАУ: 








.0))1((
;0))1((

21

21
kaa

aka

FF

FF           (24) 

Наличие нетривиального решения системы (24) 

требует равенства нулю определителя: 

0
)1(

)1(





kaa
aka

FF

FF .            (25) 

Условием устойчивости системы (22) является 

отрицательность корней характеристического урав-

нения, получаемого из (25): 

0)1)(1(  FFFF aakaka .       (26) 

Уравнение (26) с учетом (19) приводится к квад-

ратному уравнению 0232  kk , корни которого 

21 k  и 12 k .  

Таким образом, оба корня характеристического 

уравнения (26) отрицательны. Все решения асим-

птотически устойчивы в целом по показательному 

закону, что позволяет использовать полученный 

результат (15) для оценки полноты семантической 

проверки исходного кода информационно-управля-

ющих систем критического применения посред-

ством статического анализа. 

 
Заключение 

 

Показано, что применение статического анализа 

для СК исходного кода ПО позволяет достичь в 

среднем только 30% покрытия, а сам коэффициент 

покрытия пропорционален квадрату доли докумен-

тированных переменных и зависит от доли некон-

тролируемых операций. Доказана устойчивость 

полученного решения. 

Таким образом, получаем естественный резуль-

тат: чем выше доля документированных перемен-

ных, тем выше уровень контроля, который в пределе 

достигает единицы. Однако, при слабой документи-

рованности ПО, когда доля документированных 

переменных составляет около 0,1, достигаемая пол-

нота 0,01. Двукратное увеличение документирован-

ности позволяет достичь покрытия только 0,04 ис-

ходного кода. 

Дальнейшее повышение полноты при отсутствии 

детальной документации либо при ресурсных огра-

ничениях, не позволяющих вводить семантики всех 

известных программных переменных, возможно 
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посредством решения систем линейных алгебраиче-

ских уравнений, построенных на основе семантиче-

ской алгебры и известных семантик программных 

переменных. При этом каждой аддитивной опера-

ции будет соответствовать свое алгебраическое 

уравнение, что позволит довести уровень докумен-

тированности и полноту семантического контроля 

программного обеспечения до 100%. 
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АЛГОРИТМИЧЕСКИЙ МЕТОД ПРОЕКТИРОВАНИЯ 
АВТОМАТИЗИРОВАННЫХ СИСТЕМ КОНТРОЛЯ В АВИАСТРОЕНИИ 

 
Предложен метод проектирования автоматизированных систем контроля (АСК), основанный на алго-
ритмической алгебре, эффективность которого связана с использованием теории рекурсивных автоматов. 

 
автоматизированная система контроля, рекурсивный автомат, алгоритмическая алгебра 

 
Введение 

 
При создании систем автоматики для аэрокосми-

ческой отрасли народного хозяйства, которая отно-

сится к высокотехнологическому производству, ис-

пользуются современные автоматизированные под-

ходы. Учитывая жесткие требования к оперативности 

контроля, надежности и качеству контроля, возникает 

актуальная задача разработки методов проектирова-

ния АСК, которые позволили минимизировать аппа-

ратно-программные ресурсы, повысить производи-

тельность и обеспечить устойчивость работы про-

мышленных систем автоматики в авиастроении. 

Постановка задачи. При создании программного 

обеспечения АСК важной и актуальной задачей явля-

ется создание систем компиляции проблемно-ориен-

тированных языков, учитывающих специфику кон-

троля в авиастроении. Процесс компиляции заключа-

ется в реализации функций лексического и синтакси-

ческого анализатора, генерации исполняемого кода. 

Для обработки входных языков, представленных в 

бэкусовской нормальной форме (БНФ) или синтакси-

ческими диаграммами, широко применяется теория 

формальных грамматик [1]. Традиционно компиляция 

языков высокого уровня осуществляется в основном 

программными компиляторами [2]. Получаемые та-

ким образом программы достаточно громоздки, вре-

мя их выполнения довольно велико, что не удовле-

творяет требованиям критических приложений. 

