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УДК 629.7

Î ôîðìèðîâàíèè òåõíè÷åñêîãî îáëèêà
êîðàáåëüíîãî èñòðåáèòåëÿ

Í.Í. Äîëæåíêîâ, Â.Á. Àáèäèí

С
овременный этап развития морской авиации и флота авианесущих кораблей (АНК)
неразрывно связан с новыми экономическими и геополитическим реалиями и тен 
денциями, которые диктуют все более и более высокие требования к эффективно 

сти, гибкости, мобильности и живучести военной техники, ее адаптируемости к характе 
ристикам вооруженных конфликтов всех уровней, с любымпротивником, в любом регио 
не мира. Корабельные истребители (КИ) должны эффективно действовать на морских
(океанских) театрах военных действий (М(О)ТВД) по воздушным, наземным и надвод 
ным целям как с АНК (с моря), так и с береговых аэродромов и площадок (с суши), обес 
печивая контроль заданного воздушного пространства в мирное время и господство в воз 
духе над районами боевых действий, решая в составе корабельных, береговых или сме 
шанных группировок авиации ВМФ (ВМФ и ВВС) задачи типа флот против флота, флот
против берега, берег против флота, берег против берега. Отсюда следует, что перспектив 
ныйКИдолжендействовать в значительно болееширокомдиапазоне боевых задачи усло 
вий применения, чем специализированные истребители аэродромного базирования иКИ
трамплинного (катапультного) взлета и аэрофинишерной посадки в отдельности. Поэто 
му при уровне показателя "эффективность–стоимость" такого перспективного КИ не
хуже показателей каждого из указанных специализированных истребителей становится
рациональным его межвидовое применение как единого перспективного истребителя.

Относительныйобъеми содержание каждого из приведенных выше типов задач в тече 
ние жизненного цикла КИ и АНК могут изменяться в широких пределах. Поэтому при
формировании технического облика КИ должна учитываться их адаптируемость к изме 
нению условий боевого применения в течение жизненного цикла.

Необходимо обеспечить с учетом прогнозируемого диапазона количественно качест 
венного соотношения сил на ТВДоптимальное развертывание группировкиКИв течение
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Рассматривается комплекс факторов, влияющих на обоснование рационального уровня
взлетно�посадочных характеристик при формировании технического облика корабельного ис�
требителя. Показано, что корабельный истребитель короткого взлета и вертикальной посад�
ки, имеющий унифицированные с базовым истребителем обычного взлета и посадки планер и си�
ловую установку, самолетные системы, комплекс бортового оборудования и вооружение, обес�
печивает эффективную реализацию всего диапазона боевых задач аналогичных обычных истре�
бителей аэродромного базирования и корабельных истребителей трамплинного/катапультного
взлета и аэрофинишерной посадки, стоящих на вооружении истребительной авиации ВВС,
истребительной авиации ВМФ берегового и корабельного базирования, и способен заменить все
эти истребители во всем диапазоне их применения.

N.N. Dolzhenkov, V.B. Abidin. To The Preliminary Design Of Naval Fighter
A combination of factors influencing on judicious take�off and landing performance level substantia�

tion on the preliminary design of naval fighter is considered. Unified on most fundamental parameters,
conventional take�off and landing land�based fighter, catapult (ski�jump) take�off and arrested landing
naval fighter and short take�off and vertical landing (STOVL)naval fighter performance is compared. It is
demonstrated that STOVL naval fighter performance permits it a capability to perform all the considered
design combatmissions set of land�based and naval fighters and consequently can supersede all of them.



конфликта по плотности и расположению относительно
районов боевых действий для достижения максимально
возможных преимуществ за счет:

опережающих действий (сокращения времени реак�
ции);

увеличения числа боевых вылетов и нагрузки за оди�
наковое время операции (сокращения времени боевого
цикла);

повышения выживаемости в местах оперативного ба�
зирования при повреждении (выведении из строя) АНК
и аэродромов;

расширения пространственных возможностей и опе�
ративности применения корабельной авиации на одном
и несколькихМ(О)ТВДнезависимо от наличия и состоя�
ния базовых АНК и береговых аэродромов;

снижения влияния геофизических факторов (клима�
та, времени года и суток, метеоусловий, состояния моря
и т.п.).

Многовариантность условий возможных М(О)ТВД,
необходимость обеспечения эффективности и выживае�
мости требуют отКИспособности вести боевые действия
не только с базовых АНК, но и с оперативных площадок
на других кораблях, судах и морских платформах, а также
с береговых площадок на плацдармах, островах и дрей�
фующих льдах.

Таким образом, эффективность группировки КИ оп�
ределяется эффективностью системы "группировка
КИ – система базирования", которая в свою очередь при
прочих равных условиях определяется взлетно�посадоч�
ными характеристиками (ВПХ) истребителей. Более
того, ВПХявляются определяющимиприформировании
не только технического облика КИ и АНК, но также ос�
новных принципов и тактики боевого применения сис�
темы "корабельная группировка – группировка КИ".

Следовательно, для обеспечения требуемой эффек�
тивности и гибкости боевого применения КИ должны
обладать выдающимися ВПХ при сохранении остальных
основных технических характеристик на уровне характе�
ристик обычных истребителей.

Наиболее рациональным с учетом всех приведенных
вышеи других ключевыхфакторов, в том числе экономи�
ческих возможностей страны, является созданиена осно�
ве существующих истребителей (или проектов истреби�
телей) обычного взлета и посадки (ОВП) их модифика�
цийкороткого взлета и вертикальнойпосадки (КВВП).

Технологии КИ КВВП

В современных проектах истребителей КВВП четко
прослеживается общая эволюция принципов создания
таких самолетов в направлении их максимальной конст�
руктивно�компоновочной, аэродинамической, техноло�
гической и эксплуатационной унификации с аналогич�

ными истребителями ОВП при сохранении преиму�
ществ, вносимых технологией КВВП. Это сводит к ми�
нимуму увеличение стоимостиНИОКРи серийного про�
изводства истребителей КВВП. Примером может слу�
жить созданное по программе JSF семейство истребите�
лейF�35 (рис. 1). Характеристики самолетов этого семей�
ства по данным [6] приведены в табл. 1.

Следует обратить внимание (см. прим. к табл. 1), что
несмотря на низкое объемное совершенство силовой ус�
тановки с выносным подъемным вентилятором, приме�
ненной в истребителе КВВПF�35В, боевые радиусы это�
го самолета и истребителя ОВП F�35А аэродромного ба�
зирования вследствие б�льших типовых резервных запа�
сов топлива у самолетов ОВП и меньших – у самолетов
КВВП будут почти одинаковы.

Применение отработанных технических решений
также обеспечивает создание истребителя КВВП в пре�
дельно сжатые сроки с минимальными дополнительны�
ми затратами и уровнями технического и финансового
рисков. Современный уровень технологии КВВП позво�
ляет создавать универсальные (межвидовые) самолеты
для сухопутного и корабельного базирования как на ос�
нове новыхпроектов, так и в результате модификации су�
ществующих самолетов ОВП аэродромного базирова�
ния, что существенно сокращает затраты времени и дру�
гих ресурсов на НИОКР. В качестве примера на рис. 2 и в
табл. 2 приведены три модификации истребителя раз�
мерности Су�27: исходная – фронтовой истребитель
(ФИ)ОВП, гипотетическая–ФИ/КИКВВПс комбини�
рованной силовой установкой (два подъемных (ПД)и два
подъемно�маршевых (ПМД) двигателя) и корабельная
(Су�33).

Опыт показывает, что при создании истребителей
КВВПобъем работ и затрат наНИОКР, непосредственно
связанных с технологиями КВВП, относительно неве�
лик. Поэтому основной объем работ по созданию пер�
спективного истребителя КВВП может возлагаться даже
на ОКБ, не имеющие опыта разработки самолетов
КВВП.Подобныйподход применяется в международной
программе JSF. Это же относится и к созданию истреби�
телей КВВП как модификаций истребителей ОВП.

Технические и боевые возможности КИ КВВП

Современные и перспективные истребители КВВП,
используемые в качестве многоцелевых "сухопутных" и
корабельных истребителей, обладают следующими ос�
новными техническими качествами и возможностями по
сравнению с аналогичными КИ трамплинного (ката�
пультного) взлета и аэрофинишерной посадки:

� высокой взлетной и посадочной тяговооруженно�
стью в сочетании с управляемой пространственной сис�
темой векторов тяги, что обеспечивает возможность вы�

4
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Рис. 1. Унифицированные истребители семейства F�35

Т а б л и ц а 1

Характеристики F
35A
ОВП

аэродромного базиро

вания

F
35B
КВВП

аэродромного и кора

бельного базирования

F
35С
ОВП

корабельного
базирования

Основные размеры:

размах крыла, м 10,67 10,67 13,11/9,47

размах хвостового оперения, м 7,29 7,29 8,64

длина, м 15,67 15,59 15,67

высота, м 4,57 4,57 4,72

площадь крыла, м2 42,7 42,7 62,06

Массы, кг:

пустого самолета 12 020 13 608 13 608

топлива максимальная во внутренних баках 8165 5897 8618

боевой нагрузки максимальная >9000 >9000 >9000

взлетная нормальная 22 600 21 100 24 700

взлетная максимальная 29 710 28 830 30 320

Удельные нагрузки:

нагрузка на крыло нормальная, кг/м2 529 494 429

нагрузка на крыло максимальная, кг/м2 695,2 674,0 526,4

тяговооруженность при нормальной взлетной массе 0,8 0,86 0,73

тяговооруженность при максимальной взлетной массе 0,67 0,67 0,67

Скорость полета максимальная, число М 1,6 1,6 1,6

Боевой радиус максимальный, км 1013 (870) 833 (833) 1296 (1040)

Стоимость, млн дол. 2003 г. (2005 г.) 45 (50) 60 60

Первоначальный объем производства для США и Великобритании,
ед.

1763 759 480

П р и м е ч а н и е.  Для боевого радиуса  в скобках приведена оценка его реального уровня с учетом типовых резервных запасов топли

ва для каждого варианта самолета.



бора способа взлета и посадки от обычных до взлета без
разбега и посадки без пробега при полной управляемости
самолета на всех режимах полета;

� меньшим увеличением массы пустого самолета при
модификации из самолета аэродромного базирования и
меньшими потребными резервными запасами топлива,
т.е. при одинаковой взлетной массе – большей массой
полезной нагрузки (топливо для крейсерских и боевых
режимов полета и боевая нагрузка);

� меньшими скоростями отрыва при взлете и касания
при посадке;

� значительной вертикальной составляющей вектора
тяги силовой установки, что при взлете с коротким разбе 
гом разгружает шасси и в сочетании с малыми скоростя 
ми отрыва позволяет выполнять разбег по неровным по 
верхностям и поверхностям с низкой несущей способно 
стью.

Так, из табл. 2 следует, что истребитель КВВП имеет
б�льшую массу пустого самолета и меньший объем внут 
ренних топливных баков, чем исходный истребитель
ОВП. Однако, как показано в [2], благодаря меньшему
требуемому резервному запасу топлива истребитель

6

Рис. 2. Модификации истребителя размерности Су�27 – фронтовой и корабельный истребители ОВП и фронтовой/корабельный истреби�
тель КВВП

Т а б л и ц а 2

Характеристики ФИ ОВП
аэродромного базирования

ФИ/КИ КВВП
аэродромного и корабель 

ного базирования

КИ ОВП
корабельного базирования

Относительные массы:

взлетная максимальная 1,0 1,0 1,0

боевой нагрузки максимальная 1,0 1,0 1,0

пустого самолета 1,0 1,08…1,10 1,15…1,20

топлива максимальная во внутренних
баках, в том числе:

1,0 0,85 1,0

резервного 0,2…0,4 0,05…0,1 0,2…0,4

расходуемого 0,6…0,8 0,75…0,80 0,6…0,8



КВВПимеет максимальный располагаемый запас топли�
ва (а значит, максимальные дальность и радиус полета)
неменьше, а даже больше, чем у исходного и корабельно�
го истребителей ОВП. КИОВП имеет еще б�льшую мас�
су пустого самолета, чем истребитель КВВП.
Преимущества истребителя КВВП по взлетным (а

значит, и полетным) массам отражены на рис. 3. В обо�
значениях истребителей, используемых на рисунке, по�
сле тире указано расстояние до линии боевого соприкос�
новения (ЛБС), в скобках – число самолетов; ГТЗ и
АНЗ – гарантированный технический и аэронавигаци�
онный запасы топлива соответственно. Принято, что не�
зависимо от концепции базирования самолеты имеют
одинаковую боевую нагрузку. Хотя для обеспечения оди�
наковой вероятности выхода в район боевых действий
истребителю, действующему с основных аэродромов, не�
обходимо предусмотреть большее дополнительное воо�
ружение и больше топлива на неплановые воздушные
бои с истребителями противника, чем истребителю, дей�
ствующему с передовых площадок, или значительное
увеличение наряда самолетов прикрытия.
При таких допущениях и решении одинаковых бое�

вых задач эквивалентные массы истребителей определя�
ются потребными на полет и резервными запасами топ�
лива. На рис. 3 представлены результаты расчетов для од�
ного из вариантов исходных данных по расходам топлива
на пассивных режимах (руление, последовательные взлет
и посадка, сбор в воздухе, ожидание и т.п.) и резервным
запасам топлива, общие качественные картины при рас�
чете по другим вариантам аналогичны.
Видно, что при решении одинаковых боевых задач с

основного аэродрома взлетная масса одиночного истре�
бителя КВВП меньше, чем у истребителя ОВП и значи�

тельно меньше, чем у КИ. При решении боевых задач в
составе подразделения (эскадрильи) эта разница еще
больше увеличивается вследствие роста потребных запа�
сов топлива на пассивных режимах. При решении тех же
боевых задач истребителем КВВП с передовых площадок
его эквивалентная взлетная масса становится существен�
но меньше, что позволяет еще больше сократить требуе�
мую длину разбега и получить дополнительные преиму�
щества в маневренном воздушном бою.
Сравнительная энергетика силовых установок (СУ)

истребителей КВВП и ОВП при различных углах откло�

нения вектора тяги ПД (� = 20�; 30�; 55�) на режимах раз�
бега и отрыва приведена на рис. 4, а зависимость верти�
кальной составляющей вектора тяги СУ истребителя
КВВП от угла тангажа – на рис. 5.
Рассмотренные качества истребителей КВВП обу�

словливают их основные преимущества перед аналогич�
ными КИ трамплинного (катапультного) взлета и аэро�
финишерной посадки, приведенные ниже.

Преимущества по летно�техническим характеристи�
кам:

�при одинаковой взлетноймассе–меньшие скорость
отрыва и длина разбега, равный или больший радиус по�
лета, б�льшая глубина полета за ЛБС;

� при одинаковых длине разбега и пробега – значи�
тельно б�льшие допустимая взлетная и посадочная мас�
сы (и, соответственно, взлетная и посадочная полезные
нагрузки);

� при одинаковых боевых задачах – меньшие полет�
ная масса (т.е. б�льшая тяговооруженность) и удельная
нагрузка на крыло на крейсерских и боевых режимах по�
лета;
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Рис. 3. Эквивалентные
нормальные взлетные
массы фронтовых и ко�
рабельных истребителей
ОВП и КВВП



� устойчивый полет и маневрирование на доэволю�
тивных режимах, повышенная управляемость на режи�
мах сверхманевренности;

� отсутствие жестких ограничений и требований по
траекториям посадки и специальному оборудованию по�
садочных площадок, меньшие требования по точности
посадки (при технически реализуемой точности посадки
до ±0,1 м).

В качестве примера на рис. 6…8 приводятся сравни�
тельные взлетные характеристики истребителей КВВП и
ОВП.На рис. 6 показаны длиныразбега по взлетно�поса�
дочной полосе (ВПП) истребителей ОВП и КВВП. На
рис. 7 приводятся длины разбега истребителя КВВП по

ВПП и при сходе с полетной палубы (ПП) корабля с уве�
личенными углами тангажа.

Преимущество истребителей КВВП по взлетной мас�
се и над аналогичными истребителями ОВП при взлете с

ВПП (углы тангажа при отрыве до 15�) и с плоской полет�

ной палубы (углы тангажа после схода – до 30�) в зависи�
мости от скорости отрыва очевидно из сравнения двух
групп кривых, приведенных на рис. 8.

Анализ приведенных взлетных характеристик позво�
ляет сделать следующие выводы:

1. Применение комбинированной СУ на унифициро�
ванном истребителе КВВП по сравнению с базовым ис�
требителем ОВП обеспечивает:
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Рис. 4. ТягаСУкорабельных истребителейКВВПпо отношению к тяге
СУ истребителей ОВП:
Rx – горизонтальная составляющая вектора тяги; Rs – суммарная
тяга; в обозначениях КВВП после тире указано значение угла от�
клонения вектора тяги �

Рис. 5. Зависимость вертикальной составляющей вектора тяги от угла
тангажа

Рис. 6. Зависимость от взлетной массы длины разбега истребителей
ОВП и КВВП по ВПП

Рис. 7. Зависимость от взлетной массы длины разбега истребителей
КВВП по ВПП и ПП АНК



при взлетных массах до 23 т свободный взлет без раз�
бега;

в диапазоне взлетныхмасс 24…34,5 т сокращение дли�
ны разбега с 265…580 м до 22…145 м (в 12…3,9 раза) при
коротком разбеге;

в диапазоне взлетных масс 24…34,5 т снижение на�
грузки на крыло, шасси и ВПП до уровня 6…16,5 т (в
4…2 раза) при коротком разбеге, что значительно облег�
чает взлет с поврежденных и неровных поверхностей, в
том числе грунтовых, имеющих низкуюнесущую способ�
ность.

2. При взлете с плоской ПП АНК с высоким надвод�
ным бортом или взлетно�посадочной площадки морских
платформ при отсутствии скорости результирующего
воздушного потока над ПП обеспечиваются:

в диапазоне взлетныхмасс 22…28 т взлет с длиной раз�
бега 2,5…3,5 м (для достижения скорости безопасного
схода с ПП 8…9 м/с);

в диапазоне взлетных масс 28…34,5 т взлет с длиной
разбега 3,5…45м (при скоростях схода сПП9…29м/с).

На рис. 9 и 10 показаны посадочные характеристики
истребителя КВВП при вертикальной и короткой посад�
ке с различными посадочными массами. Видно, что ис�
требитель КВВП может выполнять вертикальную посад�
ку с массой около 23 т или посадку с длиной пробега око�
ло 50 м и массой около 25 т.

Преимущества истребителей КВВП в летно�техниче�
ских характеристиках, в свою очередь, определяют пре�
имущества и по другим основным характеристикам [3, 4,
5], в частности:

преимущества по оперативно�тактическим характе�
ристикам:

� меньшие размеры полетной палубы или б�льшую
размерность (и боевые возможности) самолета КВВП
при обеспечении палубных операций авиагрупп равной
численности или обеспечение палубных операций авиа�
групп в 1,5…2,5 раза большей численности с полетных
палуб одинакового размера;

� в 3…5 раз б�льшие темпы взлета, что обеспечивает
меньшее время выхода группы на рубеж или выход на бо�
лее удаленный рубеж, а при заданном времени выхода на
рубеж – подъем группы большей численности или полет
на более экономичных и скрытных (бесфорсажных) ре�
жимах;
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Рис. 8. Зависимости взлетной массы корабельных истребителейКВВП
иОВП от скорости и угла тангажа � при отрыве (угол вектора тяги ПД
равен 20�)

Рис. 9. Зависимость посадочной массы истребителяКВВПот скорости
касания и угла тангажа � при заходе на посадку и посадке

Рис. 10. Зависимость длиныпробегаКИКВВПот скорости касания



� меньшее время боевого цикла, большее число бое�
вых вылетов за одинаковые периоды времени (за счет вы�
сокого темпа взлета и посадки, а также развертывания и
действий с оптимизируемой в ходе боевых операций сис�
темы площадок на море и суше);

� возможность базирования и боевых действий с
АНК, оснащенных ине оснащенных трамплинами (ката�
пультами), с дооборудованных контейнеровозов, мор�
ских исследовательских и добывающих платформ, мел�
ких островов и дрейфующих льдов, участков аэродромов
и автомобильных дорог и т.п.;

преимущества по эксплуатационным характеристи�
кам:

� меньшие ограничения по метеоусловиям (метеоми�
нимумы, качка, заливание, обледенение и загрязнение
ВПП, палубы и т.д.) и вектору скорости воздушного по�
тока;

� функциональное резервирование (аэродинамиче�
ских органов управления и создания подъемной силы га�
зодинамическими органами на взлетно�посадочных и
крейсерских режимах; шасси) и обеспечение возможно�
сти экстренной вынужденной и аварийной посадки на
площадки, подобные вертолетным;

� менее тяжелые последствия летных происшествий
на взлетно�посадочных режимах;

� незначительные отличия техники пилотирования
на взлетно�посадочных режимах при базировании на
сухопутных и корабельных площадках, т.е. сокращен�
ные программы и более простые технические средства
обучения, переучивания и восстановления навыков пи�
лотирования корабельных и "сухопутных" летчиков.
Для прогнозируемых диапазонов условий эксплуата�

ции и боевого применения повышение ВПХ современ�
ного и перспективного пилотируемого или беспилотного
истребителя до уровня КВВПи сопутствующее расшире�
ние диапазона возможных конфигураций оказывают
значительное влияние на весь комплекс боевых эксплуа�
тационных и экономических характеристик самолета,
что требует радикального пересмотра и корректировки
применяемых на начальных этапах проектирования
принципов сравнительной оценки истребителей ОВП и
КВВП, унифицированных между собой и предназначен�
ных для решения одинаковой совокупности расчетных
боевых задач (РБЗ).
Указанныйкомплекс характеристик включает в себя:
боевые возможности (диапазон, область, совокуп�

ность решаемых РБЗ, возможности межвидового приме�
нения);
техническую эффективность (энерговооружен�

ность, тяговооруженность, дальность полета, ВПХ, ма�
невренность, разгонные характеристики, скороподъ�

емность, время взлета с набором заданных высоты и
скорости и т. п.);
боевую эффективность (боевой потенциал) одиноч�

ных истребителей ОВП и КВВП и их оперативно�такти�
ческих и стратегических формирований (число боевых
вылетов за равные промежутки времени, суммарная бое�
вая нагрузка за равные интервалы времени, нанесен�
ный/предотвращенный ущерб, подлетное время/время
реакции, радиус и площадь области боевого воздействия,
глубина полета за ЛБС, вероятность своевременного вы�
хода в район боевых действий, боевые потери, круглосу�
точность, всепогодность, в том числе с учетом мореход�
ности АНК, и военно�географические условия примене�
ния, характеристики развертывания на ТВД и др.);

� эксплуатационную эффективность (продолжитель�
ность и трудоемкость технического обслуживания и ре�
монта за одинаковое число полетов, объем расходуемых
ресурсов, требуемые резервы запчастей, показатели отка�
зов, попадания посторонних предметов, рециркуляции
горячих газов, интенсивность расходования ресурса
прочности элементов конструкции и т.п.);

� возможности и характеристики неядерного сдержи�
вания (влияние присутствия/действий формирований
истребителей ОВП и КВВП на развитие – ускорение/за�
медление (торможение), стабилизацию/дестабилиза�
цию – военно�политической обстановки в условиях на�
зревающего и текущего вооруженного конфликта);

� безопасность полетов (показатели отказов и аварий�
ности);

� экономическую эффективность (стоимость эксплуа�
тации и стоимость жизненного цикла заданной продол�
жительности, остаточная стоимость по остаточному ре�
сурсу и т.п.);

� эффективность НИОКР (время и затраты до дости�
жения заданного для принятия на вооружение уровня
эксплуатационных характеристик);

� показатели "эффективность–стоимость" для экс�
плуатации и решения РБЗ в течениежизненного цикла (в
мирное время и в боевых условиях).
По всему этому комплексу характеристик современ�

ные и перспективные унифицированные пилотируемые и
беспилотные истребители на базе трансформируемых ис�
требителей КВВП не уступают истребителям ОВП. При
этом наличие ВПХ, обеспечивающих вертикальную по�
садку при нормальной посадочной массе, становится обя�
зательным условием для перспективных пилотируемых и
беспилотных истребителей, обеспечивающим не только
реализацию, но и значительное расширение диапазона их
боевых возможностей, межвидовое применение и повы�
шение боевого потенциала по сравнению с аналогичными
истребителями ОВП. В целом корабельный истребитель
КВВП, имеющий унифицированные с базовым истреби�
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телем ОВП планер и силовую установку, самолетные сис�
темы, комплекс бортового оборудования и вооружение,
обеспечивает эффективную реализацию всего диапазона
боевых задач аналогичных истребителейОВП (истребите�
лей ОВП аэродромного базирования и КИ трамплинно�
го/катапультного взлета и аэрофинишерной посадки),
стоящих на вооружении истребительной авиации ВВС,
истребительной авиацииВМФберегового и корабельного
базирования, и способен заменить все эти истребители во
всем диапазоне их применения.
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íèé, ðÿäà ìîíîãðàôèé è ó÷åáíûõ ïîñîáèé.
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УДК 656.7

Âûáîð òèïà îðáèò êîñìè÷åñêèõ ñèñòåì
îïòèêî-ýëåêòðîííîãî íàáëþäåíèÿ

Â.Â. Åôàíîâ, Â.È. Ñåìóíêèíà

Выполнение требований к космическим системам оптико�электронного наблю�
дения (КСОЭН) по целевому назначению определяется орбитальным построе�
нием, в том числе выбором типа орбит. Важнымэтапомпри этомявляется выбор

показателей эффективности, которые отражают назначение системы, возможность
выполнения поставленных задач, зависят от варианта орбитального построения и
чувствительны к его изменению [1, 2].

