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УДК 656.7

Òåõíè÷åñêèé îáëèê ïèëîòèðóåìîãî
êîðàáëÿ íîâîãî ïîêîëåíèÿ
äëÿ òðàíñïîðòíûõ îïåðàöèé ñ ýêèïàæåì
è ãðóçàìè

Þ.Î. Áàõâàëîâ, Ñ.Å. Ïóãà÷åíêî, È.À. Ñîáîëåâ,
À.Â. Ïåðôèëüåâ

Изучение и использование космического пространства с помощью пилотируе�
мых космических комплексов и автоматических космических аппаратов в тече�
ние 50 лет позволили выявить ряд областей космической деятельности, в кото�

рых невозможно обойтись без непосредственного участия человека. В первую очередь
к ним относятся следующие работы:

фундаментальные и прикладные научные исследования, связанные с обнаруже�
нием, оперативным анализом и передачей информации о неизвестных и
малоизученных явлениях;

сложные строительные, сборочно�монтажные, наладочные, профилактические и
ремонтно�восстановительные работы;

спасательные операции.
Развитие космической деятельности, нацеленной на использование человечест�

вом космического пространства, привело к созданию орбитальных станций (ОС) "Са�
лют", "Мир", Международной космической станции. Все более актуальными стано�
вятся задачи исследования и освоения Луны и Марса. Это потребует доставки на их
поверхность экипажа и обеспечения его жизни и работы.
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Разработаны и обоснованы предложения потехническому облику пилотируемого корабля но�
вого поколения для транспортных операций в рамках существующих и перспективных про�
грамм, а также его грузопассажирских и грузовых модификаций. Предложены два основных ва�
риантатакого корабля – с универсальным служебным блоком и с дополнительным орбитальным
модулем, – определены их преимущества. Кроме того, рассмотрены варианты лунных пилоти�
руемых транспортных кораблей, предназначенных для обеспечения полетов экипажа на орбиту
искусственного спутника Луны, полета в составе лунной орбитальной станции и возвращения
на Землю.

Ключевые слова: пилотируемый транспортный корабль; лунный пилотируемый транспорт�
ный корабль; возвращаемый аппарат; универсальный служебный блок; дополнительный орби�
тальный модуль.

Yu.O. Bakhvalov, S.E. Pugachenko, I.A. Sobolev, A.V. Perfiliev. Specifications
Of New-Generation Spacecraft For Manned Flights And Cargo Transport

The article presents specifications of a new generation spaceship intended for transport applications as
part of existing and future programs, and its cargo�passenger and cargo modifications. Two baseline vari�
ants of the spaceship are in question: one is equipped with a standard service unit and the other features an
additional space travel module. Pros and cons of both models are scrutinized. Apart from that, manned
moon transports are described, which are designed to deliver space crews to an artificial moon satellite, as
well as to ensure space shuttle operations as part of the moon orbital station mission.

Key words: manned transport spaceship; moon manned transport spaceship; recovery capsule; uni�
versal service module; additional orbital module.



За более чем 40	летнюю эксплуатацию КК "Союз"
и его модификаций получены практические результа	
ты по созданию и эксплуатации средств, обеспечи	
вающих безопасность человека при космических пи	
лотируемых полетах. В то же время был выявлен и ряд
существенных ограничений.

Ких числу, прежде всего, относятся стесненные ус	
ловия для космонавтов в кабине спускаемого аппарата
(его диаметр 2,2 м). При этом свободный объем, при	
ходящийся на одного человека, составляет 0,6 м3, а
конструкция спускаемого аппарата такова, что не по	
зволяет осуществлять дальнейшее увеличение числен	
ности экипажа и длительности автономного полета
без ее радикального изменения.

В настоящий момент численность экипажа орби	
тальных станций составляет 4–6 человек, а в будущем
может и увеличиться. Проведенные разными органи	
зациями проектные поисковые исследования по пи	
лотируемым экспедициямнаЛуну иМарс также пока	
зали, что численность таких экспедиций составляет
4–6 человек. Из этого следует, что пилотируемый ко	
рабль нового поколения должен обладать вдвое боль	
шей численностью экипажа по сравнению с той, кото	
рая существует в настоящее время. Кроме того, сейчас
стали предъявлять требования к повышению комфор	
та, при этом основным условием является увеличение
объема жилой зоны, приходящейся на одного
космонавта, до 3 м3 и более.

Другим ограничением КА "Союз" является невоз	
можность обслуживания и ремонта бортовых систем
в полете, поскольку значительная часть их элементов
расположена в приборно	агрегатном отсеке, доступа
в который при нахождении на орбите не существует.
Ремонт и замена тех элементов, которые расположе	
ны в спускаемом аппарате, также затруднены (а в
большинстве случаев невозможны) из	за малого сво	
бодного пространства внутри возвращаемого аппа	
рата (ВА).

Аэродинамическая форма спускаемого аппарата
КА "Союз" обеспечивает безопасное возвращение с
орбиты искусственного спутника Земли (ОИСЗ) и с
подлетной траектории от Луны (это было доказано
полетами КА "Зонд" в 1960	х гг.). В то же время при
увеличении скорости входа в атмосферу, соответст	
вующей траекториям возвращения от Марса и дру	
гих планет, требуется иметь большее аэродинами	
ческое качество спускаемого аппарата. Это же тре	
бование соответствует и стремлению больше сни	
зить действующие перегрузки при возвращении с
ОИСЗ.

Существуюти другиефакторы, в том числемораль	
ное старение элементной базы технических средств.

Таким образом, становится очевидной необходи	
мость создания пилотируемого космического корабля
нового поколения, обладающего улучшенными тех	
ническими характеристиками, расширенными экс	
плуатационными возможностями, а также потенциа	
лом для дальнейшей модернизации в целях его ис	
пользования в перспективных программах.

ГКНПЦ им.М.В. Хруничева с учетом анализа ми	
рового и собственного опыта по созданию и эксплуа	
тации возвращаемых аппаратов в 2006 г. предложил и
представил в Роскосмос на конкурс вариант пилоти	
руемого космического комплекса нового поколения
(ПККНП). ПККНП включает пилотируемый ко	
рабль с возможными модификациями, расширяю	
щими сферу его использования, и ракету космиче	
ского назначения "Ангара А	3" на экологически чис	
тых компонентах топлива.

В предлагавшемся варианте пилотируемый ко	
рабль состоял из возвращаемого аппарата капсульного
типа, имеющего диаметр 4,1 м, общий объем 25 м3 (из
которых 18 м3 занимает зона обитания экипажа) и
аэродинамическое качество ~0,4, и агрегатно	двига	
тельного отсека, в котором размещался комплекс слу	
жебных систем, обеспечивающих функционирование
корабля. Некоторые макеты пилотируемого корабля
были представлены на аэрокосмическом салоне
МАКС–2007.

Подавляющее большинство зарубежных проектов
в рассматриваемой предметной области также ориен	
тировано на капсульную схему ВА, что косвенно под	
тверждает правильность и эффективность выработан	
ных ГКНПЦ им. М.В. Хруничева технических реше	
ний [1]. Капсульная концепция ВА перспективного
пилотируемого космического корабля была принята в
качестве основной и специалистами РКК "Энергия" в
их последующих разработках.

Можно выделить два основных возможных вари	
анта конструктивно компоновочных схем пилотируе	
мого корабля: пилотируемый транспортный корабль с
универсальнымслужебнымблоком (ПТК–УСБ) ипи	
лотируемый транспортный корабль с дополнитель	
ным орбитальным модулем (ПТК–ДОМ).

В состав первого варианта корабля входят следую	
щие функционально и конструктивно законченные
части: возвращаемый аппарат, предназначенный для
размещения экипажа и доставляемого полезного груза
на участках выведения, стыковки с орбитальной стан	
цией и возвращения на Землю, и универсальный слу	
жебный блок (УСБ), который служит для размещения
маршевой двигательной установки, двигательной ус	
тановки причаливания и стабилизации, панелей сол	
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нечных батарей, (СБ), радиаторов СОТР и другого
служебного оборудования. Такая схема была реализо�
вана на практике в конструкции космического кораб�
ля "Аполлон" (полеты в 1960–1970 гг. на ОИСЗ и к
Луне). В настоящее время она же реализуется в проек�
те корабля "Орион".

Эта схема прошла проверку в ходе пилотируемых
полетов (в том числе полетов к Луне). Она позволяет
использовать одну и ту же геометрию ВА при полетах
наОИСЗи кЛуне, а также при возвращении отМарса.
Основным недостатком является жесткая связь сво�
бодного располагаемого объема (при заданном аэро�
динамическом качестве) и диаметра ВА, увеличение
которого выше значения 4,1 м приводит к ограниче�
ниямна транспортировку.Кнедостаткамможноотне�
сти и небольшие относительные размеры зоны, отво�
димой под доставляемый на орбиту полезный груз, и
неоптимальное размещение парашютного контейнера
вокруг стыковочного узла.

В состав второго варианта корабля входят возвра�
щаемый аппарат и дополнительный орбитальный мо�
дуль (ДОМ), предназначенный для увеличения оби�
таемого объема ПТК, размещения оборудования,
обеспечивающего стыковку ПТК с ОС, и образования
необходимых интерфейсов с ОС. Данная схема была
реализована в конструкции транспортного корабля
снабжения (полеты в 1977–1983 гг. "Космос�929,
�1267, �1443 и �1686" в автоматическом режиме) [2].

К достоинствам схемы ПТК–ДОМ в первую оче�
редь относятся увеличенный объем общей зоны оби�
тания и более комфортные условия пребывания эки�
пажа, поскольку в ДОМ могут быть размещены дос�
тавляемый полезный груз, спальные места, ассениза�
ционное устройство и другое оборудование жизне�
обеспечения и поддержания физического состояния
экипажа. К преимуществам также можно отнести уве�
личенную массу доставляемого полезного груза (при
этом экипаж обладает возможностью доступа к нему в
процессе полета) и благоприятное размещение пара�
шютного контейнера в носовой части ВА.

Кроме того, указанная схема обладает большимпо�
тенциалом для модернизации в направлении повыше�
ния массы доставляемого на орбиту полезного груза,
поскольку ее повышение за счет увеличения объема и
габаритов ДОМ не связано с увеличением габаритных
размеров ВА. Схема также предоставляет широкие
возможности по модификации корабля за счет ис�
пользования различных типовДОМ(шлюзовой отсек,
отсек научной аппаратуры и др.).

К числу основных недостатков обычно относят
размещение переходного люка между ВА и ДОМ в ло�

бовой части ВА. При этом возникает потенциальная
опасность разрушения теплозащиты ВА при входе в
атмосферу со второй космической скоростью, затруд�
нено обеспечение балансировки ввиду того, что зна�
чительное пространство в лобовой части ВА требуется
держать свободным.