Основным методом, обеспечивающим при этом 

реализацию формальных языков, является построе-

ние рекурсивных автоматов (РА). Такие автоматы 

удобно представляют требуемые языки приложений 

и обрабатывают их микропрограммным способом 

[3]. Для преодоления указанных недостатков приме-

ним рекурсивную систему алгоритмических алгебр 

(РСАА) при проектировании электронных и про-

граммных компиляторов, алгоритмов и программ [4]. 
 

Решение задачи 
 
Основная задача, решаемая в работе, состоит в 

разработке РСАА, ее аксиоматики и вспомогатель-

ных тождеств, в анализе и синтезе РА, для чего рас-

смотрим представимость событий в РА, описание 

которых производится по правилам РСАА [5]. 

Пусть P, Q, R, S, T – произвольные события, 

представленные в МП-автомате, e – тождественная 

цепочка, ∆ – пустое событие. Сигнатуру РСАА со-

ставляют основные операции [6]: 

, ,{ },{ } ,{ ( )},{ ( } ,x x
k kk kR Q R Q R R R QP R QP      (1) 

где R Q  – дизъюнкция событий; R Q  – произве-

дение событий; 2 3{ } ...R e R R R      – итерация 

событий; 2 3{ } ...R R R R      – позитивная ите-

рация событий; { ( )}x
nnR QP  – операция N-сторонней 

(по числу символов Q) рекурсивной итерации (r-

итерация), в которой 1 2 ... ,x
k Nk QP QP QP QP , при 

индексе 1, .k N  Символ Q  подчеркнут и называет-

ся опорным, потому что при развертке r-итерации 

 Н.Н. Гора, Е.В. Коновалова 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2007, № 5 (41)
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он не интерпретируется как автономный. Операция 

{ ( }x
kkR QP   называется позитивно N-мерной r-

итерацией, смысл которой уточняется на основании 

правил развертки r-итерации. При k=1,2 получаем [7]: 
2 2{ } ... , ;m mRQP Q RQP R QP R QP m       (2) 

2 2
1 2 1 2 1 2

2 2 3 3
1 2 1 2 1 2

2
1 2 2 1 1

2 2
1 1 2 1 1 2

{ } ( ) ...

( ) ( ) ( ) ...

( ) ( ) ...

( ) ..., ;

m m

m m

m

RQP QP Q RQP QP R Q PQP

R Q P QP RQP QP RQP QP

PQP QP QPQ Q PQ

Q PQ R QPQP P RQPQP m

   

   

   

   

 (3) 

2 2{ } ... , ;m mRQP RQP R QP R QP m        (4) 

2 2
1 2 1 2 1 2

2 2 3 3
1 2 1 1 2

2
1 2 1 1

2 2
1 1 2 1 1 2

{ } ( ) ...

( ) ( ) ( ) ...

( ) ( ) ...

( ) ..., .

m m

m m

m

RQP QP RQPQP R Q PQP

R Q P QP RQP QP RQP QP

PQP QP QPQ Q P Q Q

Q PQ Q R QPQP P RQP QP m

   

   

   

   

 (5) 

Для того чтобы придать r-итерациям конкретный 

смысл, зададим интерпретации (2) и (3) следующим 

образом. Пусть в (2) R – левая скобка «(», P – правая 

скобка «)», Q1 = d, где d – произвольный терминал. 

Тогда {( )} ( ) (( )) ...d d d d    , где определена 

дизъюнкция выражений, состоящих из d и вложен-

ных пар скобок. Пусть в (3) R = (, Q – операнд a, P1 – 

знак арифметической операции +, P2 = ). Тогда: 

{( )} ( ) (( ) ) ((( ) ) ...
( ( )) ( ( ( ))) ...

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

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

a a a a a a a a a

           
       
          
где показано порождение языка арифметических 

выражений со скобками, операцией + и без скобок. 

Определение 1 [3]. Событие, представленное в 

РА на основе суперпозиции операций (1), называет-

ся рекурсивным событием (r-событием). 

Определение 2 [8]. Пусть G =<N, Σ, T, H> – про-

извольная КС-грамматика, определенная выше. 

Конфигурацией Kq r-события R называется конечная 

цепочка в терминальном алфавите Σ грамматики G: 

1 2 ... ,q q q qsK Q Q Q  

которая при поступлении на вход РА в начальном 

состоянии переводит его в одно из конечных со-

стояний. Например, конфигурациями r-события 

1 2{ }S R R QP  являются цепочки  

2 2
1 2 1 2, ( )K Q K R R QP  . 