Наиболее важными показателями эффективности КСОЭН являются:
производительность КА �КА (объем достоверной информации, получаемой за оп�

ределенный промежуток времени);
периодичность наблюденияТпер (интервал временимежду последовательнымина�

блюдениями одного и того же объекта или количество наблюдений этого объекта за
определенный промежуток времени);

оперативность доставкиинформации �оп (интервал времени отмомента начала на�
блюдения объекта до момента передачи полученной информации на наземный
пункт);

качество получаемой информации L (пространственное разрешение);
стоимостьСКС, которую в первом приближенииможно связать с числом аппаратов

N в орбитальной группировке.
Поскольку эти показатели эффективности зависят от параметров орбитальной

структуры, то онимогут быть использованыприформировании критериев оптималь�
ности для выбора рационального варианта орбитального построения КСОЭН [3].

Исходя из требований к рассматриваемойКСОЭН,максимальные значения таких
показателей эффективности, как производительность �КА, периодичность наблюде�
ния Тпер и оперативность �оп, которые в наибольшей степени зависят от орбитального
построения, могут выступать в роли критериев оптимальности.

Для облегчения решения задачи и ухода от ее многокритериальной постановки
следует воспользоваться наиболее важным в этом случае показателем эффективно�
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сти. По нашему мнению, таковым показателем явля�
ется производительность системы �КА с ограничения�
ми на остальные показатели Тпер, �оп, L. Другими сло�
вами, поскольку для рассматриваемыхКСОЭНоснов�
ной целью функционирования является достижение
максимальной производительности �КА, за критерий
предпочтения принимается

� �КА КА( ) max ( ),*X X i� (1)

где Xi – множество возможных вариантов; X * – опти�
мальный (предпочтительный) вариант орбитального
построения.
На остальные показатели эффективности накла�

дываются следующие ограничения:

T T L Lпер пер оп оп� � �; ; .� � (2)

ЗдесьT Lпер оп, ,� – допустимые требованиями ТТЗ
значения показателей.
Матрица орбитальных параметров имеет вид
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где an– большая полуось орбиты n�го КА; en– эксцен�
триситет орбиты n�го КА; in– наклонение орбиты n�го
КА; ��n– долгота восходящего узла орбиты n�го КА в
абсолютном пространстве; �n – аргумент перигея ор�
биты n�го КА; 	эn – географическая долгота восходя�
щего узла n�го КА; n = 1, …, N – число КА в
орбитальной группировке.
Таким образом, задача ставится в следующей фор�

мулировке:
определить начальные значения орбитальных па�

раметров X a e i j0
* , , , , ,� { },* * * * * *

� � 	 обеспечивающие
максимальное значение производительности �КА при
выполнении ограничений по общему составу орби�
тальной группировки N, разрешению на местности L,
периодичности наблюдения Tпер и оперативности дос�
тавки информации �оп в течение определенного интер�
вала времени t. Или необходимо провести сравнение
альтернативных вариантов и выбрать оптимальный
для достижения требуемой эффективности КСОЭН,
построенныхна орбитах различного типа по критерию
(1) при ограничениях (2).
Рассмотрим баллистическое построение КСОЭН

на базе КА, находящихся на двух типах изомаршрут�
ных эллиптических (или круговых) орбит с периодом
повторения трассы, равным одним суткам, и пример�

но одинаковой высотой в апогее и перигее, отличаю�
щихся лишь величиной наклонения i. Высота орбиты
находится в диапазоне 500…3000 км.
Наклонение определяет перемещение (прецес�

сию) узла орбиты вдоль экватора с запада на восток
при i = 90…180� (тип 1) и в обратном направлении,
если i не превышает 90� (тип 2).
Среди орбит первого типа, выбирая высоту орбиты

и ее наклонение, можно обеспечить равенство угловой
скорости прецессии узла орбиты и угловой скорости
перемещения Солнца. В этом случае получаем орбиту
с постояннойориентацией ее плоскости относительно
Солнца [4] – солнечно�синхронную орбиту (ССО).
Орбиту с наклонением менее 90� и с переменной

ориентацией ее плоскости относительноСолнцаназо�
вем по аналогии "без постоянной солнечной
ориентации" (БПСО).
Принимаем, чтоКА, расположенныена различных

типах орбит, имеют одни и те же характеристики (на�
пример, по массе, бортовым системам), оснащены оп�
тико�электронной аппаратурой (телескопами) с оди�
наковыми характеристиками (по фокусному расстоя�
нию, размеру элемента разрешения, углу поля зре�
ния). Число КА в составе КСОЭН на каждом из типов
орбит равно единице.
Для начала сравним (табл. 1) баллистическое по�

строение отечественных и зарубежных КСОЭН [3, 5] с
точки зрения типа орбит. Видим, что зарубежные сис�
темы построены в основном на солнечно�синхронных
орбитах. В России же был успешный опыт наблюдения
районов с орбит с наклонением 63,4…70� (БПСО).
В литературе много говорится о преимуществах

ССО. Однако следует отметить, что преимущества,
обычно отмечаемые для ССО, такие, как возмож�
ность наблюдения Земли в одно и то же местное вре�
мя, примерно постоянные углы возвышения Солнца
в точке наблюдения (табл. 2), для отдельных потреби�
телей являются недостатками. Это объясняется тем,
что для некоторых объектов наблюдения требуется
различная солнечная освещенность для выявления
определенных признаков этих объектов.
Кроме того, недостатками ССО являются враще�

ние линии апсид, невозможность наблюдения недос�
тупных районов как при начальном построении ор�
битальной системы, так и в дальнейшем. Это объяс�
няется тем, что угол между плоскостью орбиты и
Солнцем на протяжении всего срока функциониро�
вания КА остается практически постоянным и, сле�
довательно, освещены лишь те районы, находящиеся
по трассе полета, которые выбраны для наблюдения
вначале.
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Напротив, орбиты БПСО дают возможность на�
блюдения практически всех районов, над которыми
проходит трасса КА в течение срока активного сущест�
вования, а местное время съемки может изменяться в
очень широких пределах. Как видно из табл. 2, наибо�
лее предпочтительными с точки зрения характеристик
наблюдения районов для определенных потребителей
являются орбиты БПСО.

Возвратимся к общей постановке задачи. Для выбо�
ра предпочтительного варианта по критерию (1) с по�

мощью имитационной модели функционирования КА

был проведен расчет производительности КА �КА. Оп�
ределяющими параметрами, которые существенно
влияют на результат решения задачи и являются исход�
ными данными для построения модели и проведения
вычислений, будут следующие:

баллистическое построение {N, X};

характеристики КА {MКА, tсущ, �};

параметры целевой аппаратуры {f, lrm, �, vс.б.и};
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Т а б л и ц а 1
Сравнение баллистического построения КСОЭН по типам орбит

Название КА (страна) Баллистическое
построение: высота,

км

Тип орбиты Название КА (стра�
на)

Баллистическое
построение: высота,

км

Тип орбиты

Ресурс�ДК

(Россия)
350…607 БПСО

SPOT�5

(Франция)
822 ССО

IKONOS

(США)
680 ССО

FORMOSAT

(Тайвань)
891 –"–

QuickBird�2

(США)
450 –"–

KOMPSAT�2

(Корея)
685 –"–

OrbView�3

(США)
470 –"–

IRS�1C/1D/P6/P5

(Индия)
817/(373�823)/817/618 –"–

LANDSAT�7

(США)
705 –"–

PLEIADES

(Франция)
694 –"–

AQUA

(США)
705 –"–

WorldView�1

(США)
450 –"–

EO�1

(США)
705 –"–

WorldView�2

(США)
770 –"–

ALOS

(Япония)
692 –"–

GeoEye�1

(CША)
684 –"–

Eros�A, B, C

(Израиль)
480…600 –"–

Аркон�1

(Россия)
1500…2800 БПСО

Т а б л и ц а 2
Сравнение свойств двух типов орбит

Свойство орбиты ССО БПСО

Наличие Оценка Наличие Оценка

Возможность наблюдения Земли в одно и то же местное время Имеется – Нет +

Практически неизменная величина угла возвышения Солнца в точке
съемки (изменение солнечной освещенности районов наблюдения в
течение года минимальное)

Имеется – Нет +

Наличие освещенных районов, расположенных по трассе полета, в тече�
ние всего года

Имеется + Нет –

Вращение линии апсид (переменная величина аргумента перигея �) Имеется – Нет +

Доступность наблюдения любых районов на Земле в заданном широтном
поясе

Нет – Имеется +



координаты пунктов приема информации (ППИ)
{�, �, h};

характеристики СУОС {tразг, Тпц, tторм, tусп} и др.,
где N – число КА в орбитальной группировке; X –
матрица орбитальных параметров КС; МКА – масса
КА; tсущ – срок активного существования КА; � –
ориентация оптической оси относительно местной
вертикали; f – фокусное расстояние; � – угол поля
зрения; vс.б.и – скорость бега изображения; �, �, h –
широта, долгота и высота над уровнем моря ППИ;
tразг, tторм – время разгона и торможения после перена%
целивания; Tпц – время перенацеливания; tусп – время
успокоения.

Были проведены также оценки альтернативных ва%
риантов возможности наблюдения поверхности Зем%
ли на протяжении всего года: по сезонам, по передаче
информации на наземные пункты приема информа%
ции (ППИ), по длительности рабочих участков (РУ –
интервал времени на каждом витке орбиты, где КА мо%

жет проводить съемку потенциальных районов наблю%
дения) на витке и за сутки, по освещенности полосы
обзора и др. (табл. 3).

Как видно из табл. 3, орбиты БПСО имеют преиму%
щества перед ССО по длительности РУ и суммарному
времени видимости с ППИ, которое напрямую влияет
на производительность �КА, поскольку ограничивает
возможности сброса всей накопленной информации с
борта КА.

Результаты расчета производительности КА �КА

для двух типов орбит представлены в виде гистограм%
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Рис. 1. Зависимость производительности КА на ССО и БПСО от вре�
мени года:
1 – весна; 2 – лето; 3 – осень; 4 – зима

Т а б л и ц а 3
Сравнение двух типов орбит по длительности работы КА и времени связи с наземными ППИ

Характеристика ССО БПСО

Значение % за сутки Значение % за сутки

Длительность РУ за сутки, мин:

весна

лето

осень

зима

219

247

209

113

15

17

14

7,8

345

344

335

185

24

24

23

13

Время видимости КА с двух ППИ за
сутки, мин

147 163

Рис. 2. Изменение производительности в течение года для КА на
орбите:
а – ССО; б – БПСО



мы на рис. 1. Видно, что для всех времен года величина
производительности на орбите БПСО выше, чем на
ССО. Таким образом, для КСОЭН наиболее предпоч!
тительными с точки зрения достижения максималь!
ной производительности являются эллиптические
(круговые) орбиты БПСО.

На рис. 2 приводятся полученные на основе имита!
ционного моделирования процесса наблюдения дан!
ные по расчету производительности �КА, показываю!
щие изменение ее по сезонам для КА, находящихся на
двух типах орбит. Эта величина в случае ССО испыты!
вает в течение года лишь сезонные колебания
(рис. 2, а), в то время как производительность КА на
орбите БПСО (рис. 2, б) четыре раза в год падает до
нуля на срок ~7 суток (учитывалась работа КА по Се!
верному полушарию Земли).

Таким образом, с точки зрения интегральной оцен!
ки производительности КА за год наиболее предпоч!
тительными являются ССО. Однако среднесуточная
производительность КА для двух типов орбит пример!
но одинаковая: 165 (ССО) и 145 (БПСО) усл.ед.

Обобщенные результаты расчета показателей эф!
фективности �КА, Tпер, �оп и их оценка согласно крите!
рию (1) при ограничениях (2) для КСОЭН, построен!
ных на орбитах различного типа, сведены в табл. 4. Вид!
но, что эллиптическая орбита БПСО по сравнению с
ССО имеет больше положительных оценок (пять из
восьми оцениваемых параметров). Следует также
учесть свойства орбит из табл. 2 (четыре положитель!
ных оценки для БПСО из пяти возможных).

Орбита БПСО по критерию (1) имеет максималь!

ное значение производительности �КА, равное

300 усл.ед., при выполнении требований по ограниче!
ниям (2): периодичность Тпер 1…5 раз/сут, оператив!

ность �оп не ниже 8 ч, разрешение L � L .

Таким образом, для решения целевых задач в инте!
ресах определенных потребителей с большей эффек!
тивностью целесообразно использовать при баллисти!
ческом проектировании и разработке КСОЭН эллип!
тические (круговые) орбиты без постоянной ориента!
ции плоскости орбит относительно Солнца.

При окончательном выборе орбитального построе!
ния космических систем оптико!электронного на!
блюдения необходимо проводить анализ влияния
предлагаемых типов орбит на выходные характеристи!
ки системы в зависимости от конкретно поставленной
задачи для получения более высоких показателей це!
левой эффективности.
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Т а б л и ц а 4
Сравнение КСОЭН, построенных на двух типах орбит, по производительности, периодичности и оперативности

Параметр ССО БПСО

Значение Оценка Значение Оценка

Максимальная длительность РУ за сутки, мин 247 – 345 +

Максимальная суточная производительность �КА, усл.ед. ~260 – ~300 +

Время видимости КА с двух ППИ за сутки, мин 147 – 162 +

Время видимости КА с одного ППИ за сутки, мин 70…85 – 85…86,5 +

Среднесуточная производительность �КА, усл.ед. 165 + 145 –

Оперативность доставки �оп, ч �5,5 + �8 –

Периодичность Тпер на широте 30…60� в летний период,
раз/сут

1…3 – 1…5 +

Периодичность Тпер на широте 70…80� в летний период,
раз/сут

4…7 + 0…2 –



УДК 621.4:620.19

Ïðîãðåññèâíûå òåõíîëîãèè çàùèòû
ëîïàòîê òóðáèí îò ãàçîâîé êîððîçèè

Í.Â. Àáðàèìîâ, Þ.Ñ. Åëèñååâ, Þ.Ï. Øêðåòîâ,
À.Ì. Òåð¸õèí

Лопатки газовых турбин работают в сложных условиях воздействия циклически
изменяющихся высоких температур и напряжений, вызывающих термомехани�
ческую усталость материалов, а также скоростного газового потока, обусловли�

вающего коррозионно�эрозионное разрушение поверхностного слоя. В газовой среде
нередко содержатся агрессивные компоненты, вызывающие образование на поверх�
ности лопаток солевого осадка и резкое увеличение скорости разрушения поверхно�
стного слоя металла. Энергетические машины обычно работают на топливе с повы�
шенной концентрацией серы, которая приводит к постепенному накоплению на по�
верхности осадка сульфата натрия и сульфидной коррозии. В составе используемых
топлив нередко присутствует ванадий, легкоплавкие оксиды которого вызывают ка�
тастрофическое разрушение поверхностного слоя лопаток газовых турбин.

Защита лопаток турбин от разрушающего воздействия газового потока является
важнейшим условием обеспечения их высокой надежности. Механическое воздейст�
вие газового потока на лопатки турбин характеризуется значительной неоднородно�
стью температурного поля, напряжений и деформаций, многократным приложением
нагрузок. Повышенная шероховатость поверхности детали, наличие твердых и жид�
ких частиц в газовом потоке усиливают его эрозионное воздействие. Начало обстоя�
тельному научному анализу процессов разрушения металлов, контактирующих с га�
зовой средой, положил выдающийся русский ученый Д.К. Чернов, который указал на
особую роль тонких поверхностных слоев в образовании очагов разрушения деталей.
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Представлены современные технологии высокого технического уровня, применяемые на
ФГУП ММПП "Салют" в производстве охлаждаемых лопаток газовых турбин авиационных
ГТД и наземных ГТУ. Приведены новые эффективные сплавы для высокотемпературных компо%
зиционных покрытий, бесконтактные способы легирования поверхностных слоев лопаток тур%
бин алюминием, хромом, кобальтом, танталом, гафнием и кремнием, способы термомеханиче%
ской обработки поверхностных слоев, обеспечивающие залечивание микрополостей и создание
мелкозернистой структуры. Рассмотренные новые технологии позволяют в 1,5…2 раза увели%
чить надежность и долговечность лопаток газовыхтурбин притермомеханических нагрузках.

N.V. Abraimov, Yu.S. Eliseyev, Yu.P. Shkretov, A.M. Teryokhin. Advanced
Technologies For The Protection Of Turbine Blades Against Gas Corrosion

A review of highly efficient advanced technologies, used at FSUEMMPP "Salut", for themanufacture
of cooled gas turbine blades for aviation gas turbine engine and industrial gas turbine plant applications.
Highlighting newly developed products and processes, such as highly efficient alloys for high%temperature
composite coatings, contactless methods of turbine blade surface layer alloying with Aluminium, Chrome,
Cobalt, Tantalum, Hafnium, and Silicium, methods of thermomechanical surface layer treatment to en%
sure the healing of microcavities and small%grained structure formation. The new technologies enhance by
1.5–2 times the reliability and durability of gas turbine blades exposed to thermomechanical loads.
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Большой вклад в развитие теории и практики по�
вышения долговечности лопаток турбин авиадвигате�
лей путем применения высокотемпературных диффу�
зионных покрытий внесли ученыеВВИАим.Н.Е.Жу�
ковского и МГТУ им. Н.Э. Баумана. В их работах [1,
3…5] представлены:
основы технологии диффузионного насыщения

металлов алюминиеми хромомпутемфизическогоис�
парения и конденсации в вакууме из порошковой
среды;
основы теории и технологии совместного насыще�

ния сплавов никелем, хромом, алюминием, кобаль�
том, кремнием в активированных порошковых смесях
и в циркулирующей газовой среде галогенидов
металлов;
метод высокотемпературной термомеханической

обработки защитных покрытий на основе алюминидов
металлов;
высокоэффективные способы нанесения ком�

плексных и комбинированных конденсационно�диф�
фузионных покрытий;
способы восстановления защитных покрытий на

лопатках газовых турбин.
Высокотемпературные покрытия нашли широкое

применение для защиты лопаток турбин от химическо�
го разрушения поверхностного слоя газовым потоком.
Использование защитных покрытий позволяет увели�
чить ресурс лопаток в 3…10 раз. Такой высокий эффект
достигается при правильном выборе технологий и хи�
мического состава покрытий для конкретных условий
эксплуатации газовых турбин. В общем случае при вы�
боре покрытий необходимо:
проводить анализ газовой среды и повреждений

лопаток турбин в процессе эксплуатации;
исследовать напряженное состояние лопаток тур�

бин (температуру t, напряжения �в, ��1, �t и другие);
обеспечивать сохранение прочностных свойств

сплавов лопаток при выполнении технологических
операций нанесения покрытий (сохранение тонкой
структуры сплавов, механических свойств, жаропроч�
ности, усталостной прочности);
проводить оценкунапряженно�деформированного

состояния лопаток с покрытием;
определять запас химических элементов для обес�

печения защитных свойств покрытия в пределах за�
данного ресурса, толщины покрытия, структуры, вяз�
кости, пластичности, термостойкости, сопротивляе�
мости высокотемпературному окислению и солевой
коррозии;
проводить испытания лопаток с покрытием в соот�

ветствии с нормативной документацией.