Тем не менее известно, что в НПО Машинострое�
ния в 1960–1970 гг. был осуществлен ряд теоретических
и экспериментальных работ, в которых детально иссле�
довались тепловые режимы ВА с люком в лобовой час�
ти [3], а также анализировалась проблема уноса тепло�
защиты и обеспечения сохранности конструкции ВА
при входе в атмосферу.

По итогам этих работ был сделан вывод о том, что
при нанесении поверх основной многоразовой теп�
лозащиты "жертвенного" слоя тефлонового аблирую�
щего покрытия капсула без повреждений осуществ�
ляет торможение в атмосфере при подлетной скоро�
сти 11,2 км/с. В процессе летных испытанийВАТКС,
выполненных в 1976–1977 гг., была практически до�
казана работоспособность данной схемы при возвра�
щении с околоземной орбиты.При определенных до�
работках (в частности, системы управления спуском)
такой возвращаемый аппарат может обеспечить по�
садку на Землю, в том числе и с траектории возвраще�
ния от Луны.

Вместе с тем для ясного и однозначного ответа на
вопрос о том, насколько работоспособна такая схема
при возвращении от Луны, необходимо проведение
летного эксперимента, в котором можно было бы ис�
пользовать один из двух сохранившихся в НПО
Машиностроения и ГКНПЦ экземпляров ВА ТКС.

В качестве базовых вариантов в обеих схемах рас�
сматривался вариант ПТК, предназначенного для по�
летов к околоземнойОС (рис. 1, 2). Основные характе�
ристики вариантовПТК, полученные в ходе прорабо�
ток, приведены в табл. 1.
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Рис. 1. Пилотируемый транспортный корабль для полетов на НОО.
Вариант ПТК–УСБ



Вариант ПТК с ДОМ имеет расширен�
ные возможности по доставке груза на ор�
биту. В принципе, возможно его исполь�
зование в качестве грузопассажирского
корабля для полетов на низкую околозем�
ную орбиту (НОО). В процессе развития
ПТК возможно создание на его основе мо�
дификаций, предназначенных для реше�
ния специальных задач (рис. 3).

Основные характеристики модифика�
ций вариантов ПТК–УСБ и ПТК–ДОМ,
полученные в ходе проработок, приведе�
ны в табл. 2 и 3.

Были рассмотрены также варианты
лунных пилотируемых транспортных ко�

раблей (ЛПТК), предназначенных для обеспечения
полетов экипажа на орбиту искусственного спутника
Луны, полета в составе лунной орбитальной станции
и возвращения на Землю. Рассматривались несколь�
ко вариантов, отличавшихся между собой конструк�
тивной схемой и применяемыми компонентами топ�
лива (рис. 4, 5).

Дополнительный орбитальный модуль, ис�
пользуемый в составе ЛПТК, конструктивно от�
личается от ДОМ, используемого в составе около�
земных ТПК. Отличие состоит в уменьшении
длины, замене конического днища сферическим,
переносе стыковочного узла с конического дни�
ща на боковую поверхность и соответствующей
перекомпоновке расположения бортовых систем,
размещаемых в ДОМ.

Основные характеристики, полученные в ходе
проработок, приведены в табл. 4.

Также проведено исследование вариантов
ЛПТК с применением низкокипящих (криоген�
ных) компонентов. Расчеты показали, что их при�
менение дает существенное (до 2 т) снижение стар�
товой массы ЛПТК. Освоение технологий приме�
нения криогенных и смешанных топлив (кисло�
род+водород, кислород+керосин, кислород+ме�
тан и т.д.) расширяет маневренные и транспортные
возможности космических аппаратов, позволяет
создать более эффективную транспортную систему.
Развитию таких технологий должно уделяться по�
вышенное внимание.

Кроме того, при прочих равных условиях умень�
шение размеров ВА и введение в состав КА дополни�
тельного орбитального модуля дает существенный
прирост свободного объема гермоотсеков, приходя�
щегося на одного члена экипажа, в то время как мас�
са КА на НОО изменяется незначительно.
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Рис. 2.Пилотируемыйтранспортный корабль для полетов наНОО.ВариантПТК–ДОМ

Т а б л и ц а 1
Характеристики вариантов околоземных ПТК, выводимых

с помощью РН "Ангара&А5П"

Характеристика ПТК с УСБ ПТК с ДОМ

Масса корабля на НОО, т 12,2 12,9…14,7*

Сухая масса корабля, т 9,1 9,6

Масса полезного груза, кг:

доставляемого в ВА 500 500

доставляемого в ДОМ – 0…1800

возвращаемого в ВА 500 500

Масса космической головной
части (КГЧ), т

18,7 21,5

Число членов экипажа, чел 6 6

Длительность полета, сут:

автономного в пилотируемом
режиме

5 5

в составе орбитальной стан�
ции

365 365

Диаметр, м:

ВА 4,49 4,1

УСБ 3,6 –

ДОМ – 2,9

Объем герметичных отсеков
на 1 члена экипажа, м3

Не менее 3 Не менее 4,2

Аэродинамическое качество 0,4 0,4

Скорость входа в атмосферу,
км/с

7,8 7,8

Перегрузка на этапе спуска (но�
минальная)

3 3

Мощность, генерируемая СБ, Вт:

среднесуточная 2100 2100

установленная 3900 3900

Компоненты топлива АТИН+НДМГ АТИН+НДМГ

Запас характеристической скоро�
сти, м/с

400 400

Заправляемый запас топлива, кг:

АТИН 1200 1250

НДМГ 660 700

Точность посадки, км До 10 До 10

*В зависимости от массы груза, доставляемого в ДОМ.



Таким образом, в случае подтверждения осущест�
вимости входа в атмосферу со второй космической
скоростью при использовании ВА с переходным лю�
ком в лобовом щите схема с ДОМ с точки зрения
обеспечиваемого комфорта может иметь серьезные
преимущества.

Итак, рассмотренные варианты с уни�
версальным служебным блоком и с допол�
нительным орбитальным модулем показа�
ли, что они имеют примерно равные воз�
можности по возвращению экипажей на
Землю во всех модификациях как сОИСЗ,
так и с подлетной траектории от Луны.

Преимущества варианта 1:
меньшая орбитальная масса;
более высокая степень унификациико�

раблей.
Преимущества варианта 2:
расширенные возможности по моди�

фикации корабля за счет использования

различных типов ДОМ (шлюзовой отсек, отсек науч�
ной аппаратуры, грузопассажирский корабль и др.);

более комфортные условия пребывания экипажа,
поскольку в ДОМ могут быть размещены доставляе�
мыйполезный груз, спальныеместа, ассенизационное
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Рис. 3. Схема развития ПТК:
а – вариант с УСБ; б – вариант с ДОМ

Рис. 4. Лунный пилотируемый транспортный корабль. Вариант ЛПТК с АДО
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Т а б л и ц а 3
Характеристики модификаций околоземных ПТК–ДОМ, выводимых с помощью РН "Ангара$А5П"

Характеристика

Базовый ко�
рабль для
полетов к

МКС

Транспорт�
ный ко�

рабль�спа�
сатель

Корабль для
сервисного
обслужива�

ния

Корабль
с увеличен�

ным сроком
автономно�

го полета

Транспорт�
ный ко�

рабль в бес�
пилотном
варианте

Корабль
туристиче�

ский

Масса корабля на НОО, т 14,6 10,9 12,3 13,9 17,5 14,6

Число членов экипажа, чел 6 0…6 2…3 3 – 10

Длительность полета, сут:

автономного в пилотируемом режиме 5 1 7 30 – 3

автономного в автоматическом режиме – 1 – – 5 –

в составе ОС 365 365 – 365 365 14

Объем гермоотсеков на 1 члена экипажа, м3 3,5…4,1 Не менее 4 Не менее 8 6…8 – ~2

Масса полезного груза, кг:

доставляемого в ВА 500 – 300 500 4000 –

в ДОМ 1800 – – – 1800 1800

возвращаемого в ВА 500 – 300 500 1500 –

Мощность, генерируемая СБ, Вт:

среднесуточная 2100 2100 2100 2100 1000 2100

установленная 3900 3900 3900 3900 1850 3900

Запас характеристической скорости, м/с 400 400 400 400 400 400

Заправляемый запас топлива, кг:

АТИН 1230 960 1220 1610 1410 1230

НДМГ 670 530 670 880 770 670

Т а б л и ц а 2
Характеристики модификаций околоземных ПТК–УСБ, выводимых с помощью РН "Ангара$А5П"

Характеристика

Базовый ко�
рабль для по�
летов к МКС

Транспорт�
ный корабль�

спасатель

Корабль для
сервисного об�

служивания

Корабль с
увеличенным
сроком авто�
номного по�

лета

Транспорт�
ный корабль
в беспилот�
ном вариан�

те

Корабль ту�
ристический

Масса корабля на НОО, т 12,2 11,5

Штатный вы�
ход космонав�
тов в открытый

космос с со�
блюдением со�
временных тре�

бований по
безопасности

представляется
неосуществи�

мым

12,3 14,2 15

Масса КГЧ, т 18,7 18,0 18,8 20,7 21,5

Число членов экипажа, чел 6 0…6 3 – 10

Длительность полета, сут:

автономного в пилотируемом
режиме

5 1 30 – 3

автономного в автоматиче�
ском режиме

– 1 – 5 –

в составе орбитальной
станции

365 365 365 365 14

Объем гермоотсеков на 1 члена
экипажа, м3

Не менее 3 Не менее 3 ~6 – ~1,8

Масса полезного груза, кг:

доставляемого в ВА 500 – 500 4000 –

в грузовом отсеке – – – – 2000

возвращаемого в ВА 500 – 500 1500 –

Мощность, генерируемая СБ, Вт:

среднесуточная 2100 2100 2100 1000 2100

установленная 3900 3900 3900 1850 3900

Запас характеристической скоро�
сти, м/с

400 400 400 400 400

Заправляемый запас топлива, кг:

АТИН 1200 1000 1077 1168 1250

НДМГ 660 548 590 639 680



устройство и другое оборудование для жизнеобеспече�
ния и поддержания физического состояния экипажа;

соответствие условиям транспортировки по желез�
ной дороге;

рациональное расположение парашютного отсека.
Форма возвращаемого аппарата с углом конуса

28� аналогична форме ВА ТКС. При этом имеет ме�
сто более высокое аэродинамическое качество по
сравнению с находящимися сейчас в эксплуатации

КА типа "Союз". Использование
прошедшей летные испытания фор�
мы ВА обеспечит более высокую сте�
пень безопасности полетов на на�
чальном этапе и позволит сократить
объем испытаний.