Определение 3 [9]. Множество конфигураций r-

события R, представленного в РА, называется язы-

ком, порожденным данным r-событием (автоматом), 

или просто событием этого автомата. 

Определение 4 [10]. Пусть R, S – r-события в ал-

фавите Σ. Рекурсивные события R, S называются 

эквивалентными, если они порождают один и тот же 

язык, т.е. K(R) = K(S). 

Введенное отношение является рефлексивным, 

транзитивным и симметричным. 

Предложим тождества, которые вместе с правила-

ми вывода образуют системы тождеств m в РСАА [8]: 

1 : e ;T R R  2 : R ;T e R  3 : R ;T     4 : R ;T     

5 : ;T e e    6 : ( R) ( ) ;T P Q PQ R  

7 : ( ) ( ) ;T P Q R P Q R      

8 : ;T P Q Q R    9 : ;T R R R    

10 : ( ) ;T P Q R PQ PR    11 : ( ) ;T Q R P QP RP    

12 :{ } { };T R e R R   13 :{ } { } ;T RQP Q R RQP P   

14 1 2 1 2

1 1 2 2 1

:{ } { }

{ } { } ;

T RQP QP Q R RQP QP

P RQP QP P QP Q
  

 
 

15 :{ } { } ; { }; { , };T R Q R Q Q R e S      

16

1 2 1

:{ ( )} { }

{ ( ... } { }.

x
kk

N N

T R QR R

Q R R R Q R






 

    
 

Правила вывода: 

1. П1 (подстановка). Пусть P’ – результат замены 

вхождения S на Q в r-события P. Тогда: 

, .
' , '

S Q P R
P P P R

 
 

                            (6) 

2. П2 (решение уравнений). Пусть 

( ) ,LRP L SR Q P   ( ) ,LRP L RS Q P   

( ( ) ) ,x
k kLRP L Q RQ S P   ( ) ( ) ,

n n
i i ii i

L R P L Q R S P     

( ) ( ( ) ) ,
n n i x i

i k i k
i i

L R P L Q R Q S P      

где L, P – соответственно левый и правый контексты 

(возможно, пустые) r-события R. 
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Тогда: 

( ) ;
{ }

LRP L SR Q P
LRP L SQ P

 


   (7)   ( ) ;
{ }

LRP L RS Q P
LRP L QS P

 


     (8) 

( ( ))
;

{ ( )}
kk

kk

LRP L Q RQ S P

LRP L Q SQ P

  

 
         (9) 

( ) ( )
;

( ) ( { }

n n
i i i

i i
n n

i i
i i

L V R P L V R Q S P

L V R P L V Q S P

 

 
       (10) 

1

( ) ( )
;

( ) ( )

n n
i i i

i i
n n

i i
i i

L V R P L V R Q S P

L V R P L V Q S P


 


               (11) 

( ) ( ( ))
.

( ) ( { ( )}

n n i k
i i i

ki i
n n ii

i kki i

L V R P L V P R Q S P

L V R P L V P SQ P

  

 
   (12) 

Определение 5. Алгеброй рекурсивных событий в 

алфавите Σ называется множество ( )X  всех собы-

тий в данном алфавите, на котором определены опе-

рации (1), характеризуемые системой тождеств m с 

правилами вывода (8) – (12). 

Утверждение. Аксиоматическая система m не 

противоречива. 

Доказательство. Истинность аксиом  1T , 2T  сле-

дует из свойства е; 3 4,T T  – из свойства ∆; 5T  – из 

свойства е и ∆; 6T  – 15T  из свойств операций РСАА. 

Аксиома 16T  определяет связь между r-итера-

цией и так называемым синхронным квазирегуляр-

ным событием. Действительно, пусть: 

1 2 3 1{ ... }.N NP RQR QR QR QR QR           (13) 

Произведем разметку r-итерации по следующим 

правилам [12]: 

1 1 2 1 2 1 2 1
1 2 3| { | | | | | | | ...

a a a a a a a a
P R Q R Q R Q R  

1 2 1 2 2 3
1... | | | | | } | .N N

a a a a a a
Q R Q R  

Справедливость разметки следует из особенно-

стей развертки N-мерной r-итерации и функциони-

рования РСАА. Состояния автомата 1 2 3, , ,a a a  где 

1 3,a a  – начальное и заключительное состояния. 