Комплексное решение этих задач позволило соз�
дать многочисленные жаростойкие защитные покры�
тия и технологии их нанесения на лопатки турбин.
Втурбостроениидлялопаток газовых турбиншироко

применяются две группы покрытий: диффузионные и
конденсационные. Диффузионные покрытия получают
контактным или бесконтактным способом в порошко�
вой упаковке или в газовой среде, содержащей насы�
щающие элементы (алитирование, хромирование, ко�
бальтирование, хромоалитированиеидр.).Положитель�
ный эффект дает использование двухстадийных техно�
логий, когда на первой стадии осаждают никель, ко�
бальт, хром, а затем проводят алитирование или хромо�
алитирование. Такие технологииобеспечиваютреализа�
цию комплексного легирования поверхностного слоя
лопаток насыщающими элементами. Важнейшим пре�
имуществом диффузионных покрытий является воз�
можность защиты от газовой коррозии труднодоступ�
ных поверхностей охлаждаемых лопаток газовых турбин
(полости, щели, каналы, отверстия перфорации) [1].
Конденсационные покрытия получают способами

плазменного, вакуумно�плазменного, магнетронного
или электронно�лучевого напыления из слитков или
брикетов, состоящих из металлических сплавов для
покрытий, защищающих от газовой коррозии, или ке�
рамических спеченных материалов для покрытий, за�
щищающих от теплового потока. Для покрытий наи�
более широкое распространение нашли сплавы сис�
тем Ni–Cr–Al–Y (СДП�2), Al–Si–Y (ВСДП�11),
Ni–Cr–Al–Ta–W–Hf–Y (СДП�ТВГ) [2].
Применяемые покрытия обычно формируются на

основе алюминидов никеля или кобальта. Для высо�
котемпературных покрытий базовой является система
Ме–Сr–Аl, где в качествеМе используютNi, Co, ино�
гда Fe.
Легирующие элементы в покрытиях можно разде�

лить на три основных группы:
элементы, формирующие защитную оксидную

пленку (Al, Cr, Si);
элементы, тормозящие диффузионные процессы в

самом покрытии и в диффузионной паре "сплав–по�
крытие" (Ta, Re, W);
микролегирующие элементы, улучшающие адге�

зию оксидной пленки при газовой коррозии (Y, Ce,
La, Hf, Si).
В некоторых композициях на лопатках стационар�

ных газотурбинных установок в СШАв покрытия вво�
дят драгоценные металлы – платину или палладий.
Основным элементом всех жаростойких покрытий

является алюминий, который используется для обра�

зования защитной оксидной пленки ��Al2O3. Алюми�
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ний входит в металлические соединения Ni2Al3, NiAl,
CoAl, Ni3Al, которые при взаимодействии с кислоро�
дом газовой среды образуют пленку защитного оксида

��Al2O3, например 3NiAl + 3/2 О2 � Al2O3 + Ni3Al.
В диффузионных покрытиях содержание алюми�

ния обычно составляет 15…25 %. Такое содержание
алюминия обеспечивает формирование пленки окси�
да��Al2O3 при окисленииидостаточнуюпластичность
алюминидов никеля (кобальта); толщины покрытий
на лопатках не превышают 0,06 мм, а для некоторых
авиадвигателей – 0,04 мм.

Важнейшим компонентом покрытий является
также хром, который обеспечивает формирование
пленки ��Al2O3 при пониженном содержании алюми�
ния и входит в состав защитной пленки на основешпи�
нелиNi(Cr,Al)2O4. Увеличение содержания хрома огра�
ничено появлением на границе со сплавом хрупкой
��фазы, которая вызывает преждевременное растрес�
киваниеповерхностного слоя лопаток турбин.Поэтому
в высокотемпературных покрытиях содержание хрома
обычно находится на уровне 7…20 %.

Из металлических компонентов покрытий наибо�
лее существенное значение имеет кремний, который
вводят для повышения жаростойкости при высоко�
температурном окислении и солевой коррозии.

К вреднымпримесям впокрытиях относятся кисло�
род, азот, кальций, сера, которые могут поступать в по�
крытия из различного рода отложений, накапливаю�
щихся на поверхности лопаток в процессе эксплуата�
ции.

Работоспособность алюминиевых покрытий огра�
ничивается температурой 1100 �С, выше которой резко
возрастает поток атомовникеляизникелевых сплавов в
покрытие, приводящий к быстрому исчезновению ос�
новной фазы NiAl, формирующей защитную пленку
оксида ��Al2O3: 2Ni + NiAl � Ni3Al. Для обеспечения
длительной работоспособности лопаток при темпера�
турах 1100 �С и выше разработаны комбинированные
конденсационно�диффузионные покрытия, содержа�
щие тугоплавкие барьерные элементы (тантал, рений,
вольфрам), которые тормозят диффузиюатомовна гра�
нице со сплавом и, таким образом, стабилизируют за�
щитную фазу NiAl на достаточно длительный срок.

НаФГУПММПП"Салют" применяются диффузи�
онные покрытия, формируемые контактным спосо�
бом в порошковой среде илишликере, а также бескон�
тактным способом в циркулирующей газовой среде,
содержащей галогениды переносимых элементов по�
крытий. Коллективом ученых и инженеров ФГУП
ММПП "Салют" разработаны современные промыш�
ленные газоциркуляционные установки, эффективно

использующиеся для нанесения многокомпонентных
высокотемпературных покрытий на охлаждаемые ло�
патки газовых турбин авиационных двигателей и на�
земных энергетических установок.

Для защиты внутренних поверхностей охлаждае�
мых лопаток турбин высокого давления двигателей
АЛ�31Ф, АЛ�31Ф�М1 эффективно используется тех�
нология низкотемпературного хромоалитирования в
вакууме в активированной хлоридами алюминия и
хрома порошковой смеси, содержащей 7…10 % Al,
40 % Cr и 60 % лигатуры (Ni90–Y10). Перенос алюми�
ния и хрома осуществляется путем испарения и
конденсации атомов на детали, а также с помощью
реакций диспропорционирования:

3 23AlCl AlCl Al ат� � ;

3AlCl AlCl Al3 ат2 2� � ;

3 2CrCl CrCl Cr2 3 ат� � .

За 4…6 ч образуется покрытие толщиной
0,02…0,04 мм, содержащее 22…23%Al и 4…6%Cr. Ос�
новной структурной составляющей покрытия являет�
ся фаза NiAl. Покрытие обладает хорошей пластично�
стью и термостойкостью. Внешние поверхности лопа�
ток в этом случае защищаются конденсационными
покрытиями СДП�2 (Ni–Cr–Al–Y) или ВСДП�11
(Al–Si–Y).

На лопатках турбиныдвигателяАЛ�31Ф, выполнен�
ных из сплавовЖС6У иЖС32, в целях повышения на�
дежности и ресурса применяется комплексное двухста�
дийное покрытие системы Ni–Cr–Al–Y. На первой
стадии на внешние и внутренние поверхности лопаток
наносят слой нихрома путем диффузионного ни�
кель�хромирования в порошке, содержащем 27 %Ni,
7%Cr, 3%лигатуры (Ni90–Y10), 1%NHCl, остальное–
порошок глинозема. После 4…6 ч термической обра�
ботки лопаток в вакууме при температуре 1000…1050 �С
получают слой толщиной до 0,020 мм, содержащий
18…20%Cr. Затем проводят высокотемпературное хро�
моалитирование в порошке, содержащем 4 % Al, 40 %
Cr, 6 % лигатуры (Ni90–Y10), остальное – глинозем, в
течение 0,5…2 ч при температуре 1200 �С и термоваку�
умную обработку при температуре 1200…1220 �С (Па�
тент РФ № 2184797). Структура комплексного покры�
тия состоит из смеси фаз NiAl (60…70 %) и Ni3Al
(30…40 %). Покрытие обладает высокими прочностью
и термостойкостью, надежно защищает лопатки турби�
ны высокого давления в течение 1500 ч.

За последние 10 лет на ФГУП ММПП "Салют" раз�
работаны ряд новых технологий газового нанесения
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жаростойких диффузионных покрытий в циркулирую�
щей галогенидой среде (в работе принимал участие
В.Н. Симонов). Циркуляционный способ диффузион�
ного насыщения отличается от традиционного порош�
кового способа тем, что активная газовая среда создает�
ся без контакта насыщающих веществ с поверхностью
детали. Его отличают более высокий технический уро�
вень, простота исполнения, экологическая чистота
процесса, возможность получать многокомпонентные
покрытия на внешних и внутренних поверхностях ох�
лаждаемых лопаток турбин практически любой геомет�
рической формы [3, 4, 5]. В основе способа лежит явле�
ние переноса диффундирующего вещества в замкнутом
рабочем пространстве установки при систематическом
восстановлении газа�переносчика в результате проте�
кания обратимых химических реакций диспропорцио�
нирования молекул галогенидов, например

3 22AlCl AlCl Al3 ат� � ,

или диссоциации исходного продукта, например

CrI Cr I2 ат 2� � .

Атомы алюминия и хрома осаждаются на поверхности
детали и формируют диффузионное покрытие. Для
осуществления алитирования в хлоридной среде в ка�
честве исходных продуктов в рабочей камере после
создания вакуума достаточноиметь газообразный хло�
рид алюминия AlCl3 и чистый алюминий.
В циркуляционной установке детали и диффунди�

рующие вещества располагаются раздельно. Перенос
веществ происходит в замкнутом пространстве при
постоянной температуре. Перемешивание газовой
среды осуществляется при помощи вентилятора, бла�
годаря чему достигается равномерность по толщине
слоя покрытия поверхности деталей сложного
профиля.
Для формирования покрытий на поверхностях

внутренних полостей, щелей, каналов, отверстий
перфорации осуществляется продувка лопаток га�
логенидной газовой средой. Движущей силой про�
цесса переноса является перепад парциальных дав�
лений газа – переносчика диффундирующего ве�
щества. Оптимальные условия для переноса эле�
ментов создаются при переходе от ламинарного те�
чения газовой среды к турбулентному. Турбулент�
ное течение газового потока с небольшой скоро�
стью необходимо для образования соответствую�
щих галогенидных соединений при контакте с на�
сыщающей средой, а также для протекания реак�
ций переноса на поверхности деталей.

Технологии переноса элементов циркуляционным
способомне требуют специальногоприготовленияис�
ходных материалов (порошковой смеси, специальных
сплавов, катодов и др.) – все они используются в виде
готовыхпродуктов,широкопроизводимых впромыш�
ленности (чушковый алюминий, хром, кобальт,
хлорид алюминия, хлорид никеля и др.).
Экологическая чистота технологии и практическое

исключение потребности в технической воде (кроме
оборотной воды для охлаждения установки) позволя�
ют рассматриваемому методу успешно конкурировать
с гальваническим методом нанесения покрытий
(хромирование, кадмирование, никелированиеи др.).
На ФГУП ММПП "Салют" разработаны газовые

циркуляционные установки (рис. 1…3, проекты уста�
новок выполнены Л.М. Викулиной и Г.С. Гриши�
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Рис. 2. Промышленная установка ДА�2М



ным), которые применяются для создания новых эф�
фективных технологий защиты охлаждаемых лопаток
газовых турбин авиационных высокотемпературных
двигателей и стационарных энергетических устано�
вок. Формирование газового потока через внутрен�
нюю полость лопаток осуществляется при помощи
специального приспособления, конструкция которо�
го определяется конкретным профилем обрабатывае�
мых деталей (Патенты РФ № 54592 и № 54374). Эф�
фективность продувки лопаток рабочим газом зависит
также от скорости его движения в рабочей камере ус�
тановки.

Диффузионные слои покрытия, формируемые на
наружной и внутренней поверхностях лопаток, а так�
же на деталях, расположенных в различных местах
садки, характеризуются высокой равномерностью по
толщине.

При циркуляционном алитировании получают
диффузионные слои, содержащие 30…35%Al и состоя�
щие из двух зон примерно одинаковой толщины
(рис. 4). Внешняя зона представляет собой фазу NiAl, а
внутренняя состоит изNiAl, Ni3Al и карбидов легирую�
щих элементов сплавов. Содержание хрома в слое по�
крытия не превышает 2 %.

Для повышения долговечности покрытия в услови�
ях циклического изменения температуры и напряже�
ний на лопатках снижают содержание алюминия в слое
до уровня менее 25 %. В этом случае в целях обеспече�
ния высокой жаростойкости повышают содержание
хрома в слое.

На предприятии разработаны способы односта�
дийного и двухстадийного хромоалитирования лопа�
ток газовых турбин (Патент РФ № 2270880). При од�
ностадийном хромоалитировании в качестве источ�
ника диффундирующих элементов используются
хром и сплав хрома и алюминия. Содержание хрома в
сплаве составляет от 30 до 75 %, остальное – алюми�
ний. Количество хрома вне сплава может составлять
от 30 до 90 %, а содержание сплава хрома с алюмини�
ем – от 10 до 70 % соответственно. Применение ука�
занного состава обеспечивает снижение активности
алюминия и увеличение активности хрома, в резуль�
тате чего на поверхности деталей формируется по�
крытие, содержащее 15…25 % Al и 4…8 % Cr. Резуль�
татом является повышение долговечности лопаток с
покрытием.

Долговечность лопаток турбин можно увеличить
также путем последовательного насыщения деталей
хромоми алюминием, которое позволяет увеличить со�
держание хрома в поверхностном слое, значительно
повысить качество покрытияи тем самымповысить его
срок службы. Процесс диффузионного хромирования
деталей осуществляют в газовой среде, формирующей�
ся при нагреве гранул хрома – 60…98 %, сплава
Ni89–Y20– 1…35% и хлорида никеля– 1…5% (Патент
РФ № 2270880). Применение указанного состава по�
зволяет проводить хромирование при температуре
1000 �С и выше с последующим алитированием при
температуре 900 �Сивыше. Хлорид никеля в результате
химических реакций с хромом служит источником га�
логенидов хрома, участвующих в его переносе на по�
верхность лопаток, и выполняет роль активатора. Для
улучшения качества покрытия в садку добавляют тех�
нологический сплав никеля с иттрием, который осуще�
ствляет очистку газовой среды от остаточного кислоро�
да воздуха при вакуумировании реактора установки,
исключая тем самым окисление поверхности лопаток
при нагревании. Источником хрома для переноса его
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Рис. 3. Лабораторная установка УЦЛ�1

Рис. 4. Микроструктура алюминидного покрытия после циркуляцион�
ного алитирования



атомов на детали являются гранулы хрома. Время вы�
держки при нанесении покрытия выбирают в зависи�
мости от требуемой толщины покрытия. Температуру
обработкиназначаютисходяиз требованийсохранения
жаропрочности сплавов, из которых изготовлены ло�
патки. Так, за 3 ч выдержки отжига при температуре
1030 �С получают слой покрытия толщиной 0,015 мм,
содержащий 18 % Cr. Затем осуществляют алитирова�
ниепри температуре 1000 �С.За 3…4чполучаютпокры�
тие толщиной 0,040 мм с высоким содержанием алю�
миния в соединении ��NiAl.

Для достижения высокой вязкости и пластичности
проводят термическую обработку при температуре за�
калки сплавов в течение, например, 1 ч 15 мин. Полу�
чают структуру покрытия, состоящую из фаз ��NiAl и
���NiAl (рис. 5). Способ позволяет на 30…50 % увели�
чить термостойкость лопаток газовых турбин и
стабильность их поверхностного слоя.

Новым активно развивающимся в последнее де�
сятилетие направлением является создание много�
компонентных композиций высокотемпературных
покрытийна базе совместного применения диффузи�
онного и конденсационного методов. Конденсаци�
онно�диффузионные покрытия относятся к новому
классу комбинированных защитных покрытий. Со�
вместное использование двух технологий позволяет
успешно решать проблемы увеличения работоспо�
собности жаростойких покрытий при температурах
на металле вплоть до 1200 �Спутем введения в покры�
тия тугоплавких металлов (Та, Rе, W), эффективно
тормозящих диффузионное "рассасывание" покры�
тия на границе со сплавом и выполняющих роль диф�

фузионного барьера. Применение диффузионного
метода решает при этом проблему защиты внутрен�
них полостей лопаток турбин.

На ФГУП ММПП "Салют" разработан новый
сплав для высокотемпературных покрытий
СДП�ТВГ. Сплав содержит хром (2…30 %), алюми�
ний (2…15 %), тантал (0,2…20 %), вольфрам
(0,5…10 %), гафний (0,2…6 %), кремний (0,1…5 %),
иттрий (0,001...5 %), остальное – никель (Патент РФ
№2213807). Сплав используют как для получения са�
мостоятельного конденсационного покрытия мето�
дами плазменного или электронно�лучевого напыле�
ния, так и в совокупности с газовыми диффузионны�
ми технологиями алитирования или хромоалитиро�
вания для получения комбинированных покрытий
(Патенты РФ № 2213801, 2213802, 2212473).

Тантал и вольфрам являются важнейшими упроч�
няющими элементами в покрытии СДП�ТВГ. Крем�
ний, гафний, иттрий обеспечивают высокую долго�
вечность покрытия при изотермическом и цикличе�
ском окислении. Введение тантала в покрытие одно�
значно приводит к повышению жаростойкости по
сравнению с покрытиями СДП�2 (Ni – основа; Cr –
15…17 %; Al – 7,5…10,5 %; Y – 0,5…1,5 %) или
ВСДП�11 (Al – основа; Si – 5,2 %; Y – 1,65 %), а также
полученными алитированием, в частности на сплавах
ЖС6У и ЖС32 при температурах 1100 и 1150 �С.
Толщина слояСДП�ТВГсоставляет 0,030…0,040мм.
Для повышения качества комбинированное покры�
тие подвергают горячему изостатическому прессова�
нию при температуре выше температуры хрупкости
покрытия (1000…1050 �С), когда основные фазы по�
крытия находятся в состоянии высокой пластично�
сти. После обработки лопаток в газостате комбини�
рованное покрытие в 2–3 раза лучше сопротивляется
термоусталостному растрескиванию. Газостатиче�
ская обработка покрытий существенно снижает дис�
персиюразмеров и концентрациюмикропор. Комби�
нация конденсационного и диффузионного методов
обеспечивает максимальное увеличение долговечно�
сти деталей при газовой коррозии [3] и является эф�
фективным способом повышения работоспособно�
сти теплобарьерного покрытия на основе диоксида
циркония. На рис. 6 приведена структура комбини�
рованного покрытия после горячего изостатического
прессования.

При изготовлении отверстий перфорации в охлаж�
даемых лопатках нередко наблюдается поверхностное
растрескивание (фрагментация), которое снижает на�
дежность и является причиной отбраковки деталей,
тормозит возможность увеличения ресурса лопаток по
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Рис. 5. Микроструктура покрытия после хромоалитирования



характеристикам жаропрочности сплавов, применяе�
мых для изготовления лопаток. НаФГУПММПП "Са�
лют" разработан эффективный способ устранениямик�
ротрещин в поверхностном слое лопаток путем газо�
циркуляционной обработки при температуре не ниже
970 �С в газовой фазе, содержащей хлориды никеля, с
последующим алитированием или хромоалитировани�
ем и пластическим деформированием слоя покрытия
газовой средой под давлением не ниже 30 МПа при
температуре не ниже 600 �С.

Возможность проведения алитирования или хро�
моалитирования окончательно механически обрабо�
танных лопаток турбины в циркулирующей газовой
среде позволяет реализовать разработанный способ за�
щиты "елочного" замка лопаток от покрытия с помо�
щью специальной пасты на основе коллоксилина, рас�
творенного в амилацелате и диэтилоксалате, содержа�
щей порошки оксида алюминия – 20…95 % и никеля –
5…8 % (Патент РФ№ 2232205). Пасту запрессовывают
в специальном устройстве (Свидетельство на полезную
модель№ 28871), которое разбирается после выполне�
ния операций алитирования или хромоалитирования.
В результате технического контроля установлено, что
замки лопаток имеют светлую поверхность, не содер�
жатпокрытийинеимеют структурныхизмененийвпо�
верхностном слое, т.е. соответствуют всем требованиям
технического контроля.

Авторами Патента РФ № 2200211 разработан эф�
фективный способ удаления покрытия при ремонте
путем обработки лопаток с покрытием в растворе
электролита, содержащем 25…40 % азотной кислоты,
0,5…4 % фтористоводородной кислоты, 0,2…5 % по�
рошка железа, 0,3…1,5 % оксида хрома (CrО3), осталь�
ное – вода, при температуре не менее 18 �С. Способ
позволяет сохранить зону диффузионного взаимодей�
ствия элементов покрытия, нанесенного на деталь, со
структурой основного металла (диффузионную зону),
не препятствующую последующему нанесению ново�
го покрытия.

Для двигателей самолетов корабельного базирова�
ния, а также энергетических стационарных установок,
эксплуатирующихся на морских судах, в приморских и
промышленных районах, особенно в непосредствен�
ной близости от металлургических и химических пред�
приятий, весьма актуальна проблема защиты от соле�
вой коррозии. В этих условиях наиболее высокая глу�
бина повреждений лопаток газовых турбин наблюдает�
ся на лопатках, имеющих температуру 750…950 �С, то�
гда как обычно разрушение металла от высокотемпера�
турного окисления интенсивно нарастает при темпера�
туре выше 1000 �С.

Механизм разрушения металлов при солевой кор�
розии обычно связывают с флюсованием оксидов.
Чем меньше скорость флюсования оксидов, тем выше
долговечность лопаток турбин. Наиболее перспектив�
ной для применения в качестве основыдля разработки
и совершенствования защитных систем на лопатках
газовых турбин, работающих на топливах, содержа�
щих вредные примеси, является пятикомпонентная
система сплавов Ni–Co–Cr–Al–Y [4, 6, 7]. Оптималь�
ное сочетание высокой жаростойкости, хорошей фа�
зовойи структурной стабильности достигаетсяприис�
пользовании в качестве покрытий сплавов на никеле�
вой основе, содержащих 12…20 % кобальта, 17…20 %
хрома, 9,5…10,5 % алюминия. Из�за образования
��фазы, резко снижающей пластичность слоя, высо�
кохромистые покрытия применять не рекомендуется,
хотя максимальная сопротивляемость солевой
коррозии достигаетсяпри содержаниихрома 35…45%.

На ФГУП ММПП «Салют" разработаны (работа
выполнена при участии А.В. Бобыря и В.В. Лукиной)
двухстадийные технологии газовогоциркуляционного
кобальтирования, кобальт�хромирования и после�
дующего алитирования, обеспечивающие удовлетво�
рительную защиту внешних и внутренних поверхно�
стей охлаждаемых лопаток газовых турбин, а также
эффективная методика испытаний на долговечность
сплавов и покрытий при солевой коррозии [8]. Мето�
дика испытаний образцов со слоем солевого осадка
варьируемого состава в потоке газа, содержащего до�
зированное количество агрессивных компонентов га�
зовой смеси, позволяет достаточно достоверно оцени�
вать стойкость сплавов и покрытий против солевой
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Рис. 6. Микроструктура комбинированного покрытия



коррозии, изучатьмеханизмыразвития коррозионных
повреждений и правильно назначать мероприятия по
повышению долговечности деталей, работающих в
агрессивной газовой среде.