Подтверждение работоспособно�
сти варианта ПТК с ДОМ при возвра�
щении с подлетной траектории от
Луны можно получить в результате
проведения летного эксперимента
по входу в атмосферу со второй кос�
мической скоростью с использова�
нием имеющихся в НПО Машино�
строения и ГКНПЦ им. М.В. Хруни�
чева летных образцов ВА.
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Рис. 5. Лунный пилотируемый транспортный корабль. Вариант ЛПТК с ДОМ

Т а б л и ц а 4
Характеристики вариантов лунных пилотируемых транспортных кораблей, выводимых с помощью РН "Ангара�А7П"

Характеристика Лунный пилотируемый
транспортный корабль

Лунный пилотируемый
транспортный корабль с ДОМ

Масса корабля на НОО, т 28,8 28,8

Масса КГЧ, т 35,3 35,3

Число членов экипажа, чел 4 4

Длительность полета, сут:

автономного в пилотируемом режиме 10 10

в составе ОС 180 180

Диаметр, м:

ВА 4,1 4,1

УСБ 3,6 –

ДОМ – 2,9

Объем герметичных отсеков на 1 члена экипажа, м3 Не менее 4,5 Не менее 8

Масса полезного груза, кг:

доставляемого в ВА 500 500

возвращаемого в ВА 500 500

Мощность, генерируемая СБ, Вт:

среднесуточная 2100 2100

установленная 3900 3900

Запас характеристической скорости, м/с:

МДУ 2530 2530

ДУПС 310 310

Заправляемый запас топлива, кг:

АТИН 11170 11140

НДМГ 6120 6100



УДК 629.7

Ýðãàòè÷åñêèé êîìïëåêñ óïðàâëåíèÿ
ìíîãîôóíêöèîíàëüíûì ìàíåâðåííûì
ñàìîëåòîì

Ì.Ì. Ñèëüâåñòðîâ, Â.À. ×åðíûøîâ

Концепция многоцелевого применения боевой авиации предусматривает расши�
рение возможностей перспективного самолета в части применения бортовых
средств по высокоскоростным маневренным целям с большой высотой полета,

малоскоростным низколетящим малоразмерным беспилотным летательным аппа�
ратам (ЛА), наземным и морским подвижным и неподвижным целям, а также обеспе�
чение высокой безопасности полета на предельно малой высоте над сложным релье�
фом местности. Эффективность использования летчиком потенциала, закладываемо�
го в самолет и эргатический комплекс управления (ЭКУ), во многом определяется сте�
пеньюсоответствия системинформационногообеспечения, средствинтеллектуальной
поддержки, систем автоматизации управления и органов управления бортовым обору�
дованием психофизиологическим возможностям летчика при решении профессио�
нальных задач.
Авторами статьи проведено обоснование направлений развития эргатических

комплексов управления летательных аппаратов с учетом появившихся возможностей
широкого использования геоинформационных систем и развивающегося перспек�
тивного алгоритмического обеспечения интегрированных комплексов.
Направлениями развития комплекса управления являются:
совершенствованиепринциповпостроения, информационного обеспеченияи ло�

гики функционирования ЭКУ;
унификация алгоритмического обеспечения функциональных задач ЭКУ;
формирование рационального информационно�управляющегополя рабочихмест

экипажа;
синтез контуров управления методами современной теории управления;
обеспечение оптимального распределенияфункциймежду летчикоми средствами

автоматизации на основе инженерно�психологического обоснования;
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Рассматриваются архитектура и принципы построения эргатического комплекса управле�

ния перспективным многофункциональным маневренным самолетом с использованием цифровой

картографической информации.

Ключевые слова: многофункциональный маневренный самолет; эргатический интегрирован�

ный комплекс управления.

M.M. Silvestrov, V.A. Chernyshov. Ergatic Control Complex For A Multi-func-
tional Maneuver Aircraft

Here are considered architecture and principles of building an ergatic control complex for a promising

multi�functional maneuver aircraft using digital cartographic information.

Key words: multi�functional maneuver aicraft; ergatic integrated control complex.
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обеспечение согласованности технических характе�
ристик с психофизиологическими возможностями лет�
чика, оптимизации деятельности экипажа и повыше�
ния эффективности применения ЛА с помощью инже�
нерно�психологических исследований и отработки
ЭКУ на моделирующих стендах.
Важнейшим функциональным назначением ЭКУ яв�

ляетсяинформационноеикомандно�лидерноеобеспече�
ние экипажа ЛА на режимах высокоточного маневриро�
вания. Оно позволяет сосредоточить на экранных инди�
каторах основную пилотажную и управляющую инфор�
мацию в виде информационного командно�лидерного
представленияосостояниипроцесса управленияизадан�
ной (желаемой) цели управления, а также псевдообъем�
ного изображения и сигнализации об опасных
состояниях:приближениикрельефуземнойпо�
верхности и к объектам "угрозы" в полете в це�
лях:
облегчения летчику определения про�

странственного положения управляемого ЛА
и одновременного формирования управляю�
щих воздействий органами управления по ос�
новным каналам;
облегчения формирования у летчика об�

раза цели управления по наблюдаемому изо�
бражению лидера;
обеспечения летчика наглядной команд�

но�лидерной информацией о заданных пара�
метрах движенияпопринципу "делай, как я";
повышения безопасности полета и точно�

сти траекторного маневрирования благодаря
сосредоточению информации о критических
состояниях в лидерном изображении и нали�
чию в нем командной информации об управ�
ляющих воздействияхпо коррекциипарамет�
ров процесса управления и о направлениипа�
рирования их опасных отклонений;
повышения безопасности полета при

сближении с рельефом местности, наземны�
ми препятствиямии объектами угрозы столк�
новения в полете при ограниченной видимо�
сти внекабинной обстановки благодаря ис�
пользованию псевдообъемного представле�
ния картографической информации с мажо�
рантой преимущественных высот рельефа
местности в окне авиагоризонта и на много�
функциональноминдикаторе пилотажно�на�
вигационной информации, а также элек�
тронной карты при полете над сложным
рельефом местности с использованием кар�
тографической информации.
Комплексом обеспечивается:
формирование заданной траектории (за�

данного вектора скорости) для облета пре�
пятствий;

формирование и выдача управляющей информа�
ции на индикацию и в комплексную систему управле�
ния при маловысотном полете и для вывода самолета
из опасных состояний, связанных с траекторным
управлением;
формирование и выдача команд для предупреж�

дающей визуальной и звуковой сигнализации об опас�
ных состояниях траекторного управления и опасном
сближении с рельефом местности;
интеллектуальная поддержка экипажа в особых

случаях полета и при выводеЛАиз опасных состояний
траекторного управления.
Структура ЭКУ представлена на рис. 1.
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Рис. 1. Структура эргатического комплекса управления ЛА



Верхним иерархическим уровнем ЭКУ является
экипаж ЛА, который оценивает информацию, прини�
мает решения и осуществляет воздействие на ком�
плекс в соответствии с принятыми решениями.
Информационно�управляющая система (ИУС)

обеспечивается информацией, поступающей от ин�
формационно�измерительных систем и датчиков, та�
ких как радиотехнические системы навигации, спут�
никовая навигационная система, измерители геофи�
зических полей, оптико�визирные устройства, радио�
высотомеры, инерциальные датчики и системы, дат�
чики воздушно�скоростных параметров, радиолока�
ционные станции, метеоРЛС и др. Бортовая база дан�
ных содержит постоянные и обновляемые данные,
вводимые в ходе предполетной подготовки перед
выполнением очередного полетного задания или в
полете по командным радиолиниям.
Модули ИУС соединены между собой через интер�

фейсные модули и функционируют во взаимодействии
с вычислителем системы самолетовождения, информа�
ционно�управляющим полем, комплексной системой
управленияЛА (системой активного обеспечения безо�
пасности полета и системой активной защиты от "уг�
роз"), речевым информатором и сигнализаторами,
функциональными подсистемами комплекса бортово�
го оборудования, оптико�электронных визирных и те�
пло�радиометрических устройств, радиолокационны�
ми системами, командными органами управления.
При формировании командно�лидерной инфор�

мации используется концепция управления векто�
ром путевой скорости с помощью единой системы
управления вектором скорости, содержащей контуры
продольного, бокового, путевого управления, управ�
ления тягой силовой установки и ограничения нор�
мальной перегрузки, угла атаки и скорости на всех ре�
жимах полета, функционирующие в соответствии с
эталоннымимоделями полета ЛА, цели и объекта "уг�
розы", а также "эталонного летчика", формируемыми
вычислителем.
Многофункциональные индикаторы информацион�

но�управляющего поля содержат графические процессо�
ры, цветные жидкокристаллические мониторы. Отобра�
жение пилотажной информации на индикаторе обеспе�
чивают программный модуль формирования кадра авиа�
горизонта и фрагментов индикации пилотажных пара�
метров, в том числе вектора скорости; модуль формиро�
вания псевдообъемного (3D+) изображения опасных со�
стояний траекторного маневрирования и сигналов выво�
да из опасных состояний, а такжемнемокадр пилотажно�
го индикатора для безопасного высокоточного маневри�
рования. Отображение навигационной обстановки на

индикаторе обеспечивают программный модуль форми�
рования электронной аэронавигационной карты и ото�
бражения навигационной обстановки; модуль формиро�
вания псевдообъемного (2D+) изображения опасных со�
стояний вблизи поверхности земли, а также мнемокадр
аэронавигационной карты с навигационно�тактической
обстановкой (НТО).
При разработке концепции построения системы ин�

дикации аэронавигационной карты мы исходили из не�
обходимости использования базы данных цифровой
картографическойинформациидля обеспечениянепре�
рывности, устойчивости, надежности, безопасности по�
летов и потребной точности самолетовождения и нави�
гации на всех этапах полета.
В целях обеспечения безопасности траекторного ма�

неврирования текущие ограничения и рекомендации
должны быть реализованы на борту и выдаваться летчи�
ку в виде соответствующей информации: индикации на
многофункциональных индикаторах, текстов информа�
ции по запросу экипажа, предупреждающих текстов,
выдаваемых в определенных ситуациях, а также в виде
управляющих сигналов активного вмешательства в
управление самолетом там, где это необходимо.
Для формирования законов управления и информа�

ционных кадров ЭКУ целесообразно использовать про�
блемно�ориентированное математическое обеспечение,
базирующееся на методах интегрирования ортонорми�
рованных матриц и единичных векторов, векторно�мат�
ричных преобразованиях координат и применении
блок�схемы преобразования систем координат [1].
Метод векторно�матричных преобразований с ис�

пользованием единичных векторов и блок�схемы пред�
ставления систем координат сокращает применение
тригонометрических преобразований, что обеспечивает
наглядность и существенное увеличение производи�
тельности вычислений. Кроме того, алгоритмическое
обеспечение системы дает возможность оперативно в
диалоговом режиме осуществлять прогнозирование, из�
менять характеристики моделей ЛА и внешней среды,
параметры систем управления и формировать форматы
информационных кадров при широком варьировании
состава, содержания и формы представления информа�
ции.
Каноническая структурная схема замкнутого кон�

тура управления высотой имеет вид, приведенный на
рис. 2. Выходы интеграторов обозначены X c нижним
индексом, заданные значения отмечены звездочкой,
ограничения – X2min, X2max и X3min, X3max.
Одной из важнейших составляющих обеспечения

безопасности полета ЛА является проведение ком�
плекса мер, исключающих столкновение ЛА с земной
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поверхностью в условиях сохранения работоспособ�
ности оборудования ЛА. Можно выделить два уровня
обеспечения безопасности полета при решении
поставленной задачи: пассивный и активный.