На следующем шаге находим систему уравнений 

путем определения переходов между соседними 

состояниями:  

1 1 2P RP QP   и 2 1 1 2 1 3 1 ...P R P R P R P     

1 1 2... N NR P R P e   .                     (14) 

Решаем систему (14) по правилу (7): 

1 1 2 3 1{ } { ( ... )} { },N NP R Q R R R R Q R 
       (15) 

что соответствует правой части аксиомы 16T . 

При этом использовано соотношение: 

{ } { } .SQ S Q                         (16) 

Аналогичным образом запишем: 

{ } { }.QS Q S                           (17) 

Если представить систему (14) по правилам КР-

событий, найдем: 

1 1 2P RP QP   и  

2 2 1 1 2 1 3 1 1 1 2( ... ).N NP П R P R P R P R P R P e        

Отсюда 

1 2 1 2 3 1 2{ } { ( ... )} .N NP R QП R R R R П R 
        

От этого выражения перейдем к r-событиям вида: 

2 1 2 3 2{ ( ... ) ,N NS RQП R R R R П R          (18) 

1 2 3{ ( ... ) .N NS RQ R R R R QR            (19) 

Напомним, что указатель перехода 2П  в r-

итерации передает управление из цикла такому же 

указателю вне цикла тогда, когда на вход автомата 

поступает символ, отличающийся от расположен-

ных в цикле после 2П . В r-итерации в данном слу-

чае передача управления происходит от опорного 

символа, после которого находится указатель 2П , 

на другую ветвь, в начале которой стоит 2П , при 

указанных выше условиях. В (18) передача управле-

ния происходит наоборот, так как NR  является телом 

цикла. На основании (19) N-мерная r-итерация пред-

ставлена посредством двумерной; развертка послед-

ней осуществляется в соответствии с аксиомой 14T . 

Для позитивной r-итерации: 

1 2 3 1{ ... }N NP RQR QR QR QR QR 
 , 

аналогичным образом находим    1 1 2P RP QP     и 
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2 1 1 2 1 3 1 1 1 2... N NP R P R P R P R P R P      , т.е. 

1 1 2 3 1{ } { ( ... )} { } ,N NP R Q R R R R R Q R  
       

1 2 1 2 3 1{ } { ( ... )}N NP R QП R R R R R 
       

2{ } ,П R   

1 2 1 2 3 1 2{ ( ... ) } ,N NP RQП R R R R П R 
      

1 1 2 3 1{ ( ... ) } .N NP RQ R R R R QR 
      

Правило (6) не изменяет истинности выражений в 

РСАА. Докажем справедливость других правил выво-

да. Предположим, что имеется истинное равенство: 
.R SR Q   

С помощью последовательных замен на основа-

нии правила (6) получим истинное равенство: 
1 ,n nR S R S Q SQ Q                   (20) 

где n – число замен. 

Так как eQ Q , то запишем: 

({ }) ( ).K SQ K R                        (21) 

С другой стороны, пусть ( )kP S Q K R   – про-

извольное событие. Выберем в (20) n равным числу 

К в Р. Это означает, что 1( )nP K S R , и из (18) сле-

дует ({ })P K SQ , тогда: 

( ) ({ }).K R K SQ                      (22) 

Из (21), (22) заключаем, что равенство { }P SQ  

истинно и { }SQ  является решением исходного 

уравнения. Тем самым доказана справедливость (7). 

Таким образом, правила вывода (7) – (12) служат 

для устранения в грамматиках правой, левой и внут-

ренних рекурсий. С этой целью в РСАА введены до-

полнительные r-итерации. РСАА составляет основу 

перспективного направления проектирования про-

грамм и компиляторов для АСК в авиастроении и 

предназначена для реализации формальных языков 

различного уровня с использованием алгебраических 

структур, преимущества которых приводились выше. 
 

Заключение  
 
Предложенный метод позволяет формально 

представить и автоматизировать процесс создания 

системы компиляции для проблемно-ориентирован-

ных АСК, используемых в авиастроении. 
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