Газовое кобальтирование проводят при температу�
рах 1030…1050 �С в среде галогенидов кобальта. В про�
цессе изотермической выдержки протекают следую�
щие реакции переноса атомов кобальта на
поверхность деталей:

3 22CoCl Al 3Co+2AlCl3� � ;

CoCl Nb Co+NbCl2 2� � ;

3CoCl+2Ti 3Co+2TiCl3� ;

CoCl H Co+2HCl;2 � �2

CoI H Co+2HI.2 2� �

Кобальт повышает прочность сцепления покрытия
со сплавами, а также образует оксидную пленку, кото�
рая растворяется в солевом осадке на лопатках турбин
со скоростью, на порядок меньшей, чем скорость рас�
творения пленки оксида никеля, например, при соле�
вой коррозии по механизму основного флюсования
оксидов при температуре 900…950 �С.

Для достижения максимальной сопротивляемости
солевой коррозии разработан процесс диффузионного
кобальт�хромирования, когда при температуре
1030…1050 �С происходит одновременное насыщение
поверхностного слоя сплавов кобальтом и хромом.
В качестве активаторов используют галогенсодержа�
щие соли хлорида, иодида аммония или их смеси.

После кобальтирования сплавов ЧС88, ЧС104,
ЖС6У, ЖС32 содержание кобальта в поверхностном
слое толщиной 0,02…0,05 мм при выдержке при тем�
пературе 1030 �Св течение 4 ч составляет 30…40%.По�
сле кобальт�хромирования в слое толщиной
0,03…0,04 мм содержание хрома составляет 30…40 %,
кобальта – 30…50 %. После последующего газового
алитирования при выдержке при температуре 1000 �С
в течение 4 ч получают покрытия на основе фазы
��(Ni, Co, Cr)Al толщиной 0,05 мм, равномерные по
толщине на внешней поверхности и в полостях
охлаждаемых лопаток турбин из указанных сплавов.

Испытания на солевую коррозию при температуре
900 �Спо разработанной авторамиметодике показали,
что алитированные образцы имеют срок службы не
более 100 ч, хромоалитированные– не более 150 ч, ко�
бальт�хромоалитированные – до 250 ч. Наиболее вы�
сокую стойкость к солевой коррозии – до 400 ч пока�
зали образцы с комбинированным покрытием, полу�
ченнымнапылением слоя сплаваСДП�ТВГ толщиной
0,04 мм и последующим хромоалитированием.

Таким образом, покрытие, сформированное на
основе фазы ��NiAl, имеет низкую стойкость к соле�
вой коррозии. Легирование покрытия кобальтом и
хромом повышает стойкость покрытия к солевой
коррозии. Плазменно�диффузионное покрытие, в
составе которого содержится тантал, с повышенным
содержанием хрома и микролегирующими элемента�
ми – гафнием, кремнием, иттрием, обладает самой
высокой коррозионной стойкостью среди сравнивае�
мых вариантов покрытий.

На основании выполненных работ на ФГУП
ММПП "Салют" в настоящее время создается новый
участокнанесенияпокрытий с газоциркуляционными
установками УМДП�И2 и УЦХА�4 (проекты устано�
вок выполненыЛ.М.ВикулинойиГ.С. Гришиным).
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УДК 629.7.018

Ïðèìåíåíèå ìåòîäà óñêîðåííîé
ïîñëåñåàíñîâîé îáðàáîòêè èíôîðìàöèè
ïðè ñòåíäîâûõ èñïûòàíèÿõ ÐÊÒ

Ð.Â. Áèçÿåâ, Â.À. Ìîðîçîâ, Í.Í. Áàòàëèí,
À.À. Áåëêèí

При проведении наземной стендовой отработки (НСО) изделий ракетно�косми�
ческой техники (РКТ) важную роль играет обеспечение надежного хранения и
сложной многофакторной обработки большого объема экспериментальных

данных, полученных в результате испытаний. Одним из возможных путей повыше�
ния скорости обработки информации является формализация механизма анализа ре�
зультатов испытаний.

Задача повышения эффективности обработки большого объема эксперименталь�
ных данных и получения информации, труднодоступной при традиционной обработ�
ке результатов испытаний, решается с помощью метода ускоренной послесеансовой
обработки (УПО) результатов испытаний с использованием специализированных
аналитических средств (САС) [1, 2], удовлетворяющих международным стандартам
информационных технологий [3], таких как CALS, IDEF 1Х и др.

В составСАС,используемых вметодеУПОСАС, входят система оперативной ана�
литической обработки данных OLAP (On�line Analytical Processing) и система углуб�
ленного анализа данныхDM (DataMining – извлечение данных). В указанных анали�
тических средствах используются технологии реляционных систем управления
базами данных (СУБД).

Традиционная схема технологии обработки [4] экспериментальной информации
не позволяет эффективно проводить ее глубокую аналитическую обработку, что
обусловлено следующими факторами:

ограниченными возможностями анализа экспериментальных данных с помощью
простых запросов реляционной СУБД;

неоправданно большими затратами времени и трудоемкостью при разработке
форм сложных запросов по тематике НСО конкретных объектов испытания;
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большими затратами времени и трудоемкостью
при аналитической обработке разнородных данных,
которые могут иметь различный формат для разных
испытаний.

Для повышения эффективности аналитической
обработки информации целесообразно применение
хранилища данных, представляющего собой высоко 
нормализованную структуру данных, основанную на
реляционной или объектно реляционной модели, со 
вместно со специализированными аналитическими
средствами, реализующими технологии OLAP и DM
[6].

Обобщенная схема обработки экспериментальной
информации с применением метода УПО САС пред 
ставлена в работе [2].

Использование САС создает базовую среду для
применения метода УПО и позволяет:

создать специализированное хранилище данных
для систем оперативного аналитического анализа
(OLAP) и последующего получения новой информа 
ции из этих данных (DM);

осуществлять аналитическую экспресс обработку
экспериментальной информации в темпе испытаний
(OLAP);

выдавать рекомендации по ведению испытаний на
основе анализа протекания процессов в объекте испы 
таний (OLAP, DM);

использовать специальные модели обработки экс 
периментальных данных для комплексного анализа
параметров объекта испытаний (DM).

Формальное представление метода УПО показано
на рис. 1.

Процесс УПО можно условно разделить на эта 
пы, реализуемые с помощьюСАС 8, и вспомогатель 
ные этапы 5…7. САС включает в себя инвариантую
часть 9, этап "Применение и оценка построенных
моделей и анализ извлеченной потенциально новой
информации человеком" 4 и этап "Формулировка за 
дачи" 1.

На этапе "Формулировка задачи" задаются цели ис 
следования и выбираются необходимые для их дости 
жения методы.

Этап "Формализация данных" 2 заключается в при 
ведении исходных данных к форме, пригодной для
применения конкретныхметодовDataMining (норма 
лизация отношений).

Этап "Построение моделей извлечения информа 
ции" состоит в интеграции формализованных данных
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Рис. 1. Формальное представление метода УПО



с алгоритмами их обработки на основе моделей извле�
чения информации.
На этапе "Применение и оценка построенных мо�

делей и анализ извлеченной потенциально новой ин�
формации человеком" 4 выполняются операции, ко�
торые могут составлять сложнуюкомбинациюразлич�
ных алгоритмов: кластеризации, классификации, рег�
рессии и др. Здесь же проводится интерпретация
потенциально новой информации человеком.
На этапе "Проверка новой информации" осущест�

вляется проверка потенциально новой информации
на достоверность и существенность. Технология до�
пускает применение различных способов проверки, в
том числе средства проверки на целостность и непро�
тиворечивость.
Этап "Формализация новой информации" прово�

дится в целях приведенияформата представления но�
вой информации кформату, принятому в хранилище.
Это необходимо для дальнейшего использования но�
вой информации при аналитической обработке и до�
бавления ее в хранилище.
Этап "Включение новой информации в хранили�

ще" необходим для надежного сохранения вновь при�
обретенной информации и ее последующего исполь�
зования.
Применениепостроенныхна этапе 3моделей обра�

ботки экспериментальной информации подразумева�
ет выполнение математических операций над данны�
ми по выбранному алгоритму. Одним из таких алго�
ритмов является алгоритм кластеризации.
Задача кластеризации экспериментальных дан�

ных заключается в поиске возможных групп взаимо�
связанных параметров испытания, называемых кла�
стерами.
Пусть имеется множество объектов испытания Ai

A A A Ai� { , , , },1 2 � (1)

набор независимых переменных Ai записывается в
виде вектора

X x x xh� { , , , },1 2 � (2)

где каждая переменная xh может принимать строго оп�
ределенные значения.
Размерность пространства параметров одного объ�

екта испытания совпадает с размерностью вектора (2)
и равна h. Размерность хранилища данных, охваты�
вающего предметную область НСО, будет превосхо�
дить h и представляется с помощью гиперкуба. Появ�
ление дополнительных измерений связано с расшире�
нием пространства внесением номера испытания, на�

звания изделия и др. Тогда матрица S значений пара�
метров НСО будет иметь вид

S k h m N
m

m

k k km

�

�

�

�

�

�

�

�

�

�

�

� 	


 
 



 
 



 
 


11 12 1

21 22 2

1 2

, , , (3)

где 
km– значения параметров множества объектов ис�
пытаний (1).
Тогда может быть построено множество класте�

ров С:

C c c ck� { , , , }.1 2 � (4)

Здесь ck – кластер, содержащий похожие друг на друга

значения параметров 
km:

c i i i A i A d i ik j p j p j p� 	 	 �{ , : , , ( , ) },� (5)

где � – величина, определяющая меру близости для
включения объектов в один кластер ck; d(ij, ip) – мера
близостимежду объектами, называемая расстоянием.
Неотрицательная величина d(ij, ip) определяется

расстоянием между элементами ij и ip, если выполня�
ются следующие условия:

d(ij, ip) 
 0 для всех ij и ip;
d(ij, ip) = 0 тогда и только тогда, когда ij = ip;
d(ij, ip) = d(ip, ij);
d(ij, ip) � d(ij, ir) + d(ir, ip).
В качестве формата входных данных используем

матрицу
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Для определения близости применимо Евклидово
расстояние, вычисляемое по формуле

d x x x x i j Ni j it jt
t

m

( , ) ( ) , , .� � 	

�

�
2

1

(7)

В результате приведенных математических по�
строений формируется набор кластеров, отражающих
типичные устойчивые состояния параметров объекта
испытаний. Причем каждый кластер содержит близ�
кие по величине значения параметров испытаний.
Метод УПО на основе САС был применен для ана�

лиза экспериментальной информации о пневмогид�
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росистеме подачи (ПГСП) топлива в двигательную ус�
тановку (ДУ). Для анализа было выбрано изменение
расхода имитатора компонента топлива в сливной ма�
гистрали по времени.

Выполнены общие для всех объектов этапы "Фор�
мализация данных" и "Построение моделей извлече�
ния информации". Цель исследования (этап "Форму�
лировка задачи" УПО) заключалась в определении та�
ких испытательных параметров, "поведение" которых
на момент рассмотрения не имело однозначной
трактовки или ранее не наблюдалось.

В рамках этапа "Формализация данных" был прове�
ден анализ предметной области "Наземная стендовая
отработка ПГСП ДУ изделий РКТ". Описание пред�
метной области в соответствии со стандартом IDEF 1X
представлено в виде ER�диаграммы "сущность–отно�
шение", изображенной на рис. 2 и описанной в
таблице.

На основе построенной диаграммы "сущность–от�
ношение" предметной области "Наземная стендовая
отработка ПГСП ДУ изделий РКТ" можно перейти к
следующему этапу реализации алгоритма – "Форма�
лизация данных". В соответствии с требованиями это�
го этапа предварительно проводится нормализация
отношений, представленных в табличном виде, после
чего первичные экспериментальные данные направ�

ляются в формализованном виде в хранилище данных.
Увидеть исходные экспериментальные данные мож�
но, открыв таблицу "Испытания" в программной обо�
лочке хранилища данных. Объем первичных экспери�
ментальных данных в рассматриваемом случае состав�
лял 200 Гб.

Ввиду того что значения, располагающиеся в таб�
лицах с исходными данными, атомарны и отсутствует
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Рис. 2. Диаграмма "сущность–отношение" предметной области "Наземная стендовая отработка ПГСП ДУ изделий РКТ", ха#
рактеризующая структуру хранилища данных

Испытания стендовых изделий

№ Название поля Тип данных Данные

1 Номер испытания Число 1,2,3, …, n

2 Название испытания Текст Exp№

3 Параметр Ссылка Q, t

4 Изделия Ссылка Индекс изделия

5 Испытатель Ссылка Оператор№

6 Аппаратура Ссылка СИ, СУ

7 Документация Ссылка Отчет, протокол

8 Примечания Текст Проверка

9 Агрегаты Ссылка ВБУ, СМ, ШБН

10 Дата Дата/время чч.мм.гг

11 Время начала Дата /время чч.мм.гг h�m�s



функциональная и транзитивная зависимость неклю�
чевых атрибутов таблиц от первичного ключа, приве�
денные выше табличные отношения (см. таблицу) на�
ходятся в третьей усиленной нормальной форме Бой�
са–Кодда и операция нормализации отношений в
данном случае не требуется.
При определении типа хранилища реляционных

данных следует обратиться к структуре взаимосвязей
объектов предметной области (см. рис. 2). Очевидно,
что имеет место вложенность таблиц размерностей.
Так, таблица размерности "Документация" имеет в
качестве вложенной таблицы таблицу "Отделы". По�
этому принятый тип хранилища данных идентифи�
цируется как "снежинка".
При загрузке данных в хранилище средствами MS

SQL Server 2005 создается так называемый сценарий
загрузки данных из файла, содержащего результаты
испытаний.После этого имеется возможность провес�
ти их предварительный анализ средствами хранилища
данных.
После этапа "Формализация данных" следующим

этапом выполнения УПО является этап "Построение
моделей извлечения информации" (см. рис. 1). Для
этого используется программный модуль Business

Intelligence Studio, входящий в состав программного
пакета MS SQL Server 2005 EE.
Для корректного построения модели извлечения

новой информации необходимо настроить источник
данных, а также указать метод его графической интер�
претации (ER�диаграмма). Для настройки источника
данных в указанном программном продукте имеется
специальныймодуль, обеспечивающийсозданиеина�
стройку нового источника данных в диалоговом режи�
ме. После создания источника данных указывается
размерность пространства экспериментальных дан�
ных (из таблицы видно, что в данном случае размер�
ность равна двум – Q, t).
После выполнения указанных операций формиру�

ются модели извлечения потенциально новой инфор�
мации из данных.
На этапе "Применение и оценка построенных мо�

делей и анализ извлеченной потенциально новой ин�
формации человеком" для анализа представленных
данных целесообразно применение методов кластер�
ного анализа для нахождения возможных групп взаи�
мосвязанных значений. Задача кластерного анализа
данных формально решена выше. На рис. 3 показаны
результатыкластерного анализа попараметрамQи t.
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Рис. 3. Результаты кластерного анализа



При анализе информации о ПГСП реализован ал�
горитм кластеризации со следующими параметрами:
число кластеров . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 4
основание псевдорандомизированной зависимости . . . . . . . . . 0
максимальное число атрибутов, извлекаемых за цикл . . . . . . 255
максимальное число итераций . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 100
минимальное число элементов в одном кластере . . . . . . . . . . . 1
кардинальность модели . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 10
число элементов, обрабатываемых   за итерацию . . . . . . . . 50 000
условие окончания работы алгоритма (dmin) . . . . . . . 10 % (от d0)

В результате применения алгоритма кластериза�
ции в модели обработки данных выделено четыре
кластера (см. рис. 3), разделяющих всю совокупность
данных. Анализ параметров кластеров показал, что
предполагавшийся ранее постоянным расход жидко�
сти имеет ряд устойчивых состояний, что указывает
на колебательный процесс.

В ходе дальнейшего анализа сигнала средствами
специализированных математических программ
(StatSoft STATISTICA) установлено, что сигнал имеет
два устойчивых тона колебаний (рис. 4).

Первая гармоника колебаний имеет частоту �1 =
= 0,02 Гц и амплитуду А1 = 0,7 л, что составляет 11 % от
общего значения расхода, второй тон колебаний имеет
частоту �2 = 5 Гц и нестабильную амплитуду. На осно�
вании этих данных можно заключить, что наиболее ве�
роятными источниками колебаний с частотой �1 могут
быть биения, возникающие в ПГСП ДУ при работе
бустерного насоса на фоне шума в канале измерения с
частотой �2.

Таким образом, в результате применения метода
ускоренной послесеансовой обработки результатов

испытаний была получена ранее не прогнозируемая и
практически полезная информация об объекте
испытания.

Применение углубленного автоматизированного
анализа результатов испытаний изделий РКТ, прово�
димого с целью обнаружения ранее не учитываемой
информации, позволяет получать ранее не известную
практически полезную информацию об объекте испы�
таний на основе УПО.

Область применения УПО не ограничивается ис�
пытаниями ПГСП ДУ стендовых изделий и может
быть расширена на другие виды НСО изделий РКТ.
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Í.Í. Ìàêàðîâ

Возрастающий уровень автоматизации решения полетных задач и связанное с
этим усложнение общесамолетных систем и бортового радиоэлектронного обо"
рудования обусловливают необходимость автоматизированного контроля и

управления техническим состоянием бортового оборудования в полете, при проведе"
нии наземного контроля и предполетной подготовки гражданских и военных самоле"
тов [1]. Основными задачами информационно"управляющей системы (ИУС), осуще"
ствляющей контроль и управление общесамолетным оборудованием, являются по"
вышение боеготовности и снижение времени предполетной подготовки и наземного
контроля технического состояния самолетных систем и бортового радиоэлектронно"
го оборудования, разгрузка экипажа и снижение вероятности его ошибок, повыше"
ние объективности и достоверности процессов контроля, диагностики и принятия
решений о состоянии оборудования в полете [2].

Анализ нарушений функционирования бортового эргатического комплекса
"экипаж–бортовое оборудование–самолет" [3] при предполетной подготовке и в
процессе полета позволяет выделить следующие основные причины их появления:
неисправности общесамолетных систем, агрегатов и узлов; неисправности блоков
бортового радиоэлектронного оборудования; нарушение экипажем правил экс"
плуатации и инструкций по наземному контролю технического состояния самолета
и бортового оборудования. При наземном контроле основными причинами ошибок
экипажа являются острый дефицит времени и недостаточно высокое качество инст"
рукций, регламентирующих процесс предполетной подготовки и операции контро"
ля за результатами ее выполнения.

Причиной нарушения функционирования общесамолетных систем и бортового
радиоэлектронного оборудования в полете являются внезапные и постепенные
отказы их элементов.

В процессе обнаружения (диагностирования), локализации и устранения неис"
правностей и отказов систем самолета и бортового радиоэлектронного оборудования
при предполетной подготовке и в процессе полета необходимо последовательно
решить следующие задачи:

� определить фазовые координаты, характеризующие состояние объектов кон"
троля;
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fault�detection strategy and synthesize an algorithm of operation of an aircraft’s system to monitor and
control operations of all airborne equipment.



� сформулировать и аппроксимировать ограниче�
ния на фазовые координаты объектов контроля, опре�
деляющие границы их нормального функционирова�
ния;

� построить функционал работоспособности, чув�
ствительный к нарушению ограничений;

� синтезировать управления, препятствующие
развитию нарушений или парирующие последствия
отказов, например, за счет реконфигурации структу�
ры бортового оборудования.
На начальных этапах проектирования информа�

ционно�управляющей системы контроля и управле�
ния общесамолетным оборудованием возникают сле�
дующие основные задачи:

� формализация процесса поиска неисправностей
и нарушений функционирования элементов самолет�
ных систем и бортового радиоэлектронного оборудо�
вания;

� синтез оптимальной стратегии (алгоритма) поис�
ка неисправностей;

� разработка методики оценки состояния отдель�
ных блоков общесамолетного оборудования по полу�
чаемой информации.

Формализация задачи

В соответствии с теорией диагностики сложных
технических систем [4…6] задача оценки состояния
общесамолетного оборудования сводится к определе�
нию диагностической характеристики элементов про�
верки и может быть сформулирована следующим об�
разом:
1. Известен элемент проверки работоспособности

общесамолетного оборудования, представляющий со�
бой совокупность блоков, охватываемых одной про�
веркойПq. Элемент проверкиработоспособностиопи�
сывается дифференциальным уравнением вида

dy

dx
F x y R t� ( , , , ), (1)

где F – в общем случае нелинейная функция входного
воздействия х на элемент проверки, выходного сигна�
ла у, параметров R и времени t.
Предполагается, что пространство параметров R

элемента проверки с декартовыми координатами r1,
r2, …, rs разбито на l+1 областей S0, S1, …, Sl, границы
которых определяются значениями параметров r1, r2,
…, rs.
2. В зависимости от положения вектора R пара�

метров r1, r2, …, rs в пространстве S в данный момент

времени t = � различают два состояния элемента
проверки:
исправное (работоспособное) состояние, когда

вектор параметров R(r1, r2, …, rs) находится в области
S0, соответствующей допустимым значениям вектора
R, т.е. вектору R S sr r r

0 010 20( , , ..., );
неисправное (неработоспособное) состояние при

нахождении вектора параметров R(r1, r2, …, rs) в одной
из областей S1, S2, …, Sl.
3. Принимается, что структура элемента проверки,

включающая совокупность связанных между собой
блоков общесамолетного оборудования известна и не
изменяется как в исправном, так и в неисправном
состоянии элемента проверки.
4. Входное воздействие x(t) и выходной сигнал y(t)

элемента проверки регистрируются соответствующи�
ми датчиками, выходные сигналыUx(t) иUy(t) которых
содержат независимые белые шумы fx(t), fy(t), т.е.

U t x t f t U t y t f tx x y y( ) ( ) ( ); ( ) ( ) ( ).� � � � (2)

5. По регистрируемым сигналам Ux(t), Uy(t) на ин�
тервале наблюдения � � (0, t) необходимо провести
проверку работоспособности элемента проверки об�
щесамолетного оборудования, т.е. определить его со�
стояние на основе оценки диагностической характе�
ристики элемента.