Пассивный уровень состоит в предупреждении эки�
пажа ЛА об угрозе столкновения с земной поверхно�
стью с помощью средств индикации, включающих зву�
ковую сигнализацию. Образуется человеко�машинный
комплекс, который требует высокого уровня трениро�
ванности экипажа, в нем велика роль человеческого
фактора и связанных с ним последствий.

Активный, более высокий уровень, состоит в пре�
дотвращении столкновения ЛА с земной поверхностью
благодаря использованию разработанных для этой
цели информационно�управляющих бортовых средств
ЛА и соответствующему построению комплекса управ�
ления ЛА.

На всех фазах полета система готова к предотвраще�
ниюстолкновенияЛАс земнойповерхностью–осуще�
ствляются мониторинг рельефа, формирование ин�
формации для контура увода от земли, а система пре�
дотвращения столкновения работает последовательно
в трех режимах:

дежурном (или режиме ожидания), при котором
осуществляются анализ цифровой карты рельефа мест�
ности в районе полета, сопоставление текущего состоя�
нияЛА с критическим сцелью выявления необходимо�
сти автоматического увода от земли;

автоматического увода от земли;
автоматического облета рельефа либо завершения

увода путем приведения ЛА к горизонтальному
полету.

При этоммониторинг рельефа выполняется посто�
янно, а контроль готовности к автоматическому обле�
ту рельефа (уводу) производится на всех режимах, от�
личных от автоматического облета рельефа.

При определении текущего по�
ложения самолета в системе коор�
динат цифровой карты и выборе из
массива карты значения высоты
рельефа под самолетом использу�
ются многофункциональные вы�
числительные модули. Для опреде�
ления высоты рельефа в каждом
узле зоны осуществляется привяз�
ка к координатам ЛА, для чего вы�
полняются расчет векторов дально�
сти до узлов сетки в путевой систе�
ме координат; перерасчет в пере�
носную систему координат; пере�
расчет в систему координат цифро�
вой карты рельефа (ЦКР); привяз�

ка к координатам ЛА путем суммирования компо�
нент вектора дальности с координатами ЛА в системе
координат ЦКР. В результате перебора узлов сетки
мониторинга формируются высоты верхней и ниж�
ней точек зоны мониторинга и вектор дальности до
наивысшей точки в путевой системе координат. Пе�
репад высот в зоне мониторинга используется для
формирования коррекции заданной высоты в зави�
симости от пересеченности рельефа.

3атем формируются мажоранты рельефа и огибаю�
щая рельефа. Текущая точка огибающей рельефа фор�
мируется с помощью одностороннего фильтра. Вхо�
дом фильтра является текущая точка мажоранты рель�
ефа. Полученные величины используются для форми�
рования значений опасной и заданной высот в зависи�
мости от характеристик рельефа местности, которые
используются для управления.

Для обеспечения безопасного эшелонирования ЛА
по высоте применяется система раннего предупрежде�
ния приближения земли (СРППЗ). Данная система вы�
дает экипажу информацию об опасных препятствиях и
характере рельефа поверхности земли в направлении
полета (функция раннего предупреждения приближе�
ния земли); преждевременном снижении при заходе на
посадку; недопустимо высокой скорости снижения;
недопустимо высокой скорости сближения с земной
поверхностью; потере высоты после взлета или при
уходена второйкруг; недостаточном запасе высотыпри
полете в непосадочной конфигурации и недопустимом
отклонении ниже глиссады; достижении заданной вы�
соты при заходе на посадку.

В вычислительно�управляющей системе использу�
ются унифицированныеметодыиалгоритмы, основан�
ные на:

унифицированных алгоритмах пересчета состав�
ляющих из одной системы координат в другую на ос�
нове ортогональных матричных преобразований;
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Рис. 2. Каноническая структурная схема замкнутого контура управления высотой с учетом нели�
нейностей



определении положения ЛА путем непосредствен�
ного интегрирования матриц вращения;

унифицированном алгоритме аппроксимации
аэродинамических характеристик ЛА;

гибкой диспетчеризации информационных пото�
ков в зависимости от частотных характеристик пара�
метров состояния процесса управления для обеспече�
ния работы системы в реальном масштабе времени;

формировании модуля "эталонного летчика" для
обеспечения интеллектуальной поддержки экипажа
путем представления на индикаторах параметров "эта�
лонного" управления маневрированием и формирова�
нии образа цели управления;

синтезе контуров управления методом характери�
стических частот (характеристических постоянных
времен), обеспечивающем заданные запас устойчиво�
сти и качество управления, исходя из назначения ЛА и
требований к переходным процессам и характеристи�
кам объекта;

организации библиотеки информационных кадров
экранных индикаторов и лицевых частей электроме�
ханических приборов, управляемых по сигналам мо�
делей режимов полета и применения ЛА, а также по
сигналам пультов управления индикацией;

формировании картографической информации
для задач индикации, управления, навигации и преду�
преждения столкновения ЛА с рельефом местности;

унифицированном алгоритмическом обеспечении
предотвращения столкновений с земной поверхно�
стью с использованием цифровой картографической
информации.

Фундаментальной проблемой для высокоманев�
ренного полета является пространственная ориенти�
ровка. Под пространственной ориентировкой следу�
ет понимать постоянную и активно сохраняемую ос�
ведомленность летчика о положении и характере пе�
ремещения самолета в пространстве относительно
поверхности земли, а также о состоянии и динамике
отдельных параметров полета, связанных с переме�
щением в пространстве. Основой при разработке
пространственной ориентировки являются теория и
практика формирования образа полета. Психиче�
ский образ всегда возникает в результате предмет�
но�практической, сенсорно�перцептивной и мысли�
тельной деятельности. В нем всегда представлены
пространство, время, движение, цвет, форма, факту�
ра и т.п. Главной функцией образа является регуля�
ция деятельности в трехмерном пространстве при
управлении подвижным объектом с пятью и более
степенями свободы (Н.Д. Завалова, В.А. Пономарен�
ко). Нарушение пространственной ориентировки
связано с иллюзорным восприятием пространства.

Возникновение иллюзий происходит, когда осозна�
ется противоречие умственных представлений о про�
странственном положении, основанных на оценке
приборной информации, и образа восприятия поло�
жения. Форма представления информации о про�
странственном положении на приборной доске ока�
зывает влияние на устойчивость пространственной
ориентировки.

В настоящее время на самолетах и вертолетах уста�
новлены системы индикации пространственного по�
ложения ЛА двух типов, первый из которых называют
"вид с самолета на землю" (авиагоризонт с подвижной
линией горизонта), второй – "вид с земли на самолет"
(земля используется в качестве системы отсчета и вос�
принимается неподвижной). Для этих систем сущест�
веннымявляется различие знаков крена и линии гори�
зонта: в системах второго типа при правом крене ли�
ния горизонта вращается в том же направлении, а в
системах первого типа – в противоположном. Основ�
ное требование к системеиндикации состоит в инфор�
мировании летчика о положении ЛА в пространстве с
целью обеспечения правильных действий как в про�
стых, так и в сложных, в том числе критических, ситуа�
циях.

Для перспективных ЛА предлагается новый (тре�
тий) вид авиагоризонта, в котором используется
принцип "вид своего самолета и "лидера", наблюдае�
мых с геоцентрической платформы, находящейся
сзади на одной и тойже высоте и имеющей туже путе�
вую скорость". Свой самолет и "лидер" представляют�
ся в виде символов "летающее крыло" или их псевдо�
объемных изображений. Символ своего самолета ме�
няет конфигурацию в зависимости от изменения угла
тангажа и угла скольжения и поворачивается в зави�
симости от фактического угла крена. Символ "лиде�
ра" несет информацию о заданных параметрах угло�
вого положения, местоположения и скорости в соот�
ветствии с принципом "делай, как я" и информацию о
критических состояниях путем изменения конфигу�
рации, требующей устранения критических состоя�
ний, и мигания соответствующих элементов лидер�
ного изображения.

На рис. 3 показаны три типа индикации простран�
ственного положения ЛА: "вид с самолета на землю"
(тип 1), "вид с земли на самолет" (тип 2) и "вид своего
самолета и "лидера" с геоцентрической платформы,
находящейся сзади на одной и той же высоте и имею�
щей ту же путевую скорость" (тип 3). Их сравнитель�
ная оценка показала, что маломаневренные полеты в
штатных условиях обеспечиваются всеми тремя рас�
смотренными типами индикации. Для сложных высо�
команевренных полетов перспективных самолетов
предпочтительными видами индикации являются
второй и третий типы.
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Наиболее перспективным видом индикации про�
странственного положения ЛА является комплексное
представление пилотажной, векторно�директорной и
командно�лидерной информации с псевдообъемным
отображением рельефа местности и опасных состоя�
ний полета на авиагоризонте с геоцентрическим спо�
собом ориентации, формируемым на принципах "вид
своего самолета и "лидера" с платформы, находящейся
сзади на одной и той же высоте и имеющей ту же путе�
вую скорость", и представлением цели управления в
виде символа "лидера", формируемого в соответствии
с принципом "делай, как я".

Для решения задач авиационной эргономики по
обоснованию состава и формы представления инфор�
мации на бортовых экранных индикаторах, формиро�
ванию алгоритмического обеспечения информацион�
но�управляющей системы, созданию эргатического
интегрированного бортового комплекса (ЭИБК) ЛА,
отработке логики управления индикацией и логики
взаимодействия экипажа с комплексом бортового обо�
рудованияцелесообразноиспользовать технологиюис�
следований и эргономического сопровождения жиз�
ненного цикла эргатических комплексов управления
ЛА [3], основанную на:

применении антропоцентрического принципа
диалогового проектирования человеко�машинных
комплексов, когда за основу берется обеспечение наи�
лучших условий для деятельности экипажа на базе вы�
явленной структуры и логики этой деятельности при
широком варьировании в диалоговом режиме харак�
теристиками информационно�управляющего поля,
вариантами логики взаимодействия экипажа с инфор�
мационно�управляющим бортовым оборудованием,
структурой и характеристиками систем управления
ЛА;

разработке унифицированного алгоритмического
обеспечения функциональных задач ЭИБК ЛА и гар�
моничного человеко�машинного взаимодействия;

создании и широком использовании диалоговых
моделирующих комплексов для отработки информа�
ционно�управляющего бортового оборудования ЛА;

формировании принципов и алгоритмов реконфи�
гурацииЭИБК в соответствии с опасными состояния�
ми полета и результатами диагностики функциональ�
ного состояния экипажа;

использовании сквозного поэтапного эргономиче�
ского сопровождения разработки, создания, лабора�
торных и летно�конструкторских испытаний интегри�
рованного бортового комплекса ЛА с одновременным
созданием и развитием специализированного компью�
терного тренажера для освоения экипажем летной дея�
тельности с отработанным и принятым для летной экс�

плуатации информационно�управляющим бортовым
оборудованием ЛА.