Методика оценки состояния общесамолетного
оборудования

В соответствии со сформулированной задачей про�
цесс контроля работоспособности элемента проверки
общесамолетного оборудования можно представить в
виде математической модели, приведенной на рисун�
ке. Через my и f r s

здесь обозначены математическое
ожидание выходного сигнала y(t) и эквивалентный
случайный процесс, обусловленный флуктуациями
параметров r1, r2, …, rs элемента проверок.
Выходные сигналы Ux(t) и Uy(y) датчиков, установ�

ленных на входе и выходе элемента проверки, можно
представить и в дискретной форме: в виде дискретных
отсчетов Uxn и Uyn на интервале �.
Под диагностической характеристикой элемента

проверки общесамолетного оборудования понимают
[7] апостериорную (после обработки сигналов Uxn и
Uyn) вероятность возможного состояния контроли�
руемого элемента проверки

P A U U jj xn yn( , ); , ,�1 2 (3)

где A1 – гипотеза об исправном состоянии, когда пред�
полагается, что вектор параметров элемента проверки
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R(r1, r2,…, rs) находится в областиS0 допустимых значе�
ний r10, r20, …, rs0; А2 – гипотеза о неисправном состоя�
нии элемента проверки, когда предполагается, что
вектор параметровR находится в одной из областей S1,
S2, …, Sl.
Компоненты r1, r2, …, rs вектора R параметров эле�

мента проверки общесамолетного оборудования мо�
гут изменяться в зависимости от внешних и внутрен�
них факторов: возмущающих воздействий, старения,
технологических допусков и т.д. При ограниченном

времени наблюдения � каждый параметр rk с достаточ�
ной степенью точности можно представить как

r t r t rk k k( ) ( ) ,� �0 � (4)

r t r t r tk k k k( ) ( ) ( ),� �0 � � (5)

где rk0(t) – неслучайная составляющая, осредненная

по совокупностивозможных значений rk;�rk–случай�
ная составляющая, характеристикикоторойизвестны;

�k(t) – некоторая известная функция времени.
В соответствии с методами теории чувствительно�

сти [8] процесс изменения параметров элемента про�
верки r1, r2, …, rs и его влияние на выходной сигнал y(t)
можно описать дифференциальным уравнением n�го
порядка

r t
d y t

dt
r t

d y t

dt
r t y t

n

n k

n k

n k s0 ( )
( )

... ( )
( )

... ( ) (� � � �

�

�
) ( ).� x t (6)

Предположим, что коэффициент rk(r) изменяется в
соответствии с соотношением (4), тогда уравнение (6)
принимает вид

r t
d y t

dt
r t r

d y t

dt

n

n k k

n k

n k0 0( )
( )

... [ ( ) ]
( )

...

..

� � � �

�

�
�

. ( ) ( ) ( ).� �r t y t x ts (7)

Уравнение (7) является линейным дифференци�
альным уравнением со случайными коэффициентами
и может быть приведено к форме Коши

F y y y t r t rn n k
k k[ , ..., , ..., , , ( ) ] .�

� �0 0� (8)

Продифференцировав выражение (8) по случай�
ной составляющей rk(t) при �rk = 0, получим
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. (9)

Так как �rk не зависит от времени, то из выражения
(9) можно получить соотношение

r t
d K t

dt
r t

d K t

dt

r

n
r

n k

n k
r

n k

k k

0 ( )
( )

... ( )
( )

...

...

� � �

�

�

�

s r

n k

n k
t K t

d y t

dtk
( ) ( )

( )
,�

�

�

0 (10)

где K t y rr k rk k
( ) ( )� �� �� � 0 – коэффициент влияния из�

менения параметра rk элемента проверки на выходной
сигнал y(t) в случае, когда rk не претерпевает
случайных изменений.
При�rk=0исходное уравнение (7) принимает вид

r t
d y t

dt
r t

d y t

dt
r t y t

n

n k

n k

n k s0 ( )
( )

... ( )
( )

... ( ) (� � � �

�

�
) ( ).� x t (11)

Решая совместно уравнения (10) и (11), можно оп�
ределить приращение �y выходного сигнала y(t) эле�
мента проверок, обусловленное случайным измене�
нием параметра rk(t):

� �y t K t rr k
k

( ) ( ) .�

При изменении параметров вектора R(r1, r2, …, rs)
выходной сигнал элемента проверкибудет иметь вид

y t y t y t y t K t rr
k

s

k
k

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) .� � � �

�

�0 0
0

� � (12)

Считая, что K trk
( ) и �rk некоррелированы, получим

соотношения для математического ожидания my(t) и
корреляционной функции Ky(t1, t2) выходного сигнала
y(t) элемента проверки:
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m t y t M K t ry
k

s

r kk
( ) ( ) { ( ) } ,� �

�

�0
0

� (13)

K t t M y t m t y t m ty y y( , ) {[ ( ) ( )][ ( ) ( )]} ,1 2 1 1 2 2� � � (14)

где M{…} – операция определения математического
ожидания.
При изменении параметров rk(t) элемента провер�

ки общесамолетного оборудования в соответствии с
соотношением (5) уравнение для его выходного
сигнала принимает вид

r t
d y t

dt
M r t

d y t

dt
r t y

n

n k

n k

n k s0 0( )
( )

... ( )
( )

... ( )� � � �

�

�
( )

( )
.

t

d y t

dt
k

n k

n k

�
�
�

	


�

�

� �

�

�
�

0

(15)

Соотношения (13) и (15) определяют вид функции
эквивалентного разброса параметров элемента про�
верки при принятии гипотезы А1 о его исправности.
Для перехода от вероятностных характеристик зна�

чений параметров элемента проверки общесамолет�
ного оборудования к вероятностным характеристикам
изменения его выходного сигнала воспользуемся сле�
дующим соотношением для изменения выходного
сигнала y(t) в i�й момент времени:

� � �y K t r K t ri r
k

s

ki r
k

s

iki i
� �

� �

� �
0 0

( ) ( ) . (16)

Как показывают исследования [9], если случайные
отклонения �ri распределены по нормальному закону,
то закон распределения �yi, являющийся композици�
ей законов распределения случайных отклонений па�
раметров �ri, также будет нормальным. Тогда, исполь�
зуя соотношение (14), получим связь между дисперси�
ей Dy(t) выходного сигнала y(t) и обусловившими ее
дисперсиями D rk� отклонений параметров rk элемента
проверки общесамолетного оборудования

D t K Dy r
k

s

rk k
( ) .�

�

�
2

0
� (17)

Соотношение (17) при известном нормированном
разбросе конструктивных параметров �rk контроли�
руемых блоков общесамолетного оборудования по�
зволяет назначать границы выходного сигнала, опре�
деляющие исправное состояние элемента проверки.
Естественно считать, что если все параметры rk(t)

находятся в пределах допуска, то и выходной сигнал

y(t) элемента проверки общесамолетного оборудова�
ния будет находиться в пределах допуска. Следова�
тельно, контролируя реакцию элемента проверки об�
щесамолетного оборудования на фиксированный
входной сигнал x(t) и зная допуск �y на эту реакцию
для исправного элемента, можно оценить его
состояние – работоспособен или неисправен.

Методика диагностирования отказов самолетных
систем и бортового радиоэлектронного оборудования

При применении информационно�управляющей
системы контроля и управления общесамолетным
оборудованиемимеютместо два характерных случая.
В первом случае, характерном для гражданской

авиации, время наблюдения Т за состоянием элемен�
тов проверки общесамолетного оборудования доста�
точно велико и перед ИУС стоит задача принятия ре�
шения об исправном состоянии (диагностирования)
данного оборудования с заданной вероятностью
ошибки за минимальное число наблюдений. При реа�
лизации этого варианта с помощью ИУС производит�
ся последовательная обработка данных о наблюдае�
мых процессах в точках контроля, непрерывно посту�
пающих от исследуемой общесамолетной системы.
При этом по мере накопления сведений необходимо
за минимальное время с заданной достоверностью
принять решение о работоспособности исследуемой
системы и общесамолетного оборудования в целом.
Второй случай, характерный для военной авиации,

соответствует задаче диагностирования по усеченным
наблюдениям за состоянием объектов контроля, при
этом необходимо принять решение об их состоянии с
минимальной ошибкой.Этот вариант возможен также
и в случае, когда с появлением неисправности (в том
числе и в канале ИУС) прекращается поступление
информации о состоянии элемента проверки.
Первая задача поиска неисправного блока общеса�

молетного оборудования успешно решается [4] в про�
странстве достаточной марковской статистики H ,
сформированной на основе наблюдений сигналов в
точках контроля. Для этого составляется рекуррент�
ное уравнение дляфункции условного риска, который
одновременно определяет и момент останова наблю�
дений в какой�либо проверке, и выбор номера очеред�
ной проверки в зависимости от получающихся в ходе
наблюдений значений статистики H .
Если все проверки {Пl}, l = 1, 2, …, l, пронумерова�

ны и П H n Пl ( , ) ,
 где П – множество проверок, про�
ведение которых производится в n�е дискретные мо�
менты времени, то статистикаH H U U Uy y yn� ( , , ..., ).1 2

Для определения решающего правила оптимального
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поиска неисправного блока общесамолетного обору�
дования можно использовать функцию условного
риска, связанную с цепью пар ( , )H n следующим
рекуррентным уравнением [4]:

S H n W H n G H n t

M S H H n H n t

( , ) min( ( , );min[ ( , , )

{ ( , , , )

� �

� � �� 1 }]), (18)

где W H n( , ) – математическое ожидание потерь
вследствие ложных решений в момент остановки
при условии, что H U U U Hy y yn( , , ..., )1 2 � в момент n;
G H n t( , , ) – математическое ожидание стоимости
проведения проверки Пl при условии
H U U U Hy y yn( , , ..., ) ;1 2 � H – марковская достаточ�
ная статистика; M S H H n H n t{ ( , , , )}� �� 1 – услов�
ное математическое ожидание будущих потерь при
проведении n+1 измерения и при условии, что в мо�
мент n проводилась проверка Пl и наблюдалась ста�
тистика H .При этом выбор оптимальных проверок
предполагается рандомизированным. Рандомиза�
ция определяется вероятностью Pn= (P1n, P2n, …, Pln)
выбора проверок П, где P H nln ( , ) – вероятность вы�
бора проверкиПl при наличии статистики H l в дис�
кретный момент n. Тогда функцию риска (18) мож�
но представить как

S H n W H n P G H n t

M S

П П
l

l

( , ) min ( , ); min ( , , )

{

� �
�

�

�
�

�

�

	
	

�




� ln

( , , , )} ,H H n H n t� �
�



�

�

�

�
�

� 1 (19)

где G H n tl ( , , ) – стоимость проведения проверки Пl в
момент n при условии, что H U U U Hy y yn( , , ..., ) ;1 2 �

Pln – вероятность выбора l�й проверки.
Тогда процесс проверки блока общесамолетного

оборудования представляется как задача различения
двух гипотез А1 и А2 относительно состояния элемента
проверки Nl.
Если при проведении текущей проверкиПl наблю�

даемая величинаU yn имеет плотность распределения
P U Al

yn i
( ) ( ), где i = 1, 2, эффективность проверки Пl

определяется как G H n tl ( , , ) = Gl �t, а наблюдения Uyi,

где i = 1, 2, …, n, при проведении процедуры проверки
считаются независимыми, тогда в качестве статистики
H U U U Hy y yn( , , ..., ) ,1 2 � необходимой для решения ре�
куррентного уравнения (19), можно использовать ло�
гарифм отношения правдоподобия [10] вида

H U U U
P U A

P U A
y y yn

l
yi

l
yii

n

( , , ..., ) ln
( )

( )
.

( )

( )1 2
1

21

�

�

� (20)

Так какH U U U Uy y yn yn( , , ..., ) ln ( ),1 2 � � где �( )U yn –
отношение правдоподобия, то при условии, что гипо�
тезы А1 и А2 априорно равновероятны, будем иметь

P U A

P U A

yn

yn

n
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( )
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� e

Используя соотношения
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получим

P A U P A Uyn
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e

e e
(21)

Если априорные вероятности гипотезА1 иА2 неоди�
наковы и известно их отношение

� �
P A

P A

апр

апр

( )

( )
,1

2

то соотношения (21) будут иметь вид

P A U P A Uyn

n

n yn

n

n
( ) ; ( ) .1 2

1 1
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� �

e

e

e

e
(22)

Из соотношений (21) и (22) видно, что функция

H U U Uy y yn( , , ..., )1 2 есть достаточная марковская ста�

тистика или апостериорная вероятностная мера,

включающая функции P A U yn( )1 и P A U yn( ),2 полу�

ченные по результатам наблюдений Uy1, Uy2, …, Uyn, и

зависит только от статистики H U U Uy y yn( , , ..., ),1 2 ко�

торая вытекает из предположения о независимости

наблюдений.

Обозначая P A U P H n P A Uyn A yn( ) ( , ), ( / / )1 11
� �

� P H nA2
( , ),ошибки контроля первого и второго рода и

математическое ожидание потерь при остановке про�
цесса наблюдения можно представить в виде [4]
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где A1(n) – штраф за принятые гипотезы А1 при истин�
ностиА2;Gl(i) –математическое ожидание (стоимость)
потерь при наблюдении в течение времени i; B(n) –
штраф за принятие гипотезы А2 при истинности гипо�
тезы А1.

Уравнение потерь в области продолжения наблю�
дения, решение которого определяет оптимальную
процедуру проверок блоков общесамолетного обору�
дования, согласно соотношению(18) будет иметь вид

S H n W H n P G t

S H H n
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(23)

Следует отметить, что на границе областей продол�
жения наблюдений и останова процесса проверок
блока общесамолетного оборудования выполняется
условие

S H n W H n( , ) ( , ).� (24)

Таким образом, рекуррентное уравнение (23) по�
зволяет сформулировать правило останова наблюде�
ний за объектом контроля и правило выбора последо�
вательности проверок из заданного пространства П
при поиске неисправного блока в исследуемой систе�
ме общесамолетного оборудования.

Как показано в работе [4], при допущении, что за
счет нового n+1�го наблюдения за объектом контроля
происходит незначительное приращение статистики

H, функцию риска S(H + 
H, n + 1) можно предста�
вить отрезком ряда Тейлора в окрестности точки Н,
т.е.
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При подстановке (25) в (23) получим
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Подынтегральные выражения правой части урав�
нения (26) являются математическим ожиданием и
дисперсией приращения статистики 
H при увеличе�
нии числа наблюдений M(
H/H, n{Pln}) и
M H H n P[( ) , { }] .


2
ln Тогда при условии, что статисти�

ка Н – марковский процесс, используя логарифм от�
ношения правдоподобия Il, аналогичный (20), и
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получим рекуррентное уравнение, определяющее
процесс поиска неисправного блока общесамолетного
оборудования из совокупности из N блоков, вида
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Из выражения (27) можно получить уравнение для
оценки потерь в области продолжения наблюдений
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Для получения соотношения дляминимальных по�
терь выражение (28) в дискретной форме представим
для непрерывного времени:
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Как видно из выражения (29), условие минимума
потерь будет иметь вид
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Анализ выражения (30) показывает, что наимень�
шему риску S соответствует такое значение вероятно�
сти Pn = {Pln} выбора проверки Пn системы общесамо�
летного оборудования в n�й момент времени, при
котором выполняется условие

P G
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l l
l

l l
l

�

�
� min.

Так как при проведении проверки в дискретный
момент n Pln = 1, наименьшему риску соответствует
проведение той проверки, при которой
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Как отмечено выше, с точки зрения обеспечения
боеготовности самолета практический интерес пред�
ставляет второй случай, когда алгоритм диагностиро�
вания общесамолетных систем и бортового радио�
электронного оборудования формируется по усечен�
нымнаблюдениям и сминимальной ошибкой приня�
тия решения о состоянии общесамолетного оборудо�
вания.

Определение оптимальной границы останова на�
блюдений в пространстве достаточной статистики
H(Uy1, Uy2, …, Uyn) и принятие решения о состоянии от�
дельного элемента проверки системыобщесамолетно�
го оборудования возможны на основе решения второй
части рекуррентного уравнения (22) и условия (24).
Для этого надо решить уравнение (28) для каждого
конкретного элемента проверки. Как правило, подоб�
ные уравнения решаются с использованием числен�
ных методов, для чего уравнение (22) представим в
дискретном виде:
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где согласно работе [4] Il �( )ln ln ,1
1

1
�

�
�

�
�

�

�
�

�

�
� и �–

ошибки первого и второго рода.
Далее последовательная процедура принятия ре�

шения о состоянии элемента проверки общесамолет�
ного оборудования и ее алгоритмическая реализация
сводятся к вычислению достаточной статистики H t( )с
помощью выражения (20) и сравнению ее значения в
каждый момент времени с границами Н1г и Н2г приня�
тия гипотез А1 и А2.

При H(t) > H1г принимается решение о гипотезе
А1 – исправности элемента проверки, при H(t) < H2г

принимается решение о гипотезе А2 – неисправности

блока, приН2г � H(t) � H1г осуществляется еще однона�
блюдение состояния элемента проверки системы об�
щесамолетного оборудования.

С использованиемположения работы [4] упрощен�
ная процедура построения границ останова и приня�
тия решений о состоянии элемента проверки общеса�
молетного оборудования может быть представлена в
следующей последовательности:

1. На n�мшаге последовательного процесса наблю�
дений после получения совокупности измеренийU yn

вычисляется отношение

� �
P U A

P U A

yn

yn

( )

( )
,1

2

(33)

которое сравнивается с двумя границами E и F,

E F�
�

�
�

1

1

�

�

�

�
; . (34)

2. Если � > E, то принимается решение о гипотезе
А1 – исправного состояния элемента проверки, если
� < F принимается решение о гипотезе неисправности
А2, если F � � � E, то проводится дополнительно n+1�е
измерение.

При этом определение границ Е и F в пространстве
наблюдений проводится с использованием следую�
щих условий:

если U t dt
N N

m
E T m m t dt

T
y yn

y

T

( ) ln ( ) ,
0

1

1

0
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то принимается решение А1 – об исправности элемен�
та проверки;

если U t dt
N N

m
F T m m t dt

y yn
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то принимается решение А2 – о неисправном состоя�
нии элемента проверки;

если
N N

m
F T m m t dt U t dt

N N

y yn

y

T T

y y

1

1

0 0

1

�
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�ln ( ) ( )

n

y
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m
E T m m t dt

�
�ln ( ) ,� � � 1

0

(37)

то необходимо использовать следующее n+1�е изме�
рение.

Рассмотренный диагностический алгоритм и вы�
числительная процедура поиска неисправного блока
позволяют по заданным значениям ошибок первого и
второго рода по усеченным наблюдениям принимать
решения о состоянии блоков систем общесамолетно�
го оборудования за минимальное время.

Таким образом, изложенные методики синтеза
алгоритмов оценки работоспособности и диагности�
рования отказов самолетных систем и бортового ра�
диоэлектронного оборудования можно рассматри�
вать как теоретическую базу для разработки алгорит�
мического и программного обеспечения, моделиро�
вания и исследования информационно�управляю�
щих систем контроля и управления общесамолетным

оборудованием объектов гражданской и военной
авиации.
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В РОССИЙСКОМ ГАЗОТУРБИННОМ ДВИГАТЕЛЕСТРОЕНИИ ДОЛЖНО БЫТЬ
НЕ МЕНЕЕ ЧЕТЫРЕХ КОРПОРАЦИЙ

Монополия в российском газотурбинном двигателестроении недопустима, считает генеральный директор Мос�
ковского машиностроительного производственного предприятия (ММПП) "Салют" Ю.С. Елисеев.

"Стратегически таких структур в стране должно быть минимум четыре. Я считаю, что создание единой двигателе�
строительной корпорации–преступление против государства, поскольку необходимо сохранить конкурентную сре�
ду. Если реклама – двигатель торговли, то конкуренция – двигатель прогресса", – заявил Ю.С. Елисеев.

Ю.С. Елисеев напомнил, что на базе ММПП "Салют" создается интегрированная структура. По его мнению, это
очень существенныйшаг для сохраненияРоссии однимиз лидеров в области газотурбостроения.Образование верти�
кально интегрированной структуры на базе "Салюта" означает, что идет реструктуризация двигателестроения. "Но
это вовсе не значит, что нам отдали пальму первенства в разработке авиадвигателя пятого поколения. Да мы на это и
не претендовали. "Салют" будет участвовать в тендере на общих основаниях с другими тремя подобными структура�
ми. Победителем окажется кто�то один, но другие не сойдут со сцены – мы будем работать вместе. Это – мировая
практика. Победителю дается право координации всех работ и на большее серийное производство. Я считаю, что од�
ной интегрированной структуре создать новый двигатель сложно, надо включить весь имеющийся у России потен�
циал. Да и не только России", – сказалЮ.С. Елисеев. Он сообщил, что конкурс будет проводиться не на бумаге, а по
реальному изделию�демонстратору. В ходе первого этапа тендера претенденты должны представить пути решения
технического задания Министерства обороны на перспективный двигатель. На этом этапе будут выбраны два побе�
дителя, которые в последующем получат финансирование для постройки демонстрационного образца. Окончатель�
ное подведение итогов состоится по результатам конкурса двигателей�демонстраторов. Его победитель станет голов�
ным разработчиком, который организует широкую кооперацию для создания двигателей пятого поколения.

Вестник Интерфакс – АВН № 4 (331), 2008 г.
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È.À. Êîïûëîâ

Современные тяжелыеиманевренные летательные аппараты (ЛА) оснащаются пи�
лотажно�навигационными комплексами (ПНК), предназначенными для опреде�
ления текущего местоположения и решенияширокого круга задач, возникающих

на разных стадиях выполнения полета. Для повышения эффективности решения задач
ПНКв его состав включают большое число систем, определяющих навигационные па�
раметры ЛА на основе различных физических принципов. Использование в составе
бортового навигационного оборудования спутниковых радионавигационных систем
(СНС) существенно увеличивает точность определения координат ЛА и его скорости.
Рост требований к летательным аппаратам из�за увеличения сложности решаемых за�
дач приводит к повышению требований к техническим характеристикам ПНК.

Требования по точности определения навигационных параметров ЛА формулиру�
ются, как правило, на вероятностном языке: погрешность определяемого параметра с
вероятностью 0,95 не должна превышать заданной величины. Проверку соответствия
параметров бортовых навигационных систем заданным требованиям необходимо про�
изводить статистическими методами. Наиболее полную оценку выполнения требова�
ний можно осуществить только при проведении летных испытаний.

Для оценки систем пилотажно�навигационного оборудования в процессе летных
испытанийнеобходимоиметь системурегистрациипараметровПНК, средствоформи�
рования значений навигационных параметров ЛА с большей точностью, чем это про�
исходит в отдельных системах пилотажно�навигационного оборудования и ПНК в це�
лом. Для оценки бортовых систем необходимо произвести обработку накопленных ма�
териалов летных испытаний.Отметодов и средств обработки зависит требуемыйобъем
материалов этих испытаний.
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The article deals with the complex of measures used during a flight tests of flight vehicles for estimation
systems of flight�navigating complex. This measures includes the recording parameters of onboard flight
systems, obtaining the precision parameters from satellite navigating system, synchronization of onboard
systems and trajectory parameters. Low cost of expenses, efficiency and accuracy have defined a wide
using of the complex of measures during the flight tests of heavy and maneuverable flight vehicles.



Проведение летных испытаний ЛА – дорогостоя�
щий и длительный процесс. Число полетов и продол�
жительность летных экспериментов во многом опре�
деляются набором задач, решаемых в процессе летных
испытаний. Во время полетных заданий решается
комплекс задач, что позволяет намного сократить тре�
буемый объем летного эксперимента. Возможность
выполнения комплексных заданий зависит от свойств
системы регистрации параметров бортовых систем,
способаформирования действительных значений тра�
екторных параметров, а также методов и средств обра�
ботки материалов летных испытаний.

Важной задачей в процессе проведения летных ис�
пытаний бортового оборудования является обеспече�
ние синхронизации информации бортовых систем и
действительных значений навигационных парамет�
ров ЛА.

Экспериментатор, находящийсяна бортуЛАво вре�
мя полета, выполняет активную роль, если система ре�
гистрации параметров предоставит возможность сле�
дить за ходом выполнения полетного задания и произ�
водить экспресс�оценку характеристикиспытываемого
пилотажно�навигационного оборудования ЛА и функ�
ционирования навигационного оборудования. Обла�
дая информацией о текущем состоянии испытываемых
систем, экспериментатор может при необходимости
внести изменения в план полета, повторить выполне�
ние отдельных режимов и тем самым сократить объем
летного эксперимента.

Весь перечисленный комплекс мероприятий был
проработан вЛИИим.М.М. Громова, внедрен, успеш�
но прошел госиспытания и нашел широкое примене�
ние при оценке характеристик ЛА и его пилотажно�на�

вигационного оборудования в летных испытаниях. Да�
лее изложены основные принципы, на которых осно�
вана новая технология летных испытаний ЛА.

В середине 1990�х гг. в ЛИИим.М.М. Громова был
создан и отлажен комплекс бортовых траекторных из�
мерений (КБТИ) [1, 2]. Комплекс создавался как мно�
гофункциональное устройство и был предназначен
для оценки характеристик летательных аппаратов и их
оборудования в ходе летных испытаний. Комплекс
выполняет регистрацию параметров бортовых систем,
определение действительных значений параметров
траекторного движения, синхронизацию этих пара�
метров во время полета с оцениваемыми параметрами
бортовых систем, экспресс�анализ и управление экс�
периментом во время полета, анализ и оценку харак�
теристик ЛА и бортового оборудования в послеполет�
ной обработке. В состав комплекса вошли составляю�
щие элементы ПЭВМ и приемник СНС.

Бортовая часть КБТИ представляет собой ком�
пактный легкосъемныйблок (рис. 1) и антенну прием�
ника спутниковой радионавигационной системы, ус�
танавливаемуюнафюзеляжеЛА. Габаритные размеры

блока – 250�210�155 м, масса – около 7 кг. Связь опе�
ратора с блоком КБТИ и его настройка происходят с
помощью блока контроля и управления (БКУ). Схема
применения аппаратуры КБТМ в летных испытаниях
представлена на рис. 2.

Одной из основных функций бортового блока
КБТИ является регистрация параметров систем бор�
тового оборудования ЛА. Благодаря оригинальным
программно�аппаратным решениям, реализованным
в блоке КБТИ, он представляет собой мощное средст�
во регистрации параметров, гибко реагирующее на из�
менения состояния этих параметров.Настройка блока
КБТИ производится программным путем, что позво�
ляет воплотить широкий спектр возможностей интел�
лектуального регистратора. Перечень форматов дан�
ных, по которыминтерфейсныймодуль ввода–вывода
информации в блоке КБТИ обеспечивает обмен дан�
ными, приведен в таблице.

Большинство систем, входящих в комплекс борто�
вого оборудования современных ЛА, выдают инфор�
мацию в формате ARINC 429 (ГОСТ 18977–79). Один
из каналов RS�232 в блоке КБТИ занят для обмена со
встроенным в него приемником СНС, другой канал
RS�232 используется для обмена с БКУ. Связь с нако�
пителем бортовой информации ГАММА осуществля�
ется через специализированный блок преобразования
сигналов. Благодаря этой связи блок КБТИ получает
возможность принимать и регистрировать аналоговые
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Рис. 1. Бортовой блок КБТИ



сигналы. Передача информации из блока КБТИ мо�
жет производиться в форматах RS�232 (422) и ARINC
429 (ГОСТ 18977–79). Так как в КБТИ формируется
значение гринвичского времени, то он может выда�
вать в формате ARINC 429 (ГОСТ 18977–79) сигналы
точного гринвичского времени, обновляя его значе�
ния с частотой до 200 Гц. Выдача электрического сиг�
нала 5 В, 10 мА управляется программой в блоке
КБТИ. Данный сигнал подается на светодиод, уста�

новленный на рабочем месте оператора КБТИ на тя�
желых ЛА или в кабине пилота на маневренных ЛА.
Периодическое включение и выключение светодиода
свидетельствуют о функционировании блока КБТИ.

Комплекс бортовых траекторных измерений обла�
дает широкими возможностями по регистрации пара�
метров. Регистрация параметров в КБТИ производит�
ся блоками. В один блок могут входить параметры
либо от одной системы, либо от нескольких. Инфор�
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Перечень форматов, по которым ведется обмен с блоком КБТИ

Прием/передача Формат данных Число каналов

Прием ARINC 429 (ГОСТ 18977–79) До 32

Прием и передача RS�232 (422) До 8

Прием MIL STD 1553 (ГОСТ Р 52070–2003) 2

Прием Накопитель бортовой информации ГАММА До 2

Передача ARINC 429 (ГОСТ 18977–79) 2

Передача Электрический сигнал 5 В, 10 мА 1

Прием и передача Ethernet 1

Рис. 2. Схема применения аппаратуры КБТИ в летных испытаниях



мационный поток каждой системы может быть разбит
на несколько блоков.

Частота регистрации каждого блока параметров
определяется пользовательской программой КБТИ и
может варьироваться в пределах от 0 до 200 Гц. Регист 
рация блока параметров происходит при появлении
определенного события. В качестве события могут
выступать следующие обстоятельства:

истечение определенного интервала временипосле
последней регистрации данного блока;

появление в определенном входном потоке пара 
метра с определенным адресом;

изменение значенияпараметра, входящего вКБТИ
поопределенномуканалуи с определеннымадресом.

Во время полета частота регистрации каждого бло 
ка параметров может изменяться оператором или ав 
томатически. Как правило, в каждый блок параметров
входит гринвичское время. Гринвичское время, реги 
стрируемое вместе с блоком параметров, соответству 
ет либо времени регистрации данного блока, либо вре 
мени изменения значения одного из параметров, вхо 
дящих в данный блок. Автоматическое определение
точного времени дает возможность синхронизовать
выходные информационные потоки различных бор 
товых систем и, что наиболее важно, синхронизовать
формируемые в КБТИ траекторные параметры ЛА с
параметрами бортовых систем.

Регистрация в КБТИ осуществляется на флэш на 
копителе объемом 1 Гб. Размерформируемой во время
полета базы данных зависит от частоты регистрации и
длительности полета. При копировании после полета
базы данных в блок контроля и управления память на
флеш накопителе освобождается.

Аппаратура КБТИ формирует значения траек 
торных параметров движения ЛА в процессе летных
испытаний. Траекторные параметры должны быть
получены на протяжении всего полета от взлета до
посадки. Для решения большинства задач, стоящих
перед летными испытаниями ЛА и требующих зна 
ния действительных значений траекторных пара 
метров, достаточно иметь данные траекторных па 
раметров движения ЛА в послеполетной обработке
материалов летных испытаний. Однако когда в по 
лете находится оператор, который с помощью БКУ
имеет возможность следить за входным потоком ин 
формации в КБТИ, появляется необходимость оп 
ределения текущих значений погрешностей навига 
ционных параметров системПНКво время полета.

Использование стандартного режима работы СНС.
В состав бортового блокаКБТИвходит восьмиканаль 
ный приемник СНС типа SK 2 фирмы "Trimble

Navigation". Каждую секунду в блок КБТИ от прием 
ника спутниковой радионавигационной системы по
последовательному порту в формате RS 232 поступает
информация, содержащая:

гринвичское время Т ;
геодезические (географические) координаты В, L,

Н на момент времени Т в системе координат, связан 
ной с эллипсоидом WGS 84;

северную, восточную и вертикальную составляю 
щие вектора скорости ЛА;

служебную информацию, включающую число ви 
димых спутников и данных, характеризующих точ 
ность вычисленных навигационных параметров;

"сырую" информациюот спутниковGPS (значения
кодовой псевдодальности и доплеровских сигналов по
каждому каналу).

По получаемой информации от спутников прием 
ник СНС решает навигационную задачу. Когда число
видимых спутников не менее 7, то погрешность по
каждой из координат с большой вероятностью не
превышает 10…15 м.

Для вычисления погрешностей навигационныхпа 
раметров бортовых систем требуется знание действи 
тельных значений траекторных параметров. Точность
параметров стандартного (автономного) режима рабо 
ты приемникаСНС достаточна для оценки характери 
стик параметров большинства систем пилотажно на 
вигационного комплекса ЛА. При поступлении оче 
редного информационного пакета приемника СНС в
блоке КБТИ производится его распаковка, извлече 
ние навигационныхпараметров, синхронизацияпара 
метров бортовых систем и приемника СНС,формиро 
вание погрешностей навигационных параметров бор 
товых систем. Вычисленные погрешности регистри 
руются в базе данныхКБТИимогут быть выведены на
дисплей блока контроля и управления в текстовом и
графическом видах. Например, на протяжении всего
полета оператор имеет возможность наблюдать на
дисплее БКУ за погрешностями координат бортовой
инерциальной навигационной системы (ИНС).

Данные стандартного режима приемникаСНСвка 
честве действительных значений траекторныхпарамет 
ров могут быть использованы и в послеполетной обра 
ботке материалов летных испытаний. При проведении
испытательных полетов длительных маршрутов удале 
ние самолета от места размещения базовой контроль 
ной станции КБТИ превышает 300…500 км. Парамет 
ры дифференциального режима СНС на таких удале 
ниях либо вообще не формируются, либо содержат
большие погрешности. Перед использованием данных
стандартного режима СНС в качестве действительных
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значений траекторных параметров проводится их ана�
лиз на достоверность по служебным параметрам при�
емника СНС, характеризующих точность его вычисле�
ний, числу видимых спутников, значениям углов крена
и тангажа, полученных от ИНС.

Формирование траекторных параметров ЛА на основе
дифференциального режима СНС. "Сырые" измерения
приемника СНС содержат в себе погрешности, завися�
щие от целого ряда причин. Погрешность измерений
складывается из ошибок в эфемеридах спутника, оши�
бок часов спутника, искажения сигнала при прохожде�
нии через слои ионосферы и тропосферы, многолучево�
сти,шумов приемника. Погрешности в "сырых" измере�
ниях вызывают ошибки при определении навигацион�
ных параметров приемником СНС. При работе в стан�
дартном режиме приемник СНС производит компенса�
цию погрешностей в измерениях с помощью информа�
ции о погрешностях, содержащихся в сообщениях спут�
ников, либо с помощью специальных моделей.
Большую часть погрешностей в "сырых" измере�

ниях приемника СНС можно устранить при исполь�
зовании дифференциального режима. Для формиро�
вания высокоточных значений траекторных парамет�
ров по материалам, зарегистрированным в КБТИ,
используются данные дифференциального режима
работыСНС, получаемые в послеполетной обработке
материалов летных испытаний. Основное преимуще�
ство параметров дифференциального режима СНС �

это достаточно высокая точность определения нави�
гационных параметров (при использовании кодовых
измерений СНС с вероятностью 0,95 погрешность по
каждой из координат не превышает 5 м, погрешность
по каждой из составляющих вектора скорости не пре�
вышает 0,05 м/с) вне зависимости от метеоусловий и
времени суток.
При проведении летных испытаний ЛА в районе

аэродрома размещается наземная базовая контроль�
ная станция (БКС). Приемники спутниковой радио�
навигационнойсистемыиз составаБКСивстроенный
в бортовой блок КБТИ аналогичны. Антенна прием�
ника СНС устанавливается в точке с известными гео�
дезическими координатами. Во время полета на
ПЭВМ БКС производится накапливание "сырой" ин�
формации приемника СНС. С помощью специально
разработанного в ЛИИ им. М.М. Громова программ�
но�математического обеспечения (ПМО) по данным,
накопленным в бортовом блоке КБТИ и ПЭВМ БКС,
формируютсяпараметры дифференциального режима
спутниковой радионавигационной системы.
Для решения отдельных задач, возникающих в

процессе летных испытаний ЛА, вычисление коорди�
нат ЛА требуется с точностью до ~ 1м. Например, для

оценки характеристик радиовысотомера при полете
на малых высотах точности высоты дифференциаль�
ного режима СНС по кодовым измерениям недоста�
точно.
В аппаратуреКБТИпредусмотрен вариант исполь�

зования приемников спутниковой радионавигацион�
ной системыEGG�20фирмы "Javad" на борту испыты�
ваемого ЛА и в наземной БКС. Указанные приемники
производят фазовые измерения псевдодальности для
спутников группировок GPS и ГЛОНАСС. С помо�
щью ПМО производится накапливание информации
от приемников СНС в бортовом блоке КБТИи назем�
ной БКС. В послеполетной обработке осуществляется
разрешение фазовой неоднозначности измерений
приемников СНС и формируются параметры диффе�
ренциального режима. С помощью специально разра�
ботаннойметодики установлено, что погрешность оп�
ределения координат ЛА при обработке фазовых из�
мерений аппаратурыСНС с вероятностью 0,95 не пре�
вышает 0,5 м.
На участках маневрированияЛАпри затенении час�

ти спутников фюзеляжем число видимых спутников
уменьшается, отношение сигнал/шум по каждому ра�
бочему каналу также снижается, в результате чего точ�
ность определения навигационных параметров значи�
тельно ухудшается. Для формирования высокоточных
значений траекторных параметров ЛА на участках его
маневрирования, а также с частотой, превышающей
частоту обновления параметров приемника СНС, в ап�
паратуре КБТИ производится комплексная обработка
сигналов приемника спутниковой и бортовой инерци�
альной навигационных систем.

Комплексная обработка информации для обеспечения
эталонного определения параметров траекторного дви 
жения ЛА.Приемник СНС, используемый вКБТИ, вы�
дает навигационные параметры один раз в секунду. Для
решения ряда задач в процессе летных испытаний ЛА
возникает необходимость получения действительных
значений его траекторных параметров с частотой более
1 Гц. Знание траекторных параметров ЛА может потре�
боваться и в отдельные моменты времени, не совпадаю�
щие с моментами, на которых сформированы парамет�
ры, полученные аппаратурой СНС. С помощью линей�
ной интерполяции данных приемника СНС возможно
получить значения траекторныхпараметров летательно�
го аппарата на любой момент времени полета. Однако
погрешность линейной интерполяции на динамических
участках полета может превышать допустимые требова�
ния по точности. Измерения приемника СНС, установ�
ленного на ЛА, обладают следующим недостатком: на
динамичных участках полет ЛА происходит с относи�
тельно большими по абсолютной величине углами кре�
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наили тангажа.Приэтом антенныприемникаСНСчас�
тично затеняются корпусом ЛА и прием сигналов от
ряда спутниковпрекращается.Из�замалого числа види�
мыхспутниковопределениенавигационныхпараметров
на время продолжения маневренного участка становит�
ся либо невозможным, либо происходит с увеличенны�
ми погрешностями.

Пилотажно�навигационный комплекс современ�
ных ЛА включает в себя инерциальную навигацион�
ную систему (ИНС), или инерциальную курсоверти�
каль. КБТИ регистрирует параметры ИНС наряду с
параметрами других бортовых систем пилотажно�на�
вигационного оборудования. В отличие от приемника
СНС бортовая ИНС выдает информацию постоянно
на протяжении всего полета. Обновление информа�
ции во многих ИНС происходит с частотой не ниже
50 Гц. Частота регистрации в КБТИ параметров ИНС
выбирается не ниже 5 Гц.

Инерциальная навигационная система автономно
определяет координаты, составляющие вектора скоро�
сти объекта и его угловое положение. Погрешности па�
раметров ИНС могут накапливаться с течением време�
ни. Существенно на погрешность параметров ИНС
влияет медленно меняющаяся гармоническая состав�
ляющая с периодом Шулера (84,4 мин).

Определение навигационных параметров прием�
ником СНС и бортовой ИНС происходит по разным
физическим принципам. Комплексная обработка ин�
формации (КОИ) и спутниковой, и инерциальной на�
вигационных систем, проводимая как в реальном вре�
мени, так и в режиме послеполетной обработки, объе�
диняет достоинства каждой из этих навигационных
систем, устраняя их недостатки. Основная задача
КОИ– обеспечение целостности навигационного оп�
ределения, т.е. формирование значений траекторных
параметров ЛА с точностью, характерной для аппара�
туры СНС в любой момент времени полета.

Для проведения комплексной обработки информа�
цииматериалов летныхиспытанийразработаныдва ал�
горитма: "Эталон" и КОИНС [3]. Программный ком�
плекс "Эталон" осуществляет оптимальную обработку
на основе фильтра Калмана разностей координат и со�
ставляющих вектора скорости, составленных по пока�
заниям инерциальной навигационной системы и аппа�
ратуры СНС. Исходная информация систем подверга�
ется предварительной обработке, которая включает в
себя синхронизациюи контроль параметров. В исполь�
зуемые уравнения ошибок ИНС входят 19 определяе�
мых инструментальных погрешностей системы. Дейст�
вительные значения траекторных параметров форми�
руются на основе данныхИНСпутем исключения из ее

параметров полученных погрешностей. Алгоритм по�
зволяет получать высокоточную информацию по коор�
динатам ЛА, составляющим его вектора скорости и ис�
тинному курсу.

В том случае, когда не требуется определять инст�
рументальные погрешности ИНС и ставится задача
получения координат и составляющих вектора скоро�
сти ЛА с точностью, соответствующей точности пара�
метров дифференциального режима СНС, на протя�
жении всего полета от взлета до посадки, включая ди�
намические участки полета с большими значениями
углов крена или тангажа, применяется алгоритм ком�
плексной обработки информации КОИНС. Алгоритм
основан на методе наименьших квадратов и использу�
ет линейную модель погрешности составляющих век�
тора скорости ИНС. Динамические участки полета
достаточно короткие – не превышают 3…4 минут. На
таких интервалах времени погрешность ИНС в опре�
делении скорости ЛА изменяется незначительно.
Поэтому с большой степенью точности зависимости
погрешностейИНС по каждой составляющей вектора
скорости можно описать линейной моделью.

Параметры линейного тренда на каждом интерва�
ле между двумя соседними обновлениями информа�
ции от приемника СНС вычисляются с помощью ме�
тода наименьших квадратов. Координаты ЛА нахо�
дятся интегрированием скоростей ИНС, при этом
координаты приемника СНС используются для кор�
рекции.

Алгоритмы комплексной обработки информации
"Эталон" и КОИНС адаптированы для применения в
режиме реального времени в бортовомблокеКБТИ.

Точность параметров КОИ не уступает точности
параметров приемника СНС. Если в КОИ использу�
ются данные дифференциального режима СНС по ко�
довым измерениям, то погрешность координат КОИ с
большой вероятностью не превышает 2…4 м, погреш�

ность определенияКОИистинногокурсане более 5�.
На базе приемника СНС и встроенного кварцево�

го генератора в КБТИформируется гринвичское вре�
мя.ПриемникСНСиз составаКБТИкаждую секунду
выдает синхроимпульсы по последовательному порту
RS�232. Синхроимпульсы имеют короткую длитель�
ность, и их восходящий фронт с высокой точностью
совпадает с началом новой секунды гринвичского
времени. Оцифровка значения гринвичского време�
ни, соответствующего синхроимпульсу, происходит
после прихода очередного информационного пакета
от приемника СНС.