В соответствии с разработанной технологией ис�
следований и эргономического сопровождения жиз�
ненного цикла эргатических комплексов управления
ЛА проведены экспериментальные исследования на
диалоговом моделирующем стенде.

Результаты управления выводом маневренного са�
молета из опасного состояния возможного столкнове�
ния с горным рельефом местности, а также высокоточ�
ным маневрированием в маловысотном полете с ис�
пользованием картографической информации под�
тверждают целесообразность создания и использова�
ния предлагаемого комплекса управления. Проведена
также сравнительная оценка систем автоматизирован�
ного управления ЛА.

Исследования [1, 4] показали, что управление по
приборам при отсутствии автоматизации управления
траекторным движением в сложных режимах полета
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Рис. 3. Индикация пространственного положения ЛА при раз�
личных принципах отображения авиагоризонта



возможно, но качество управления по сравнению с ав�
томатическим по обобщенному критерию в 5 раз
ниже, расход перегрузок на управление в 1,6 раза боль�
ше. Использование полуавтоматического директор�
ного управления улучшает точностные характеристи�
ки. Однако в варианте с ограничением перегрузок в
директорном сигнале максимальные перегрузки более
низкие и меньше флюктуации перегрузок, что обеспе�
чивает более комфортные условия для летчика. Кро�
ме того, в варианте директорного управления, когда
отсутствует ограничение перегрузок в директорном
сигнале, летчику управлять несколько сложнее, так
как он должен при управлении брать на себя задачу
ограничения перегрузок. Это свидетельствует о
необходимости формирования закона управления с
учетом потребного ограничения перегрузок.

Сравнительнаяоценка [1] системыполуавтоматиче�
ского директорного управления (ДУ), системы комби�
нированного управления с режимом автоматической
коррекции управляющих действий летчика при выводе
фазовых координат из заданной зоны (КУ1), системы
комбинированного управления с режимом совместной

работылетчика в зонемалых отклонений директорного
сигнала (КУ2) и системы автоматического управления
(АУ) показала, что системы по всем показателям отли�
чаются друг от друга (рис. 4…7).По совокупности пока�
зателейнаилучшейявляется система комбинированно�
го управления КУ2. Она обеспечивает высокую точ�
ность управления, причем точностные характеристики
в этой системе меняются слабо при изменении актив�
ности летчика в широком диапазоне. Точность управ�
ления мало зависит также от квалификации летчика,
уровня его тренированности. Число тренировок (по
30мин каждая), необходимых для достижения стабиль�
ногокачества вКУ2, составляло 4–5 вместо 12–16 в слу�
чае использования ДУ. Комбинированная система КУ2

благодаря рациональному расходу управляющих воз�
действийобеспечивает управление сменьшимина 25%
перегрузкамипосравнениюсдиректорнымуправлени�
ем. По резерву внимания она незначительно уступает
системе автоматического управления. Внимание лет�
чика распределяется в соответствии со значимостью
поступающей информации, доля времени фиксации
взгляда на директорномприборе уменьшена по сравне�
нию с ДУ, а продолжительность перерывов увеличена.
Наиболее низкий уровень нервно�эмоционального на�
пряжения летчика в реальном полете наблюдается при
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Рис. 4. Показатель
точности управления
dдир при различных ва�
риантах автоматизации
управления

Рис. 6. Показатель резерва
внимания при различных
вариантах автоматизации
управления:
Np, Np� – эталонный и фо�
новый резервы внимания
соответственно

Рис. 7. Вероят�
ность Р опасных
ситуаций при отка�
зах элементов сис�
тем

Рис. 5. Характеристики психофизиологической напряженности при
различных вариантах автоматизации управления:
КГР – кожно�гальванический рефлекс; ЧСС – частота сердечных
сокращений



использовании комбинированной системы КУ2. При�
рост ЧСС по сравнению с фоновым составляет 50 %
вместо 74% в случае ДУ. Загрузка летчика управлением
ЛА, по данным анализа кожно�гальванической реак�
ции, возрастает на 35 %, тогда как в ДУ – на 60 %. Био�
электрическая активность работающей руки меньше,
чем в ДУ, на 50 %.

Исследование характеристик управления при раз�
личных вариантах включения летчика в управление в
условиях воздействия факторов, изменяющих состоя�
ние летчика (управление в условиях изменения рабо�
тоспособности), показало, что менее всего качество
управления меняется в системе комбинированного
управления КУ2.

Таким образом, по сравнению с системой полуавто�
матического управления система комбинированного
управления с режимом совместной работы контуров
малых отклонений директорного сигнала КУ2 обеспе�
чивает повышение точности пилотирования, увеличе�
ние резерва внимания для выполнения дополнитель�
ной работы, снижение психофизиологического напря�
жения летчика, уменьшение сложности пилотирова�
ния вследствие сужения полосы частот действий летчи�
ка, увеличения интервала корреляции между сигналом
и отклонением ручки, увеличения среднего значения
амплитудно�частотной характеристики оператора,
снижения потребной скорости переработки информа�
ции. Существенным является также то, что при режиме
КУ2 доверие летчика к контуру управления выше по
сравнению с чисто автоматическим режимом.

Можно сделать вывод, что объединение систем и
оборудования перспективного маневренного самолета
в эргатический интегрированный комплекс управле�
ния на базе отработанных информационных связей,
многофункциональных экранных индикаторов, интел�
лектуальных интегрированных пультов управления и
индикации, многофункциональных вычислительных
модулей информационно�управляющей системы с ис�
пользованием унифицированного алгоритмического
обеспечения позволяет обеспечить повышение эффек�
тивности и безопасности полета многофункциональ�
ного маневренного самолета.
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Â ÖÀÃÈ ÐÀÇÐÀÁÎÒÀÍÀ ÑÈÑÒÅÌÀ ÈÍÒÅËËÅÊÒÓÀËÜÍÎÉ ÏÎÄÄÅÐÆÊÈ ÏÐÈÍßÒÈß ÐÅØÅÍÈÉ
ËÅÒ×ÈÊÎÌ ÍÀ ÝÒÀÏÅ ÂÇËÅÒÀ

Ñïåöèàëèñòû îòäåëåíèÿ äèíàìèêè è ñèñòåì óïðàâëåíèÿ ëåòàòåëüíûìè àïïàðàòàìè ÖÀÃÈ ðàçðàáîòàëè
ñèñòåìó èíòåëëåêòóàëüíîé ïîääåðæêè ïðèíÿòèÿ ðåøåíèé ëåò÷èêîì íà ýòàïå âçëåòà. Âíåäðåíèå ðàçðàáî-
òàííîé ñèñòåìû íà áîðò ïîçâîëèò äîáèòüñÿ ñóùåñòâåííîãî ïîâûøåíèÿ áåçîïàñíîñòè ïîëåòîâ.

Ïî èíôîðìàöèè ïðåññ-ñëóæáû ÖÀÃÈ, â èíñòèòóòå ïðåäëîæåí è ðàçðàáîòàí àëüòåðíàòèâíûé ìåòîä êîí-
òðîëÿ ïðîöåññà âçëåòà, â êîòîðîì êîíòðîëèðóåòñÿ ôóíêöèÿ, èíòåãðèðóþùàÿ âñå ïàðàìåòðû ðàçáåãà è ÿâ-
ëÿþùàÿñÿ àïðèîðè ïîñòîÿííîé âåëè÷èíîé, ÷òî ñóùåñòâåííî óïðîùàåò ïðîöåäóðó êîíòðîëÿ. "Ñèñòåìà èí-
òåëëåêòóàëüíîé ïîääåðæêè ïðèíÿòèÿ ðåøåíèé ëåò÷èêîì íà ýòàïå âçëåòà ïðîøëà ñòåíäîâûå èñïûòàíèÿ íà
ïèëîòàæíîì ñòåíäå ñ ïîäâèæíîé êàáèíîé (ÏÑÏÊ-102) ñ ó÷àñòèåì ëåòíîãî ñîñòàâà è ïîëó÷èëà ïîëîæèòåëü-
íóþ îöåíêó ëåò÷èêîâ", – ñîîáùàåò ïðåññ-ñëóæáà ÖÀÃÈ.

Вестник Интерфакс – АВН № 10 (388), 2009 г.
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Àâòîìàòèçàöèÿ ðàçðàáîòêè äèñêðåòíûõ
ìîäåëåé áîðòîâûõ ñèñòåì äëÿ
òðåíàæåðîâ ÊÀ

Á.À. Íàóìîâ, Å.Â. Ïîëóíèíà, Â.Í. Ñàåâ,
Â.Ã. Ñèíåëüíèêîâ

На современном этапе развития тренажеростроения все фирмы, создающие кос�
мические тренажеры, имеют свои средства разработки программного обеспе�
чения тренажеров – так называемые тренажерно�ориентированные оболочки,

являющиеся средой разработки и исполнения (имитации функционирования) спе�
циального программного обеспечения, к которому относятся и программные модели
бортовых систем ПКА.

Часть средств автоматизации создания программных моделей бортовых систем –
проектирование, верификация проектных спецификаций, возможность ведения
проектной документации, развитые средства автономной и комплексной отладки в
реальном времени, средства визуализации процесса имитации разрабатываемых мо�
делей (форматы моделей и технологические форматы) – уже содержатся в современ�
ных тренажерных оболочках. Тренажерные оболочки берут на себя функции диспет�
черизации программных компонентов и организации программного интерфейса ме�
жду компонентами. Вместе с тем отсутствуют (или присутствуют в ограниченном со�
ставе) средства автоматизации разработки исходных текстов программных моделей
бортовых систем (БС).

Остановимся подробнее на технологии разработки и исполнении программных
моделей БС в среде тренажерной оболочки ТРИО [1], являющейся базовой для
тренажеров российского сегмента (РС) Международной космической станции
(МКС).

18

Рассматриваются вопросы автоматизации процесса разработки дискретных моделей бор�
товых систем длятренажеровПКА.Модели представлены в виде электронныхтаблиц.Предло�
женные средства автоматизации имеют гибкую структуру, состоящую из независимых ком�
понентов, связанных друг с другом только информационно. При неизменном механизме исполни�
тельной оболочки меняются только средства формирования базы данных модели.

Ключевые слова: тренажер; модели бортовых систем; дискретные модели; электронные
таблицы.