ВбортовойблокКБТИвстроен такжекварцевый ге�
нератор. Длительность одного такта встроенного квар�
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цевого генератора составляет 0,00128 с. В блоке автома�
тически после включения его в работу происходит под�
счет числа тактов, совершенных кварцевым генерато�
ром. По приходу синхроимпульса от приемника СНС
очередной такт генератора оцифровывается соответст�
вующим значением гринвичского времени. И до при�
хода следующего синхроимпульса каждому такту квар�
цевого генератора ставится в соответствие гринвичское
время предыдущего такта, увеличенное на 0,00128 с.
При этом погрешность формирования гринвичского
времени в КБТИ не превышает длительности одного
такта генератора, т.е. 0,00128 с.
С помощью сформированного в блокеКБТИ грин�

вичского времени решается задача синхронизации
информации бортовых систем между собой и с траек�
торными параметрами. При появлении во входном
потоке определенного параметра от каждой системы
запоминается соответствующее значение гринвичско�
го времени, которое регистрируется в базе данных
вместе с параметрами системы. Траекторные измере�
ния основываются на сигналах СНС и также привяза�
ны к гринвичскому времени. Приведение параметров
различных систем к единому моменту времени во вре�
мя полета и в послеполетной обработке материалов
летных испытаний осуществляется с помощью линей�
ной интерполяции. С помощью специально разрабо�
танного ПМО данные бортовых систем и высокоточ�
ные значения параметров траекторного движения ЛА,
приведенные на единые моменты времени, выдаются
специалистам для послеполетного анализа и оценки
характеристик систем бортового оборудования.
На борту тяжелых ЛА имеется возможность устано�

вить рабочее место оператора КБТИ. Аппаратура КБТИ
позволяет оператору в полете наблюдать за текущими
значениями входных и расчетных параметров на дис�
плее блокаконтроляиуправления.Ресурсывстроенного
в блок КБТИ процессора позволяют наряду с вводом и
регистрациейпараметровпроизводитьраспаковкукодо�
вых служебных слов систем, вычислять физические зна�
чения параметров, формировать значения расчетных
параметров. Во время полета определяются текущие
значения погрешностей параметров бортовых навига�
ционных систем. Действительные значения навигаци�
онных параметров ЛА формируются на основе данных
стандартного режима работы встроенного в блок КБТИ
приемника СНС либо на основе комплексной обработ�
киинформацииот бортовойинерциальнойи спутнико�
вой навигационных систем. Погрешности параметров
бортовых навигационных систем отображаются на дис�
плее БКУ в табличном и графическом видах.
По получаемой информации оператор КБТИ про�

водит во время полета экспресс�анализ данных борто�

вых навигационных систем, следит за ходом выполне�
ния полетного задания. Набор управляющих воздейст�
вий оператора КБТИ на вычисление расчетных пара�
метров и регистрацию параметров определяется до на�
чала проведения летных испытаний ЛА. В пользова�
тельской части программно�математического обеспе�
чения блока КБТИ создаются различные ветви выпол�
нения программы. Выбор ветви программы осуществ�
ляется оператором с помощью клавиатуры БКУ. Опе�
ратору может быть предоставлена возможность изме�
нения частоты регистрации определенного блока пара�
метров.При выполнении отдельных режимов оператор
с помощью клавиатуры БКУ увеличивает частоту реги�
страции одного или нескольких блоков параметров, а
после окончания режима оператор возвращает исход�
ную частоту регистрации.
Основная оценка работы систем пилотажно�нави�

гационного оборудования в летных испытаниях произ�
водится в послеполетной обработке. Разработано спе�
циальное программно�математическое обеспечение,
позволяющееБКУизвлекать из бортового блокаКБТИ
накопленную базу данных, формировать данные диф�
ференциального режимаСНСи комплексной обработ�
ки информации инерциальной и спутниковой навига�
ционных систем, выдавать файлы данных, в каждом
кадре которых содержатся параметры бортовых систем
и параметры траекторного движения ЛА, приведенные
к единомумоменту гринвичскогоилимосковского вре�
мени. Выдача данных потребителям производится в
день проведения испытательного полета. Формат вы�
ходных файлов доступен для всех программ вторичной
обработки материалов летных испытаний.
ВЛИИим.М.М. Громова разработан программный

комплекс (ПК) "Анализ", предназначенный для обра�
ботки и анализа материалов летных испытаний, накоп�
ленных с помощью аппаратуры КБТИ. Комплекс име�
ет модульную структуру, все модули взаимно согласо�
ваныимогут обмениватьсямежду собойинформацией.
Обеспечен единый стиль взаимодействия пользователя
с различными окнами ПК, предусмотрены минимум
управляющих манипуляций с использованием "мыши"
и клавиатуры, графическая визуализация, простое пе�
реключение между функциональными блоками ПК.
Модули ПК "Анализ" способны решать большое число
разнообразных задач по оценке характеристик систем
пилотажно�навигационного комплекса и испытывае�
мого ЛА. В комплексе предусмотрена возможность
подключения внешних модулей обработки данных и
широкий набор видов представления выходных мате�
риалов.
Аппаратура КБТИ использовалась для обеспече�

ния траекторными измерениями и регистрации пара�
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метров бортовых систем более чем в 5000 испытатель�
ных полетах тяжелых и маневренных ЛА. Приведем
примеры применения новой технологии при решении
отдельных задач, возникающих в процессе летных
испытаний.

Оценка функционирования и точностных характе�
ристик вычислительной системы самолетовождения.
Информация вычислительной системы самолето�
вождения (ВСС) регистрируется в КБТИ. В режиме
реального времени кодовые слова распаковываются
и определяется режим работыВСС. Данные автоном�
ного режима работы встроенного в бортовой блок
приемника СНС принимаются за действительные
значения траекторных параметров при фор�
мировании погрешностей параметров ВСС.
Погрешности определения навигационных
параметров ВСС вычисляются во время поле�
та и отображаются в графическом виде на
дисплее БКУ, связанного с блоком КБТИ.

На рис. 3 показано изменение во времени
погрешностей � широты и долготы ВСС в ре�
жиме коррекции по радиотехническим мая�
кам VOR/DME. Признак коррекции в этом
случае равен 1. Автоматически в режиме кор�
рекции вычисляются статистические харак�
теристики погрешности: математическое
ожидание М и среднеквадратическое откло�
нение (СКО). Окончательная оценка стати�
стических характеристик ВСС в различных

режимах работы производится по данным
всех проведенных испытательных полетов.

Оценивание инерциальных навигационных
систем. Информация бортовых инерциаль�
ных навигационных систем поступает в
бортовой блок КБТИ. В нем производится
комплексная обработка информации ИНС
и встроенного в блок приемника СНС. Во
время полета вычисляются погрешности
навигационных параметров ИНС. На рис. 4

показана зависимость погрешностей � ши�
роты и долготы ИНС от времени. В после�
полетной обработке материалов летных ис�
пытаний вычисляются инструментальные
погрешности ИНС.

Оценка приемников СНС. Бортовые при�
емники СНС вычисляют навигационные
параметры ЛА – широту, долготу, высоту,
северную, восточную и вертикальную со�
ставляющие вектора скорости – с достаточ�
но высокой точностью. Для их оценки тре�

буются высокоточные значения траекторных пара�
метров ЛА. Оценка функционирования и точност�
ных характеристик бортовых приемников СНС на
всех участках полета, включая маневренные с боль�
шими углами крена или тангажа, осуществляется в
послеполетной обработке материалов летных испы�
таний. В качестве действительных значений траек�
торных параметров ЛА используются данные диф�
ференциального режимаСНСпо кодовым илифазо�
вым измерениям и комплексной обработке инфор�
мации бортовой ИНС и дифференциального режи�

ма СНС. Проводится вычисление погрешностей �
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Рис. 3. График погрешностей широты и долготы ВСС в режиме коррекции по радио�
техническим маякам VOR/DME

Рис. 4. Зависимость погрешностей координат ИНС от времени



навигационных параметров приемника СНС, по�

строение зависимостей � (X), вычисление статисти�
ческих характеристик этих погрешностей.

Оценка радиотехнических систем посадки и системы
автоматического управления. Для оценки выполнения
заходов на посадку в блоке КБТИ регистрируется ин�
формация бортовых курсового и глиссадного радиотех�
нических средств посадки. В послеполетной обработке
материалов летных испытаний данные дифференци�
ального режима СНС пересчитываются в топоцентри�
ческуюсистему координат, центр которой размещается
в торце взлетно�посадочной полосы (ВПП), ось Х на�
правлена вдоль оси ВПП. По данным КБТИ дается ка�
чественная оценка полета по глиссаде, вычисляются
погрешности радиотехнических средств посадки. На
рис. 5 в качестве примерапоказано боковое отклонение

� ЛА от глиссады по данным СНС и курсовой радио�
технической системы посадки. По оси абсцисс отложе�
ны значения расстояния до торца ВПП. Полет ЛА про�
исходил в сторону уменьшениякоординатыХ. Сигналы
курсовой радиотехнической системы преобразованы к

отклонениям� отнулевого значения, соответствующе�
го полету по глиссаде. Приведенный на рис. 5 заход на
посадку выполнялся в автоматическом режиме.

Оценка взлетно�посадочных характеристик ЛА. При
оценке взлетно�посадочных характеристикЛА данные,

полученные с помощью КБТИ, используются для оп�
ределения дистанций,моментовотрываикасанияшас�
си ВПП, моментов достижения условной высоты пре�
пятствия, скорости в характерные моменты взлета и
посадки, бокового отклонения от осиВПП.Припрове�
дении полетов, в которых оцениваются взлетно�поса�
дочные характеристики, на режимах взлета и посадки в
КБТИ автоматически увеличивается частота регистра�
ции ряда параметров бортовой ИНС до частоты их об�
новления (100 Гц). В качестве действительных значе�
ний траекторных параметров берутся данные ком�
плексной обработки информации дифференциального
режимаСНСибортовойИНС.ДанныеКОИформиру�
ются на моменты обновления параметровИНСи пере�
считываются в топоцентричеcкую систему, связанную
с ВПП.Момент касанияшасси ВПП определяется, на�
пример, по качественному изменению составляющих
вектора ускорения и составляющих вектора угловой
скорости ЛА. На рис. 6 приведено изменение продоль�
ного ускорения ЛА на посадке. По оси абсцисс отложе�
ны значения координаты Х– удаление от дальнего тор�
ца ВПП; движение ЛА происходило в сторону умень�
шения координаты Х. Можно выделить два характер�

ныхмомента: касание заднихшассиВПП (Х � 4460 м) и

касание передней стойки шасси ВПП (Х � 3590 м).

47

3. 2008

Рис. 5. Боковое отклонение ЛА от глиссады по данным СНС и курсовой радиотехнической системы посадки
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Рис. 6.Изменение ускорения
вдоль продольной осиЛАпри
посадке
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РОССИЙСКАЯ ГРУППИРОВКА СПУТНИКОВ ДИСТАНЦИОННОГО ЗОНДИРОВАНИЯ
ЗЕМЛИ ДОЛЖНА БЫТЬ УВЕЛИЧЕНА ДО 5–7 АППАРАТОВ

Интересам эффективного решения задач экономического развития страныотвечает увеличение в ближайшие
годы российской группировки спутников дистанционного зондирования Земли (ДЗЗ) до 5–7 единиц, считает
директор Института космических исследований (ИКИ) РАН Л.М. Зеленый.

Информация со спутников все активнее используется в интересах изученияприродных ресурсов,мониторин(
га сельскохозяйственных угодийи лесов, для решения других экономических задач.ПомнениюдиректораИКИ,
чтобы не зависеть в этих вопросах от других государств, России необходимо иметь собственную систему дистан(
ционного зондирования Земли, состоящуюиз 5–7 космических аппаратов. В большем количестве аппаратов нет
необходимости.Нужно только чтобынад однойи тойже территорией спутникипроходилираз внесколько часов.

СегодняРоссиярасполагает всего лишь одним спутникомДЗЗ– "Ресурс(ДК".Практически всюспутниковую
информациюроссийские специалистыполучают с американских, европейских и других космических аппаратов.
Большая часть этой информации, которая обрабатывается и изучается российскими специалистами, является
платной, а та, которая находится в открытом доступе, имеет низкое разрешение. При этом владельцы спутников
могут в любой момент закрыть доступ зарубежным пользователям к спутниковой информации.

"Мыдолжныобезопасить себя на случай каких(либомеждународных осложнений.При этомнет необходимо(
сти в чересчур больших и тяжелых спутниках ДЗЗ, имеющих разрешающую способность в десятки сантиметров.
Для спутниковДЗЗ, работающих винтересах земледелия илирыбного хозяйства,мониторинга лесов, достаточна
разрешающая способность в несколько десятков метров. Ее может обеспечить сегодня относительно небольшая
и нетяжелая аппаратура", – сказал Л.М. Зеленый.

Вестник Интерфакс – АВН № 2 (329), 2008 г.
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Проблема гибкого поиска визуальной информации иманипулирования больши�
ми ее массивами при наблюдении за визуальной обстановкой во время полета
за бортом летательного аппарата (ЛА) является весьма актуальной для полет�

ных симуляторов и выполнения ряда других задач [1]. Формирование и обработка та�
кого количества визуальной информации в реальном масштабе времени под силу
только производительному компьютеру с использованием современных графических
программ [2].
Исследования показывают, что на современном уровне развития вычислитель�

ной техники невозможно полностью удовлетворить требования пользователя к ка�
честву синтезируемого изображения. Потенциально бесконечная сложность изо�
бражаемых моделей реального мира даже при наличии специализированной аппа�
ратной поддержки может привести к невозможности поддержки режима реально�
го времени. В связи с этим применяются различные методы, позволяющие снизить
сложность геометрических моделей, оптимизировать алгоритмы визуализации.
Известно, что в поверхностной графике сложность (а значит, скорость) визуали�

зации трехмерной сцены зависит от сложности составляющих ее объектов. Альтер�
нативой является объемная графика, менее распространенная из�за недостатка спе�
циализированных аппаратных средств. Покажем, что часто в сфере визуализации
полета использование методов именно объемной графики может дать такие же по�
ложительные результаты как, например, в сфере медицинской визуализации.
Объемная графика – это подраздел компьютерной графики, связанный с синте�

зом, обработкой и визуализацией объемных объектов. Она включает ряд методов для
проецирования на экран, расчета затенения объемных наборов данных, интерактив�
ного извлечения значимой информации с использованием трансформаций, сечений,
сегментации, контроля прозрачности, измерений и т.п. [3].
Объемная графика проникла во многие области – системымедицинской визуали�

зации (на основе томографии и т.п.), САПР, системы научного моделирования и ви�
зуализации. Сюда же можно отнести визуализацию местности для полетных симуля�
торов [4], правда, пока применение в данной области не такое широкое.
Перечислим потенциальные возможности использования объемной графики в

системах визуализации полета:
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Обосновывается необходимость применения методов объемной графики в системах визуали�
зации полета, например в полетных симуляторах. Рассматриваются вопросы представления
трехмерных объектов с помощью вокселей и восьмеричного дерева, проецирования вокселей на
экран, а также расчет нормалей и построение систем визуализации.

O.N. Bodin, A.V. Kuzmin. Representation And Display Of 3D Objects
The article provides evidence to the importance of 3D graphics in flight visual simulation systems, re�

viewing the representation of 3D objects by voxel and octree, projection of voxel image on a display, nor�
mal assessments and the structure of visualization systems.



синтез изображений искусственных объектов
сложной формы (домов, машин и т.п.);

синтез изображений внутренней структуры объек�
тов (например, использование сечения для показа
внутренней структуры зданий и т.п.);

синтез изображений аморфных природных объек�
тов неоднородного характера (например, облаков).

Обычно объект описывается полигональной по�
верхностью. В отличие от традиционного представле�
ния у воксельного представления и восьмеричного
дерева, о которых пойдет речь далее, есть ряд значи�
тельных преимуществ:

сложность визуализации объекта не зависит от
сложности его формы, а зависит только от требуемого
разрешения, так как независимо от сложности формы
любой объект представляется фиксированным набо�
ром элементов, но при увеличении разрешения их
число возрастает;

возможность повышения или понижения разреше�
ния (например, при значительном удалении достаточ�
но визуализировать объект с низким разрешением, а
при приближении требуется максимальное разреше�
ние, чтобы точно показать форму объекта);

возможность визуализации внутренней структуры
объекта (это, пожалуй,фундаментальное отличие объ�
емной графики от поверхностной).

Обычно объемный набор данных представляется
как дискретная однородная трехмерная решетка, или
растр (рис. 1), состоящая из вокселей, которая хранит�
ся в объемном буфере.

Воксель – это кубический элемент пространства,
центр которого располагается в точке дискретной ре�
шетки (рис. 2). Каждый воксель имеет свои численные
параметры, которые представляют собой некоторые
измеримые характеристики (например, цвет, прозрач�
ность, плотность, материал, коэффициент преломле�
ния) объекта, занимающего часть объема, представляе�
мого вокселем. Совокупность вокселей, заполняющих
объемныйбуфер, составляет объемныйнаборданных.

Существуют и другие структуры для хранения и
управления объемными наборами данных. Наиболее
популярно так называемое восьмеричное дерево:
иерархический метод для представления группировок
ортогональных трехмерных боксов (обычно кубов),
где каждый бокс, пересекающий границу объекта, де�
лится на восемь боксов меньшего размера и т. д., пока
не будет достигнут требуемый уровень разрешения [5].

При этом возникает вопрос о том, откуда взять
воксельное представление объекта. Известно, что
при моделировании сцены каждый объект обычно
определяется набором поверхностей, формирую�
щих замкнутый контур [6]. Поэтому разработаны со�
ответствующие алгоритмы, позволяющие получить
воксельное представление объекта, заданного своей
поверхностью. Существует и аппаратная реализа�
ция. Производительность таких специализирован�
ных аппаратных средств очень высока. Например, в
архитектуре CUBE�4 предусмотрена возможность
использования раздельных конвейеров обработки
для вокселизации и визуализации, если важна во�
кселизация "на лету" [7].

Если структура воксельного представления понят�
на (это однородный трехмерный массив элементов –
вокселей), то структура восьмеричного дерева требует
краткого пояснения.

Объектное пространство представляется в виде
куба и разделяется на восемь равных частей. Затем
каждую часть можно точно так же разбить на восемь
частей и т.д. Если куб находится снаружи объекта, в
этом случае он не подлежит дроблению; если куб –
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Рис. 2. Воксель в
трехмерном растре

Рис. 1. Трехмерный растр



внутри объекта, в этом случае он также не подлежит
дроблению; если куб пересекается с границей объек�
та, то он дробится дальше. Дробление прекращается,
когда все кубы будут находиться полностью внутри
или снаружи объекта.

Набор элементов, которые находятся во внутрен�
ней области, будет являться представлением объекта.
Каждый куб – это узел восьмеричного дерева: исход�
ный– корневой узел, а тот, который больше не подле�
жит дроблению, – листовой узел. Из всех узлов, кроме
листовых, исходят восемь ветвей, так как каждый куб
дробится на восемь новых. Такое дерево легко
представить графически [8] (рис. 3).

Чтобы наглядно представить разделение объектно�
го пространства с использованием восьмеричного де�
рева, на рис. 4 приведен пример декомпозиции про�
странства, содержащего пирамиду. Закрашенные
кубы представляют внутреннее пространство объекта,
а незакрашенные (проволочные) – внешнее.

В случае воксельного представления задача изме�
нения разрешения объекта решается путем изменения
размера исходного вокселя. Таким образом, объект

может состоять из элементов большего или
меньшего размера. Требуется хранить массив
вокселей. При этом чем выше разрешение,
тем больше требуется места: количество во�
кселей возрастает в кубе при увеличении раз�
решения. Если использовать для хранения
воксельной структуры трехмерный растр, то
он потребует большого объема памяти, но
этот объем будет фиксирован для любых
объектов.

В случае восьмеричного дерева древо�
видная структура уже содержит в себе ин�
формацию об иерархии. Таким образом,
сменив уровень иерархии при визуализа�
ции, можно добиться того, что объект будет
представлен элементами большего или
меньшего размера (например, на рис. 5 объ�
ект слева состоит из 5 уровней и 616 элемен�

тов, объект справа состоит из 7 уровней и 29 180 эле�
ментов). Для этого требуется хранить всю иерархи�
ческую структуру разделения объектного простран�
ства. При этом чем выше требуемое разрешение, тем
больше уровней иерархии. Это представление эко�
номичнее воксельного.

С учетом необходимости изменения разрешения
наиболее предпочтительной является структура вось�
меричного дерева, поскольку в случае воксельного
представления требуется хранить столько копий объ�
екта с разным разрешением, сколько может потребо�
ваться в процессе визуализации.

Центральным моментом любой системы, исполь�
зующей объемную графику, является визуализация
массива элементов, представляющего объемный объ�
ект. Широкое применение воксельного представле�
ния и восьмеричного дерева обусловлено, в частности,
тем, что все элементы имеют одинаковую геометриче�
скую форму и размерность, поддерживают разработку
простых алгоритмов и алгоритмов "грубой силы".

В нашем случае требуется вывести на экран массив
кубов. Решается эта задача чаще всего простым поэле�
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Рис. 3. Структура восьмеричного дерева

Рис. 4. Пример декомпозиции объектного пространства Рис. 5. Пример представления объекта восьмеричным деревом



ментным обходом массива и выводом текущего эле�
мента на экран. Но ситуация осложняется тем, что
этот массив может быть очень большого размера. На�
пример, для набора 128�128�128 вокселей длина мас�
сива составляет более двух миллионов элементов. Об�
ход и визуализация таких наборов данных в реальном
времени часто требует специализированного аппарат�
ного обеспечения.
В качестве примера такого специализированно�

го средства можно привести VolumePro 500�2X
(Mitsubishi Electronics), которое включает PCI�пла�
ту и программный интерфейс Volume Library
Interface API и позволяет визуализировать набор

данных 256�256�256 элементов в реальном времени
(http://www.mitsubishielectric.com/news/2000/030500/
html).
Многие архитектуры объемной визуализации име�

ют в своем составе эффективные алгоритмыдля визуа�
лизации объемных объектов и отсечения невидимых
элементов с использованием трассировки лучей и т.п.
В данной статье предлагается максимально использо�
вать уже разработанные программные и аппаратные
средства работы с поверхностной трехмерной графи�
кой, другими словами, использовать стандартные
3D�ускорители и библиотеку графических функций
OpenGL.
Многие авторы также отдают предпочтение ис�

пользованию OpenGL, при этом каждый воксель мо�
жет эмулироваться точкой [8] или кубом, если исполь�
зуется достаточно грубое представление объекта (см.
рис. 5). В этих случаях используются стандартные

примитивы графической библиотеки, что значитель�
но упрощает задачу визуализации набора вокселей.
Таким образом, требуется произвести обход всего

трехмерного массива элементов и в случае, если теку�
щий элемент требуется вывести на экран, то выпол�
нить соответствующую команду. Далее с помощью
библиотеки OpenGL и видеокарты будут произведены
расчет видимости примитивов, расчет освещения,
преобразование проекции на плоскость экрана и
непосредственно вывод на экран.
Но для того чтобы результирующее изображение

отвечало требованиям реалистичности, необходимо
точно соотнести такие параметры, как размер окна
вывода изображения, размер вокселя, размер проек�
ции вокселя на плоскость экрана. Это позволит опре�
делить оптимальное разрешение окна вывода и объем�
ного объекта, что, с одной стороны, снизит избыточ�
ность объемного представления (на небольшую об�
ласть вывода можно проецировать объект с невысо�
ким разрешением) и, с другой стороны, предотвратит
его недостаточность (если на большую область вывода
проецировать объект с низким разрешением, то он
будет выглядеть грубо и нереалистично).
В самом простом случае используется ортогональ�

ная проекция объектов на экран. При этом точно изо�
бражаются истинные размер и форма одной плоской
грани объекта (рис. 6). На изображении показано, что
длины ребра куба и его проекции равны h.
Ортогональная проекция относится к классу па�

раллельных проекций и задается в матричном виде
следующим образом:
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1 0 0 0

0 1 0 0

0 0 0 0

0 0 0 1
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Формула (1) задает проекцию на плоскость Z = 0,
т.е. плоскость экрана. Используется однородная сис�
тема координат.
При проецировании на экран набора вокселей

предполагается, что в идеальном случае каждый объ�
емный элемент (воксель) проецируется в один эле�
мент изображения (пиксель). Данного соотношения
удается достичь не всегда, так как объемные элемен�
ты должны быть достаточно малыми, что значитель�
но отражается на производительности. Например,
для сравнительно небольшого окна вывода 128�128
потребуется иметь набор не менее чем 128�128�128
элементов. Поэтому на практике один воксель про�
ецируется на участок из четырех (квадратный уча�
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Рис. 6. Ортогональная проекция объекта на плоскость экрана



сток 2�2 пикселя) или более пикселей, т.е. объект
вокселизируется в объемный буфер с разрешением
1/4 от реального разрешения экрана (http://www.
cs.sunysb.edu/~vislab/papers/yage192normal.pdf). В дан�
ном случае важно найти оптимальное соотношение
производительностии качества изображения; оно уста�
навливается опытным путем. А сама настройка "мас�
штаба" вокселя и размера окна производится с помо�
щьюсоответствующихфункцийбиблиотекиOpenGL.
Наряду с выбором оптимального разрешения,

для того чтобы получить реалистичное изобра�
жение, нужно применить эффекты освещения [6].
А одним из условий правильного применения осве�
щения является расчет нормалей. В нашем случае
требуется определить направление нормали для ка�
ждого объемного элемента, а функции непосредст�
венно расчета параметров освещенности возложе�
ны на OpenGL и видеокарту. Таким образом, в слу�
чае объемной визуализации, вектор нормали к ото�
бражаемым поверхностям должен быть рассчитан
непосредственно перед визуализацией.
При работе с аналитически заданными объектами

(плоскостями, поверхностями второго порядка) в
трехмерном пространстве вычислить компоненты
вектора нормали, например, к плоскости не пред�
ставляется затруднительным – соответствующие
формулы известны из аналитической геометрии. Для
сплайновых поверхностей также разработаны мето�
ды нахождения нормалей в любой интересующей
точке.
При работе с набором вокселей, не имеющим ника�

кого аналитическогоописания, эта задача усложняется.
Здесь речь уже идет о дискретном пространстве (воксе�
ли, как упоминалось выше, привязаны к однородной
решетке – трехмерному растру). Для решения постав�
ленной задачи разработано множество методов (анализ
их эффективности и производительности можно най�
ти, например, по указанному выше адресу в Интерне�
те). Их можно разделить на две группы: работающие с
набором вокселей в пространстве объекта (в трехмер�
номпространстве) и работающие с буфером кадра и бу�
фером глубины – z�буфером (т.е. используются уже не
воксели, а их проекции в двухмерный буфер кадра).
В данном случае авторы отдают предпочтение методам,
относящимся к первой группе.
Широко распространенный в объемной графике

подход к оценке направления нормали основан на
анализе окрестности каждого элемента. Анализируя
окрестность элемента, по результатам этого анализа
можно сделать вывод о кривизне поверхности объек�
та, заданного набором вокселей, а следовательно, и о
направлении нормали.