B.A. Naumov, E.V. Polunina, V.N. Sayev, V.G. Sinelnikov. Automation Method
Of Airborne Systems’ Discrete Model Development

The article spotlights how automation can be achieved when developing discrete models of airborne
systems formanned spacecraft simulators. Themodels are represented in electronic tables. The article also
demonstrates how the automation means under discussion can ensure flexibility, as they consist of inde�
pendent components, which are interconnected only by data links. It means that only the input factors to
form model database are subject to changes, while the executive field mechanism can be left intact.

Key words: simulator; models of onboard systems; discrete models; electronic worksheet.
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Кроме задач общего программного обеспечения –
службы времени, организации выполнения моделей
бортовых систем в реальном времени, обмена данны�
ми по сетям и т.д. – исполнительная оболочка вклю�
чает универсальные части тренажерного программно�
го обеспечения: общее управление тренировкой, реги�
страцию монитора событий, запись и воспроизведе�
ние тренировкии т.д. Такимобразом, прииспользова�
нии ТРИО для создания тренажера разработка про�
граммного обеспечения сводится к разработке моде�
лей бортовых систем и форматов для отображения па�
раметров и управления процессом функционирова�
ния моделей с пульта инструктора.

На этапе проектирования выполняется структурная
декомпозиция моделей бортовых систем на отдельные
компоненты и осуществляется привязка к ним пере�
менных. Результаты проектирования накапливаются в
базе моделей БС с помощью средств сервера базы, ко�
торые работают в интерактивном режиме с разработчи�
ками моделей. В базу данных вносится вся информа�
ция, содержащаяся в детальной структурно�функцио�
нальной схеме моделей БС, например:

– список компонент;
– список входных и выходных переменных для ка�

ждой компоненты;
– информация о каждой компоненте: имя, систе�

ма, к которой относится модель, комментарий;
– информация о каждом формате пользователя:

имя формата, тип формата (начальные условия,
команды, отображение), имя формата в меню, спи�
сок входных переменных формата, комментарий;

– информация о каждой переменной: имя пере�
менной, имя владельца (модели или формата, кото�
рый формирует значение переменной), тип перемен�
ной (символьный, целый, вещественный, указатель,
массив), начальное значение и пределы изменения
переменной, время обновления переменной, ком�
ментарий;

– информация о каждой команде: шифр команды,
имя модели, в которой данная команда обрабатывает�
ся, тип команды, комментарий.

Этап заканчивается построением шаблонов точек
входа моделей и блоков обработки команд. Фактиче�
ски – это заготовки для формирования исходных тек�
стов программ с описанием переменных (параметров)
моделей.

На этапе разработки производится заполнение
процедурной части модели на языке среды разработ�
ки (С или C++) и транслируются программные моде�
ли. При построении ехе�файлов используются стан�
дартные трансляторы.

Модели в ТРИО могут быть двух типов: непрерыв�
ные и дискретные.Шаблон непрерывных моделей со�
стоит из блока, запускаемого при установке началь�
ных условий, блока, работающего в режиме "пуск", и
блоков обработки команд модели. Непрерывные мо�
дели работают под управлениемменеджера непрерыв�
ных моделей. Дискретная модель состоит из блоков
обработки команд и выполняется под управлением
процессора команд.

Дальнейшим развитием средств автоматизации
разработки моделей бортовых систем в ТРИО являет�
ся создание инструментальных средств разработки ис�
ходных текстов отдельных блоков на языке среды раз�
работки. При этом средства разработки исходных тек�
стов могут быть как автономными, так и интегриро�
ванными в инструментальную среду разработки
тренажерной оболочки.

Инструментальные средства разработки моделей
БС можно представить как набор средств разработки
компонентов в каждой предметной области математи�
ческого моделирования: дискретных моделей, непре�
рывных моделей, моделей бортовых вычислительных
средств.

Наличие на PC МКС автоматизированных режи�
мов управления бортовыми системами потребовало
повышенных уровней глубины и точности (степени
подробности) их моделирования на тренажере. В свою
очередь, это привело к увеличению объема моделей,
сроков разработки, а также к трудностям при отладке
и внесении изменений в модели. С такими проблема�
ми столкнулись при разработке модели подсистемы
распределения электропитания (ПРЭ) на тренажере
служебного модуля PC МКС.

Модель ПРЭ относится к классу дискретных моде�
лей. Как отмечалось, среда разработки моделей ТРИО
поддерживает моделирование дискретных систем на
событийном уровне.

При использовании схемы событий имитационная
модель состоит из описания множества типов собы�
тий, происходящих в системе. Под событием понима�
ется изменение состояния системы. События проис�
ходят мгновенно. Описание типа событий включает
условие возникновения события и действия, произво�
димые в системе при возникновении данного типа со�
бытия, т.е. реакцию системы на данное событие.

Электрологическая модель ПРЭ состоит из � 2500
команд и 2000 переменных. В среде ТРИО это соот�
ветствует 2500 блокам обработки команд, представ�
ляющих собой логические функции � 10 перемен�
ных. Объем текстового файла на языке Си составля�
ет около 150 Кбайт (30 000 строк). Для сокращения
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сроков создания, а также для исключения ошибок,
облегчения отладки и внесения модификаций пред�
лагается описание модели ПРЭ в виде электронных
таблиц, являющихся исходными для автоматическо�
го заполнения блоков обработки команд, сгенериро�
ванных средствами ТРИО.

Модель имеет вид представленных здесь электрон�
ных таблиц.

Таблица команд управления (команды системы
управления бортовым комплексом, ввод и снятие не�
штатных ситуаций). Каждой команде соответствует
одна строка таблицы, в которой указываются имя ко�
манды, код команды (идентификатор) и действия по
команде. В приведенном примере действием по ко�
манде являетcя установка значения одной логиче�
ской переменной путем присваивания ей константы.
В общем случае значение логической переменной ус�
танавливается в результате вычисления логической
функции от многих переменных; кроме того, по од�
ной команде устанавливаются значения ряда логиче�
ских переменных, при этом каждая функция записы�
вается в отдельный столбец таблицы.

Таблица команд блоков ПРЭ. Число таблиц равно
числу входящих в систему блоков (распределительные
щиткипитания, блокиплавких предохранителей, бло�
ки силовой коммутации и др. – всего около 200 бло�
ков). Таблица содержитназвания органов управления,
расположенных на данном блоке, их идентификаторы
и коды команд включения�выключения.

Таблица переменных – признаков питания блоков и
элементов ПРЭ. Каждая строка таблицы содержит имя
переменной и логическую функцию, определяющую
ее в соответствиис электрологическоймодельюПРЭ.

Генерация блока обработки команд для каждой
команды, описанной в таблицах команд (управления
БС и блоков ПРЭ), осуществляется по шагам.

На первом шаге в блок заносятся действия по
команде. Для команд управления они заданы в
столбцах, начиная с третьего, а для команд блоков
ПРЭ действием по команде является присваивание
переменной команде (столбец 2 таблицы) значения
1 для включающей команды и 0 – для выключаю�
щей команды.

На втором шаге из таблицы переменных выбира�
ются строки, в которых логические функции содержат
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имена переменных, изменяемых на первом шаге, и в
блок обработкикоманд заносятсяпредложения вида
<имя переменной> := <логическая функция>.
Программа генерации блоков обработки команд

написана на языкеREXX, применяемом в среде ТРИО
для написания макросов обработки электронных таб"
лиц. Для указанного объема модели время генерации
Си"кода на компьютере с процессоромCeleron 300 со"
ставляет около 35 мин.
Данный подход обеспечивает автоматическое из"

менение всех блоков обработки команд, связанных с
изменяемым блоком электронной таблицы, и, как по"
казал опыт, позволяет сократить время разработкимо"
дели в среде ТРИО в 5–6 раз.
Преимущество описанного подхода заключается в

непосредственном использовании в качестве исход"
ных данных для моделирования (команд управления
БС и органов управления ПРЭ) базы данных [2], со"
держащей описание объекта моделирования.
Рассмотренный способ разработки исходных тек"

стов блоков обработки команд на Си для заполнения
шаблонов блоков обработки команд дискретноймоде"
ли фактически реализует поэтапное создание средств
автоматизации по принципу снизу"вверх.
Первым шагом этого процесса явилось введение в

ТРИОподдержки событийного моделирования. Завер"
шающим шагом в автоматизации разработки дискрет"

ных моделей явится создание программных средств
формирования остальных элементов электронных таб"
лиц – логических функций, определяющих значения
логических переменных модели на основе исходного
описания логики функционирования объекта модели"
рования в виде электрологических схем.
Предложенные средства автоматизации имеют

гибкую структуру, состоящую из независимых компо"
нентов, связанных друг с другом только информаци"
онно. В результате возможны совершенствование от"
дельных составляющих и переход на новые техноло"
гии в различных участках создания программной мо"
дели. Механизм исполнительной оболочки может ос"
таться неизменным, меняться могут только средства
формирования базы данных модели.
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îïðåäåëåíèþ îáëèêà ïèëîòèðóåìîãî òðàíñïîðòíîãî êîðàáëÿ íîâîãî ïîêîëåíèÿ, ðàññìîòðåíû ðàçëè÷íûå ôîðìû âîçâðà-
ùàåìîãî àïïàðàòà. Â ÷àñòíîñòè, îöåíåíû õàðàêòåðèñòèêè êîðàáëåé, èìåþùèõ ñåãìåíòíî-êîíè÷åñêóþ ôîðìó, à òàêæå
ñïðîåêòèðîâàííûõ ïî ñõåìàì "íåñóùèé êîðïóñ", êðûëàòîé è òðàíñôîðìèðóåìîé. "Âñå ýòè ôîðìû âîçâðàùàåìîãî àïïàðà-
òà êîðàáëÿ èìåþò ñâîè äîñòîèíñòâà è íåäîñòàòêè", – îòìåòèë Â.À. Ëîïîòà. Îí ñîîáùèë, ÷òî ðàññìàòðèâàëàñü âîçìîæ-
íîñòü ïîëåòà ýêèïàæà ÷èñëåííîñòüþ øåñòü ÷åëîâåê, à òàêæå ðàñøèðåíèå ôóíêöèé êîðàáëÿ ïî äîñòàâêå è âîçâðàùåíèþ
ãðóçîâ, îáåñïå÷åíèþ âûñîêîòî÷íîé ïîñàäêè íà òåððèòîðèè Ðîññèéñêîé Ôåäåðàöèè, âûïîëíåíèþ íå òîëüêî îêîëîçåìíûõ
ïîëåòîâ, íî è äàëüíèõ êîñìè÷åñêèõ. Êðîìå íîâûõ òåõíè÷åñêèõ òðåáîâàíèé ê êîðàáëþ áûëè âûñòàâëåíû è ýêîíîìè÷åñêèå
òðåáîâàíèÿ. Ïðåäïîëàãàåòñÿ îáåñïå÷èòü âîçìîæíîñòü ìíîãîïëàíîâîé ýêñïëóàòàöèè êîðàáëÿ, â ñâÿçè ñ ÷åì îí äîëæåí
áûòü áîëåå ýôôåêòèâíûì, ÷åì êîðàáëè "Ñîþç ÒÌÀ".

Â.À. Ëîïîòà ñîîáùèë, ÷òî Ðîñêîñìîñ îáúÿâèë êîíêóðñ íà ðàçðàáîòêó êîðàáëÿ. Ïî åãî ðåçóëüòàòàì ìîæíî áóäåò ïðè-
ñòóïèòü ê ýñêèçíîìó ïðîåêòèðîâàíèþ. Ôèíàíñèðîâàíèå ðàáîò Ðîñêîñìîñîì ïî ñîçäàíèþ ïèëîòèðóåìîãî òðàíñïîðòíîãî
êîðàáëÿ íîâîãî ïîêîëåíèÿ ïðåäïîëàãàåòñÿ â òðåáóåìîì îáúåìå. Îäíàêî ïîòðåáóþòñÿ ãðîìàäíûå óñèëèÿ âñåé êîîïåðà-
öèè ïðåäïðèÿòèé è îðãàíèçàöèé-ñîèñïîëíèòåëåé, ÷òîáû ïðè íàëè÷èè ôèíàíñèðîâàíèÿ óëîæèòüñÿ â íàìå÷åííûå ñðîêè.
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Îñîáåííîñòè íàçåìíîé ïîäãîòîâêè
îïåðàòîðà êîìàíäíîãî ïóíêòà ïî
óïðàâëåíèþ ïðèìåíåíèåì ÁËÀ

Î.Ñ. Òèòêîâ

Использование наземных комплексов отработки систем БЛА и тренажеров для
подготовки операторов командного пункта по управлению применением БЛА

Внастоящее время существуюти реализуются два подхода в подготовке оператора
командного пункта (КП) по управлению применением БЛА с использованием
наземных комплексов отработки систем БЛА и тренажеров [1].

Первый подход основан на традиционном представлении решений задач удаленно%
го управления летательным аппаратом с КП, при котором используются дисплейные
графические технологии с диалоговым интерфейсом, обеспечивающим работу с раз%
личного вида информацией, получаемой как с борта беспилотника, так и от внешних
источников с целью информационной поддержки операции.Подобный подход хоро%
шо отработан применительно к дистанционно пилотируемым летательным аппара%
там (ЛА) прежних поколений, и его успешность во многом зависит от уровня
автоматизациирабочихпроцессови степени совместимостичеловека с дисплеемКП.
Принципиально комплекс отработки, построенный на основе такого подхода, не

содержит особых отличий от традиционных многофункциональных летных тренаже%
ров, характеризуется достаточнопростойи доступной технологиейреализациииссле%
дуемых режимов, но имеет очевидные ограничения, связанные с невозможностью
обеспечить психофизиологическую адекватность условий функционирования
удаленного оператора.

Второй подход основан на принципе обеспечениямаксимального подобия дейст%
вий оператора КП по управлению БЛА действиям "летчика" этого летательного ап%
парата. Если при первом подходе оператор явно находится вне кабины и управляет
БЛАне из кабины, а сКП, то при данномподходе оператор управляет БЛА, находясь
на рабочем месте на КП, но при этом как бы присутствуя в его кабине. Последнее
обстоятельство требует иных подходов в подготовке и тренировке такого специфи%
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чески удаленного оператора. Они связаны с необхо�
димостьюформирования адекватного образа полета с
применением технологий, которые успешно исполь�
зуются в наземных комплексах отработки и тренаже�
рах с макетами кабин ЛА на подвижном основании.
Размещение макета кабины на подвижном основа�
нии позволяет воспроизводить в наземных условиях
воздействие на оператора непрерывно изменяющих�
ся в полете действующих сил и моментов, вызываю�
щих акцелерационные ощущения у человека, кото�
рые по интенсивности и времени проявления будут
достаточно близкими к ощущениям в реальном
полете.

Помимо технологического подобия условий поле�
та и наземного эксперимента, тренажер с помощью
подвижной кабины и системы визуализации спосо�
бен эмулировать психологические аспекты деятель�
ности оператора, способствующие формированию
образа полета при подключении механизма преобра�
зования физического содержания воздействующих
на оператора физических факторов полета в пуско�
вой стимул целенаправленного двигательного акта,
учитывающего в том числе и прогноз ситуации.

Обеспечение подобия по психофизиологическому
критерию требует учета закономерностей в функцио�
нировании соответствующих анализаторов организ�
ма человека, их пороговой чувствительности и разли�
чия чувствительности в полете и в условиях наземно�
го эксперимента. Здесь следует обратить внимание на
то, что акцелерационные воздействия от осевых пе�
регрузок и угловых ускорений воспринимаются с
наибольшей скоростью, что определяет их домини�
рующую роль в формировании представления о теку�
щей ситуации [2].

Очевидно, что от степени адекватности выработан�
ного на земле "чувства БЛА" реальному будет зависеть
успешность функционирования оператора в процессе
выполнения реального полетного задания.

Можно говорить, что с точки зрения обеспечения
психофизиологического подобия второй подход
(оператор вместе с кабиной БЛА) имеет явное пре�
имущество и обеспечивает более эффективную под�
готовку оператора. Однако наличие подвижной каби�
ны удорожает разработку и обслуживание экспери�
мента.

Комплекс с подвижной кабиной может быть ис�
пользован также и по прямому назначению при на�
земной отработке тяжелых БЛА, когда на начальной
стадии работы будут использоваться пилотируемые
варианты БЛА, как это предполагается в случае БЛА
"Скат", разработанного РСК "МиГ" [4]. Кроме того,
разработчики предлагают БЛА двойного использова�

ния в беспилотном и пилотируемом вариантах поже�
ланию заказчика. Примером является российский
"Иркут�850" [5] и ряд изделий Израиля.

Рабочее место оператора наземного комплекса
независимо от его типа по составу и приборному ос�
нащению аналогично рабочему месту оператора КП.
Оно включает информационно�управляющее поле
(многофункциональные электронные индикаторы
(МФИ), многофункциональные экранные пульты
управления (МФПУ), рукоятки управления, сервис�
ная аппаратура), систему визуализации закабинного
пространства, развитое математическое (программ�
ное) обеспечение (МО). Последнее позволяет эму�
лировать рабочие режимы бортовых датчиков БЛА,
его навигационной системы и автопилота, а также
работу двигателей, системы энергоснабжения и др.

МО содержит динамические модели БЛА, его дви�
гательной установки, элементов полезной нагрузки и
т.п. Оно обеспечивает автоматические режимы поле�
та и полеты при непосредственном участии операто�
ра и позволяет эмулировать особые ситуации и слу�
чаи в полете, связанные, например, с воздействиями
атмосферной турбулентности и влиянием случайных
сдвигов ветра при заходе на посадку и др. Кроме того,
МО позволяет обеспечить динамику подвижной ка�
бины, учитывающую особенности реакций организ�
ма человека на акцелерационные воздействия, что
позволяет получать режимы, в которых воспроизво�
дится психофизиологическое подобие наземного
эксперимента реальному полету. МО системы визуа�
лизации в режиме "синтезированные изображе�
ния+виртуальная реальность" обеспечивает высокое
качество "картины" закабинного пространства.

Принцип функционирования акцелерационного
анализатора человека (ампулярного отдела вестибу�
лярного аппарата) позволяет, с определенными допу�
щениями, использовать для его описания классиче�
скую математическую модель маятника, правомер�
ность применения которой подтверждается извест�
ным фактором: интенсивность сигнала, поступаю�
щего на вестибулярную веточку нерва, пропорцио�
нальна скорости смещения купулы по сенсорному
основанию. Маятниковая модель позволяет "рассчи�
тать" ощущения процесса, если будет задана его ха�
рактеристика, например угловая скорость �=�(t).
Она позволяет также подобрать процесс �'=�'(t) в ус�
ловиях наземного эксперимента, при котором обес�
печивается совпадение интенсивностей акцелераци�
онных ощущений, характерных для реального полета
и эксперимента. Очевидно, когда чувствительность
анализатора в полете и чувствительность в условиях
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наземного эксперимента одинаковы, при моделиро�
вании требуется выполнение условия �'(t)=�(t), при
котором обеспечивается полное совпадение всех па�
раметров движения в полете и на земле.
Сравнение уровней пороговой чувствительности

вестибулярного аппарата человека в условиях назем�
ного эксперимента и в полете показала существенное
их различие: уровень чувствительности в полете, как
правило, в 2–3 раза ниже чувствительности на земле
(исчерпывающего объяснения этому феномену еще
не получено). Из�за этих различий характер движе�
ний кабины �'=�'(t) будет отличаться от характера
движений ЛА �=�(t). Например, угловые смещения
кабины будут меньше смещений ЛА. Это условие
обеспечивается при соответствующем синтезе управ�
лений приводами подвижного механизма кабины,
основанном на трансформации сигналов управления
по угловой скорости, выдаваемых математической
моделью динамики движения ЛА [3].
Возможный вариант организации рабочего места

оператораКПпредставленна рисунке [5], где показаны
информационно�управляющее поле, органы управле�
ния, широкоугольная система визуализации закабин�
ного пространства.
Наземные комплексы подготовки и тренировки

операторов КП по управлению применением БЛА по�
зволяют решать круг проблем, обеспечивающих:
начальные навыки управления применением БЛА

приштатном режиме работы бортовых систем и обору�
дованиякак впростых, такив сложныхметеоусловиях;
выполнение полетов по показаниям приборов ка�

бины БЛА, транслируемым в реальном масштабе вре�
мени на мониторах КП;
ведение визуальной ориентировки;

действия оператора КП по локализации возник�
ших отказов бортовых систем и оборудования БЛА;
навыки по управлению полетом БЛА с решением

обзорных и навигационных задач при полетах по мар�
шруту и заходах на посадку по�самолетному;
навыки в работе с обзорными системами БЛА и с

системой передачи данных;
выполнение полетного задания;
непосредственную предполетную подготовку;
восстановление утерянных навыков.
Кроме того, в методическом плане может быть

обеспечена отработка режимов применения БЛА с
разной степенью автоматизации процессов управле�
ния и обработки собранной информации.

Модель оценки адекватности образа полета

Ощущение образа реального полета может быть
представлено в виде вектора, отображающего состоя�
ние летчика, находящегося под действиемфизических
факторов полета (ФФП),

Z W W x0

î

à.ñ a� [ ( )], (1)

гдеWà.ñ [ ]� –оператор афферентного синтеза образа по�
лета; W хà ( ) – оператор чувственного анализатора;
x x xn� ( ,..., )1 – вектор реальных факторов полета хi

( , ),i n�1 воздействующих на организм человека.

Ощущения образа полета, сформированногона на�
земном комплексе при эмуляциях ФФП, также пред�
ставляются в виде аналогичного вектора, отражающе�
го состояние летчика под воздействием эффекта эму�
ляции ФФП:

Z W W x0

ý

à.ñ a� [ ( )],( )1 (2)

где х х xn
( ) ( ) ( )( ,..., )1

1

1 1
� – вектор факторов "полета"

x j kj ( , )�1 при эмуляциях ФФП.