Для каждого элемента выбирается соответствующая
окрестность. Зачастую имеется небольшой набор раз�
личных конфигураций окрестности, и для каждой из
них заранее рассчитывается нормаль и сохраняется. За�
тем, когда требуется определить направление нормали
для конкретного вокселя, достаточно обратиться к па�
мяти и выбрать нормаль, максимально соответствую�
щую окрестности рассматриваемого вокселя.
При этом чем б�льшая окрестность анализируется,

тем более точно можно рассчитать нормали. Расчет
вектора нормали является темой отдельного рассмот�
рения, поэтому здесь приведем только основнуюидею
предлагаемого метода расчета нормали.
Каждый воксель делит с соседним вокселем свою

грань, ребро или вершину. Выбирается окрестность из
14 соседних элементов (шесть делят с рассматривае�
мым элементом грань и восемь – вершину). В каждом
соответствующем направлении пристраиваем нор�
маль единичной длины (всего 14 нормалей), исходя�
щую из центра вокселя: шесть нормалей перпендику�
лярны граням элемента и восемь проходят через
вершины вокселя (рис. 7).
В результате направление нормали может прини�

мать значения из заранее заданного набора. В нашем
случае может быть 16 384 (214) комбинаций элементов
в окрестности. Для каждой комбинации вычисляется
вектор нормали.
На этапе предварительной обработки рассматри�

вается окрестность элемента. Если есть соседние эле�
менты, то нормаль в соответствующем направлении
принимается равной нулю. После этого все ненуле�
вые нормали складываются по правилу сложения
векторов (рис. 8): суммой двух векторов А и В называ�
ют такой вектор С, выходящий из их общего начала,
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Рис. 7. Окрестность объемного элемента

Рис. 8. Графическое представление
суммы векторов



который служит диагональю параллелограмма, сто�
ронами которого являются слагаемые векторы.

В компьютерной графике принято задавать нор�
маль проекциями на три координатные оси. Поэтому
при сложении векторов одноименные их проекции
складываются:

A X i Y j Z k B X i Y j Z k

A B X X i Y Y j

� � � � � �

� � � � � �

1 1 1 2 2 2

1 2 1 2

; ;

( ) ( ) ( ) .Z Z k1 2�

(2)

Вектор, полученный путем сложения 26 векторов,
нормализуется до единичной длины. В результате этот
вектор и будет вектором нормали к данному элементу.
Далее остается только вывести изображение на экран.

Для построения системы визуализации, исполь�
зующей объемное представление объектов, предлага�
ется использовать последовательность действий, схе�
матично представленную на рис. 9.

Все операции были описаны выше. Поэтому оста�
новимся на результатах работы системы. В качестве
тестового примера мы выбрали модель завода, постро�
енную с помощью системы трехмерного моделирова�
ния 3D Max (рис. 10). Линейные размеры модели:
20�20�20 метров (хотя единицы измерения модели ус�
ловны, мы все же будем считать их метрами для соблю�
дения достоверности). Модель включает 507 вершин и
961 полигон.

Далее было получено объемное представление этой
модели с помощью восьмеричного дерева. Параметры

представления следующие: 8 уровней, всего 235 866
элементов, максимальная длина ребра равна 2,285
(метров), минимальная длина ребра 0,07 (метров).

Параметры представления объекта сведены в
таблицу.

Из таблицы видно, что на двух последних уровнях
детализации резко возрастает количество элементов.
При этом снова встает проблема выбора оптимально�
го соотношения качества визуализации объекта и
экономичности его представления.

Изменение разрешения может происходить при
приближении наблюдателя к объекту. Для определе�
ния требуемого уровня разрешения обратимся к мето�
дике, описанной выше. Допустим, что один элемент
отображается в область 4�4 пикселя (эти данные мож�
но получить из установок текущей матрицы проеци�
рования и области вывода OpenGL). Тогда, если объ�
ект находится далеко и проецируется в один пиксель
или область 2�2, 3�3 или 4�4 пикселя, то достаточно
представлять его нулевым уровнем дерева (куб, вклю�
чающий все объектное пространство). Если объект
проецируется в область до 8�8 пикселей, то требуется
перейти на второй уровень дерева и т.д. По мере
приближения объект увеличивается, и соответственно
достигается максимальный уровень разрешения.

В нашем примере последнему уровню восьмерично�
го дерева может соответствовать область вывода
1024�1024 пикселя. Таким образом, в простейшем слу�
чае размер области вывода можно связать с уровнем
восьмеричного дерева следующим соотношением:

2 Level OutArea Pixels� � , (3)

где Level – уровень восьмеричного дерева; OutArea –
линейный размер квадратной области вывода (т.е. ее
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Рис. 9. Технологический конвейер визуализации объектов

Рис. 10. Полигональная модель завода

Уровень восьме�
ричного дерева

Число элементов Размер элементов

3 34 2.2853624821

4 454 1.142681241

5 2023 0.57134062052

6 9166 0.28567031026

7 38489 0.14283515513

8 185700 0.071417577565



высота или ширина – в нашем случае 1024); Pixels –
линейный размер в пикселях проекции одного объем�
ного элемента (в нашем случае 4, проекции размером
4�4).

Таким образом, синтез и использование объемного
представления пространственных объектов является
перспективным направлением в области визуализации
полета.
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Российские ученые работают над созданием технологий для лунной базы

Исследовательский центр им. М.В. Келдыша разрабатывает технологии для создания российской промышленной базы
на Луне.

"Лунная промышленная база должна располагаться в районе экватора. Это снизит затраты на доставку грузов, а также по�
зволит более выгодно использовать энергию солнечного света", – сказал, выступая на 32�х академических чтениях по космонавтике в
МГТУ им. Н.Э. Баумана, директор Исследовательского центра им. М.В. Келдыша А.С. Коротеев.

В качестве основного места развертывания российской базы ученые Центра рассматривают западную оконечность океана Бурь. По
словам А.С. Коротеева, создание базы, целью работы которой должна стать добыча полезных ископаемых, потребует доставки на Луну 700 т
различных грузов и оборудования, а также персонала из шести человек. Для промышленного освоения земного спутника учеными Центра
разработан "Лунокоп". Передвигаясь по поверхности Луны, он всасывает в себя грунт наподобие пылесоса, а затем разогревает его до тем�
ператур, необходимых для выделения воды, водорода, кислорода и других элементов. Электроэнергию для работы базы планируется выра�
батывать с помощью 5�мегаваттных солнечных батарей или атомной энергоустановкой на 100 мегаватт. Однако второй вариант вызывает
озабоченность ученых возможностью радиационного загрязнения земного спутника.

Кроме того, А.С. Коротеев предложил разместить на Луне некоторые особо опасные производства, а доставку грузов между Луной и
Землей осуществлять с помощью многоразовых солнечных буксиров, работы над которыми также ведутся в Исследовательском центре им.
М.В. Келдыша.

Ñòàòüÿ À.Ñ. Êîðîòååâà ïî äàííîé ïðîáëåìå áóäåò îïóáëèêîâàíà â æóðíàëå "Ïîëåò" ¹ 5, 2008 ã.

Космические войска в ближайшие годы планируют значительно модернизировать орбитальную группировку

В ближайшие годы планируется запуск перспективных космических аппаратов разведки, связи, навигации, геодезии и картографии,
сообщил командующий Космическими войсками генерал�полковник В.А. Поповкин. По его словам, самыми многочисленными из пла�
нируемых к запуску являются космические аппараты единой системы спутниковой связи, решающей задачи президентской, правительст�
венной, региональной, специальной связи и передачи данных. Вновь создаваемые космические аппараты характеризуются универсально�
стью. Один новый космический аппарат решает на орбите задачи 5–6 аппаратов старого поколения. Таким образом, запуск одного косми�
ческого аппарата нового поколения заменяет запуски как минимум пяти спутников. Такой эффект достигается благодаря комплексирова�
нию задач, унификации и снижению затрат на эксплуатацию и запуски космических аппаратов. Новые космические аппараты военного
назначения характеризуются повышенной скрытностью и помехозащищенностью передаваемой информации. Гарантийный срок актив�
ного существования спутников планируется увеличить до 7–10 лет, что позволит значительно сократить потребность в новых запусках.

Разработан проект многоцелевой космической системы "Арктика"

Проект многоцелевой космической системы "Арктика", разработанный в НПО им. С.А. Лавочкина, представлен на рассмотрение пра�
вительства, сообщил заместитель главного конструктора ОКБ НПО им. С.А. Лавочкина В.В. Ефанов.

По его словам, система "Арктика" необходима для обеспечения нормальной жизни северных регионов страны. Ее создание становится
особенно актуальным в связи с задачей освоения арктического шельфа. На первом этапе в космическую систему "Арктика" будут входить
два метеоспутника "Арктика�М", два спутника связи "Арктика�МС" и радиолокационный спутник "Арктика�Р", предназначенный для
обеспечения судоходства по Северному морскому пути, определения состояния полярной шапки и акватории Северного Ледовитого океа�
на. Спутники будут созданы на базе универсальной космической платформы "Навигатор". Они будут работать на высокоэллиптических ор�
битах. Эти орбиты наиболее подходят для наблюдения за высокоширотными районами и хорошо освоены. Там в разное время работали
около сотни отечественных космических аппаратов и практически нет иностранных спутников.

Вестник Интерфакс – АВН № 4 (331), 2008 г.
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Одним из путей снижения вредных выбросов оксидов азота камерами сгорания
(КС) газотурбинных двигателей (ГТД) является применение камер, в которых
горение происходит в двух зонах, оптимизированных для работы с высокой (ос�

новная зона) или низкой (пилотная зона) мощностью. При этом возможно последо�
вательное расположение зон (камера сгорания типа "Ворбикс" для двигателя JT9D7)
или параллельное (двухъярусное) расположение зон (двигатель CF 6�50).

Недостаткомкамеры сгорания с последовательнымрасположением зон горения яв�
ляется большая длина, а следовательно, большие масса и размеры двигателя в целом.
В случае радиально�ступенчатых КС большая высота жаровой трубы приводит к необ�
ходимости поворачивать поток воздуха после выхода из преддиффузора на большой
угол вокруг обтекателя жаровой трубы. Это неизбежно увеличивает аэродинамические
потерина участкемежду выходомиз компрессора и входом вкольцевые каналы, распо�
ложенные вокруг жаровой трубы. В связи с перечисленными недостатками поток воз�
духа в двухъярусных КС необходимо расширять в основном в преддиффузоре.

СтандартныеКС работают на основе одноканального преддиффузора и внезапно�
го расширения, следующего за ним. Отрыв потока от стенок ограничивает примене�

ние стандартного преддиффузора весьма небольшим углом раскрытия (~12�). Поэто�
му достигнуть значительного расширения, необходимого для распределения струи
воздуха из компрессора вокруг высокихжаровых труб без большихпотерь, с помощью
такого устройства невозможно [1].

Существуют два типа способов предотвращения отрыва потока и уменьшения
его влияния на эффективность диффузоров: геометрические и аэродинамические
(рис. 1, а). На рис. 1, б приведено сравнение различных способов повышения эф�
фективности расширяющихся каналов круглого сечения при больших углах рас�
крытия. В каждом конкретном случае требуется индивидуальное обоснование ис�
пользования того или иного способа снижения потерь в диффузорах.

Как видно из рис. 1, б, в диффузоре с отсосомпограничного слоя можно использо�
вать большие значения угла раскрытия (� = 50…80�), причем уровень потерь в нем
меньше, чем во всех остальных типах диффузоров при таких же углах. Кроме того,
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эпюра скоростей потока на выходе из такого диффузо�
ра является более равномерной по сравнению с
другими [1].

Вариантом диффузора с отсосом пограничного
слоя является гибридный диффузор с вихревой каме�
рой, предложенный Прандтлем [1]. Основным эле�
ментом этого диффузора является диффузорный уча�
сток с большим углом раскрытия, расположенный за
внезапным ступенчатым расширением; при этом от�
рыв потока устраняется или минимизируется путем
отсоса части воздуха через пару вихревых камер
(рис. 2, а).

Ранее основной причиной устранения отрыва по�
тока в таком диффузоре считали образующийся в вих�
ревой камере вихрь. Численное моделирование тече�
ния в различных диффузорах позволило авторам рабо�
ты [1] сделать предположение, что определяющим
фактором в этом случае является не вихревая камера, а
отсос части пограничного слоя, организовать который
можно различными способами.
Наиболее простым и в то же время
весьма эффективным способом яв�
ляется отбор части воздуха через ка�
нал, расположенныйперед ступень�
кой, или через канал, выполненный
с плавным входом (рис. 2, б).

На рис. 3 сравниваются три вида
диффузоров, отличающихся органи�
зацией отсоса пограничного слоя:
1 – с вихревой камерой; 2 – с ка�
нальным отбором перед ступенькой;
3 – с плавным входом в канал отбора
воздуха. Диффузоры с вихревой ка�
мерой и с канальным отбором перед
ступенькой имеют практически оди�
наковую эффективность. В случае

использования диффузора с плавным входом в канал
отбора воздуха можно существенно повысить коэффи�
циент восстановления статического давления и сни�
зить потери полного давления в диффузоре.

В настоящее время процессы, протекающие в гиб�
ридном диффузоре, не имеют удовлетворительного объ�
яснения. Следовательно, без знания роли вихревой ка�
мерыили геометриищели, через которуюосуществляет�
ся отсос, невозможно оптимизировать гибридный диф�
фузор для использования в системе КС газовой турби�
ны.Это важноне толькодля увеличения эффективности
камерысгорания,ноидляулучшенияееконструкции.

Кроме того, в современномГТДвоздух, находящий�
ся под высоким давлением, является ценным продук�
том. Однако без оптимизированной геометрии систе�
мыотсосаневозможнооценить, обладает ли воздух тре�
буемым качеством для использования его в целях охла�
ждения лопаток или дисков турбины. Поэтому прове�
дение дополнительных экспериментальных и числен�
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Рис. 2. Диффузоры с вихревой камерой (а) [3] и отсосом воздуха через каналы (б) [1]

Рис. 1. Методы повышения
эффективности (а) и сравне�
ние (б) диффузорных каналов
[2]:
1 – конический, n = 2; 2 –
конический, n = 4; 3 – с ра�
диусным исполнением, n =
= 2; 4 – с радиусным испол�
нением, n = 4; 5 – с отсосом
пограничного слоя, n = 4;
6 – с пристеночным вдувом,
n = 4; 7 – с разделительными
стенками, n = 4; 8 – c ореб�
рением, n = 5,85; 9 – диффу�
зор Гриффица, n = 3; 10 – с
генераторами вихрей, n = 4



ных исследований, направленных на исследование
гибридных диффузоров и объяснение протекающих в
них процессов, является важным этапом на пути созда�
ния эффективных диффузоров.

Эксперимент. Экспериментальное исследование
проводилось на модели гибридного диффузора камеры
сгорания, выполненной в масштабе 1:1 (рис. 4). По�
сколькуосновныепотеривотрывномдиффузоре вызва�

ны генерацией крупномасштабных вихре�
вых структур при внезапном расширении
потока, особый интерес представляет тече�
ние в преддиффузоре, области внезапного
расширения и кольцевых каналах, охваты�
вающих жаровую трубу (течение внутри
трубы не рассматривается).

Для характеристики эффективности
диффузора использовались [1]: коэффи�
циент восстановления статического дав�
ления CP и коэффициент гидравлических
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В эксперименте измерялись поля пол�
ного давления на входе в преддиффузор
(сечение 1–1 на рис. 4), на выходе из коль�
цевых каналов (сечения 2–2 и 3–3) и кана�
лов отбора воздуха (сечения 4–4 и 5–5)
при помощи гребенок полного давления.
Погрешности измерений статического и
полного давлений составили 1,1 %, скоро�
сти – 1,3 %, осредненных значений пол�
ного давления– 7,1%, коэффициентовCP,

� – 9,2 % и 12,7 % соответственно.

Число Рейнольдса, подсчитанное по

гидравлическому диаметру и среднерас�

ходной скорости на входе в преддиффузор,

составляло � 1,7�106, а форма профиля ско�

рости на входе практически не изменялась и соответст�

вовалапоказанномунарис. 5 распределению.Результа�

ты эксперимента представлены на рис. 6 в виде зависи�

мостейкоэффициентов�иCP от расхода отсасываемого

воздуха.
Заметное снижение потерь начинается при расходе

отсасываемого воздуха 3 %, что, вероятно, связано с
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Рис. 3. Экспериментальные зависимости коэффициентов потерь l (а) и восстановления
статического давления CP (б) в гибридном диффузоре от расхода G отсасываемого воз�
духа [1]

Рис. 5. Профиль скорости на входе в модель

Рис. 6. Зависимости коэффициента потерь (а) и коэффициента восстановления статиче�
ского давления (б) от расхода отбираемого воздуха

Рис. 4. Схема исследуемой модели



устранением отрыва потока от стенок диффузора.
Дальнейшее увеличение расхода приводит к незначи�
тельному снижению потерь, однако коэффициент вос�
становления статического давления продолжает воз�
растать.

Численное моделирование. Для получения до�
полнительных сведений о структуре потока выпол�
нено численное моделирование течения в иссле�
дуемой модели при различных расходах отсасывае�
мого потока.
Кроме того, выполнен расчет течения в модели со

стандартнымодноканальнымпреддифузором, имею�
щим степень расширения 1,5. При расчете использо�
валась 2D структурированная сетка с общим числом
элементов 200 000. На стенках задавалось сгущение,
соответствовавшее y+ = 1. Расчет выполнен в двух�
мерной осесимметричной постановке. На входе зада�
валось полное давление, на выходах – статическое,
соответствовавшее эксперименту. Система уравне�
ний RANS замыкалась k–w SST моделью турбулент�
ности. Параметры турбулентности на входе: интен�
сивность 5 %, относительная турбулентная вязкость
10. Результаты расчетов представлены на рис. 7.
В случае стандартного преддиффузора наблюдают�

ся значительные вихревые зоны и существенная не�
равномерность и несимметричность поля статическо�
го давления вокруг обтекателя жаровой трубы. В гиб�

ридном диффузоре без отсоса наблюдается струйный
режим течения, при котором отрыв потока от стенок
происходит уже на первой ступени диффузора. Отсос
воздуха значительно уменьшает вихревые области и
выравнивает поле статического давления.
Как показывают расчеты, отбора 2,15% воздуха не�

достаточно для устранения отрыва на участке с боль�
шим угломраскрытия. Устранение отрыва происходит
лишь при отборе 3% воздуха. При этом поток в облас�
ти внезапного расширения заполняет собой практиче�
ски все поперечное сечение и ему не приходится пово�
рачиваться вокруг обтекателя жаровой трубы, чтобы
попасть в окружающие ее каналы.
Дальнейшее увеличение расхода отсасываемого

потока до 5 % приводит к утончению пограничного
слоя на участке диффузора с большим углом раскры�
тия и выравниванию поля статического давления на
выходе из диффузора. Представленная на рис. 8 зави�
симость согласуется с полученной экспериментально
(см. рис. 6).
На рис. 9 видно достаточно хорошее соответствие

полученных данных с работой [1]. Однако уровень по�
терь в исследованном диффузоре при расходах отсасы�
ваемого потока меньше 3% оказался выше, чем в рабо�
те [1]. Это связано с некоторым отличием исследуемой
геометрии.

59

3. 2008

Рис. 7. Распределение полного (I) и статического (II) давлений:
а – в случае стандартного преддиффузора; б – в гибридном
диффузоре без отсоса; в – при отсосе 2,15 % воздуха; г – при
отсосе 3 % воздуха; д – при отсосе 5 % воздуха
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Рис. 8. Зависимость коэффициента потерь (а) и коэффициента восстановления статического
давления (б) от расхода отбираемого воздуха по данным расчетов

�

Рис. 9. Сравнение данных по влиянию расхода отсасываемого потока
на коэффициент потерь:
1 – с вихревой камерой [1]; 2 – с канальным отбором перед сту�
пенькой [1]; 3 – с плавным входом в канал отбора воздуха [1]; 4 –
численный расчет; 5 – эксперимент
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Итак, авторами выполнено исследование гибрид�
ного диффузора и получена зависимость его эффек�
тивности от расхода отсасываемого потока.По резуль�
татам эксперимента и численного расчета выявлено,
что при расходе 3%происходит устранение отрывапо�
тока и резко увеличивается эффективность диффузо�
ра. Для создания методики проектирования таких
диффузоров необходимо провести исследования
влияния положения места отсоса и угла раскрытия
диффузора на критическое значение расхода, при ко�
тором устраняется отрыв потока, и на эффективность
диффузора в целом.