Любая, даже самая эффективная эмуляция имеет
принципиальные ограничения, связанные с воспро�
изведением полного спектра ФФП не только по типу
действующих в реальном полете, но и по каналам воз�
действия на организм человека, из�за чего нельзя
обеспечить полную адекватность ощущений реально�
го полета и эмулированных на наземном комплексе.
В этом случае имеет смысл задача минимизации нор�
мы разности ощущений Z 0

ý и Z 0
o:

min min [ ( )] [ ( )] ,( )Z Z W W x W W x0

ý

0

î

à.ñ a à.ñ a� � �
1 (3)
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по результатам решения которой можно судить об эф�
фективности (в смысле формирования образа полета)
наземной отработки.
Формализованный синтез представленной задачи,

вообще говоря, возможен, если известны операторы
ощущенийWа и афферентного синтезаWà.ñ или общий
операторW Wà.ñ à[ ( )],� связывающий ощущения челове�
ка с ФФП в качестве раздражителя [2, 3].
В состав ФФП входят факторы непосредственного

воздействия на организм человека (неинструменталь�
ные воздействия – перегрузки, шум, вибрации и др.) и
факторы, поддающиеся "инструментовке" средствами
индикации и оказывающие воздействие на летчика че�
рез систему обобщающей информации (факторы инст�
рументального воздействия). Между этими факторами
существует определенное соотношение, отображаю�
щее, во�первых, соответствие фактора его образу в соз�
наниичеловекаи, во�вторых, взаимное влияниефакто�
ров, выражаемое степенью изменчивости данного фак�
тора под воздействием других факторов.
В авиационной эргономике имеются достаточно

достоверные данные по составу и числу факторов ин�
струментального и неинструментального воздейст�
вия, а также по оценкам "затрат" i�го фактора на фор�
мирование j�го фактора, например таких, как пере�
грузка, воздействующая на скелетно�мышечную сис�
тему человека, системукровообращения, зрениеи т.д.
Вектор х факторов полета, действующих на орга�

низм летчика, может быть представлен как

x Ax y� � , (4)

где А– матрица коэффициентов a x xij ij i� ,представ�
ляющих собой доли затрат неинструментального фак�
тора i на формирование неинструментального факто�
ра j (за счет перекрестных связей в системе анализато�
ров человека); y y yn� ( ,..., )1 – вектор�столбец факто�
ров инструментального воздействия.
Уравнение (4) отображает соотношение факторов

инструментального и неинструментального воздейст�
вия, соответствующее образу полета, сформированно�
му у летчика. Решением уравнения (4) будет

X E A y� �
�( ) ,1

где ( )E A�
�1 – обратная матрица; Е – единичная мат�

рица. Уравнение (1) преобразуется в форму

Z W W x y0

î

à.ñ a� [ ( , )].

Эмуляция, по определению, предполагает создание
условий, когда продукционные факторы "полета" мак�

симально приближены к реальным факторам. Однако
из�за очевидныхограничений возможностейназемных
комплексов не может быть достигнуто полного соот�
ветствия этих факторов. Эти ограничения касаются в
основном факторов, оказывающих неинструменталь�
ное воздействие, так как инструментальная составляю�
щая воздействия ФФП может быть воспроизведена
практически в полном объеме средствами информаци�
онно�управляющего поля подвижной кабины в составе
наземного комплекса. Данные обстоятельства приво�
дят к определенным сдвигам в структуре факторов воз�
действия, влияние которых при формировании адек�
ватного образа полета и будет определять степень раз�
личия реального и эмульгированного образов полета.
Применительно к наземному эксперименту с ис�

пользованием эмуляции положим, что:
x x x i nn
( ) ( ) ( )( ,..., ); , ,1

1

1 1 1� � – вектор факторов поле�

та, воздействующих на человека;
x x x i m n mn
( ) ( ) ( )( ,..., ); , ;2

1

2 2 1� � � – вектор факторов

полета, продуцируемых средствами эмуляции;
y ( )1 – вектор факторов инструментального воздей�

ствия;
y ( )2 – вектор факторов, не воспроизводимых сред�

ствами эмуляции наземного комплекса;
А ( )12 – матрица коэффициентов эффективности

средств эмуляции при продуцировании факторов по�
лета х(2) (эффективность эмуляции);

А ( )21 – матрица коэффициентов интенсивности
проявления факторов полета в образе полета при эму�
ляциях (интенсивность эмуляции).
Тогда модельфакторов инструментального и неин�

струментального воздействий для эмуляций может
быть представлена как

x A x A x y

x A x y

( ) ( ) ( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( ) ( )

;

.

1 1 12 2 1

2 21 1 2

� � �

� �

(5)

Модель (5) отражает соотношение инструменталь�
ных и неинструментальных воздействий при приведе�
нии образа полета, сформированного методом эмуля�
ции, в соответствие реальному образу. Решением для
нее будет

x x x

x A x y

( )

( ) ( ) ( ) ( )

;

( ),

1

2 21 1 21

� �

� �

�

�

где х – решение для исходной модели (4);
�x E A A x A E A A� � � � �

� �( ) ; (( ) ).( ) ( ) ( ) ( )1 12 2 21 1 121�

Здесь �х характеризует сдвиги в структуре воздейст�
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вующих факторов относительно факторов реального
полета, что, как отмечалось выше, определяет не
только качественную сторону в различиях образов
полета – реального и эмулированного, но и может
служить степеньюразличий ощущений реального по�
лета и "полета" на земле. Тогда уравнение (2) модифи�
цируется в форму

Z W W x x y x0

ý

à.ñ à� [ ( , , , )].( ) ( ) ( )1 2 1
�

Частные случаи модели (5):
1. Число факторов полета, не поддающихся про�

дуцированию при эмуляциях, составляет фиксиро�
ванную долю от общего числа воздействующих
факторов.

2.Интенсивностьпроявленияфакторов полета при
эмуляциях пропорциональна факторам полета
x x( ) ( ), .1 2

Случай 1
Этому случаю соответствует условие

x x y( ) ( ) ( )
�( ),2 2 2

� �� (6)

где �� – диагональная матрица коэффициентов
� �ij ij i j m( , ; , , ),0 10 1� � � характеризующих эффектив�

ность эмуляции.
С учетом (6) модель (5) принимает вид

x A x A x y

x A x

( ) ( ) ( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( )

;

� ,

1 1 12 2 1

2 21 1

� � �

� �

(7)

откуда, в частности,

x E A y( ) ( )( ) ,1 1 1
� �

� �

где A �–модифицированнаяматрица коэффициентов,
отражающих влияние факторов неинструментального
воздействия: A A A A�

� �
( ) ( )

� .12 21
� Слагаемое A A( ) ( )

�

12 21
�

не только определяет отличие матрицы А � от исход�
ной матрицы A a aij ij( ),� 	 �

� но и выражает отмечен�
ные выше структурные сдвиги вфеномене восприятия
человека в результате воздействия неинструменталь�
ных факторов при переходе к их эмуляции.

Если все коэффициенты � ij �const , то модель (7)
может быть представлена в более простом виде

x E A A y

x A E A A

( ) ( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( ) (

( ) ;

(

1 12 21 1 1

2 21 12 2

� �

� �

�
�

� �
1 1 2) ( )) .� y

Случай 2
В этом случае при одинаковой интенсивности vi

проявления факторов полета и одинаковой эффек�
тивности ui средств эмуляции любого продуцируемо�
го фактора полета матрицы А(12) и А(21) вырождаются
соответственно в вектор�строку v v vn� ( ,..., )1 и век�
тор�столбец u u um� ( ,..., ).1

Тогда модель (7) представляется как

x A x u x y

x v x y

( ) ( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( )

;

,

1 1 2 1

2 1 2

� � �

� �

и решением для нее будет

x x x

x v x y

( )

( ) ( ) ( )

;

( ),

1

2 1 21

� �

� �

�




где �x E A u v x y

v E A u

� � �

� � �

�

�

( ) [ ( ) ];

( ) .

( ) ( )1 1 2

11







Решение для моделей подобного рода так или ина�
че связано с определением обратных матриц

( ) ( ) det( ),E A E A E Aij� � � �
�1

где ( )E A ij� – матрица алгебраических дополнений к
элементу номера ij; det( )E A� – определитель матри�
цы ( ).E A�

Решение модели возможно, если матрица ( )Е А�

невырожденная, и необходимым условием получения
решения будет условие det( ) ,E A� 	 0 что, очевидно,
зависит от параметров исходной матрицы А.

Разложение обратной матрицы ( )Е А�
�1 в виде

суммы матричного ряда: ( ) ...Е А Е А А� � � � �
�1 1 2

... ; ,� � �А nn до выполнения условия A s ns
� �0 ( )

позволяет провести оценку числа факторов k s� �1,
между которыми существуют обратные связи, влияю�
щие на формирование образа полета.

Очевидно, что неучет каких�либо обратных связей
или пренебрежение ими приводит к появлению оши�
бок. В этом случае можно говорить о чувствительно�
сти модели к изменению ее исходной матрицы до
уровня А �.

С учетом изложенного задача минимизации нормы
разности ощущений (3) запишется в виде

min

min [ ( , , , )]

,

( ) ( ) ( )

x y
Z Z

W W x x y x W

0

ý

0

o

à.ñ à à.ñ

� �

� �
1 2 1

� [ ( , )] .W x yà

(8)
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Необходимо отметить, что задача минимизации
различий ощущений физических факторов полета ха�
рактерна для наземных комплексов отработки и трена�
жеров, в которых требуются адекватные системы ими�
тациии (или) эмуляцииобстановкииобстоятельств ре�
ального полета.

Таким образом, рассмотренная математическая
модель позволяет оценивать соотношение факторов
инструментального и неинструментального воздейст�
вий и их роли в формировании образа полета у опера�
тора. Полезность подобной модели состоит в том, что
в ней отражены особенности формирования образа
полета с учетом сдвигов в структуре факторов воздей�
ствия, возникающих при эмуляции, на основании
чего можно получить оценки степени адекватности

образа полета, сформированного на наземном
комплексе обработки, образу реального полета.
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ÍÎÂÅÉØÈÉ ÐÎÑÑÈÉÑÊÈÉ ÈÑÒÐÅÁÈÒÅËÜ Ñó-35 ÑÎÂÅÐØÈË Â ÕÎÄÅ
ËÅÒÍÛÕ ÈÑÏÛÒÀÍÈÉ ÑÎÒÛÉ ÂÛËÅÒ

Ìíîãîôóíêöèîíàëüíûé èñòðåáèòåëü Ñó-35 ñîâåðøèë ñîòûé âûëåò, â õîäå êîòîðîãî ïðîâîäèëèñü çàâåðøàþùèå èñ-
ïûòàíèÿ ñèñòåìû óïðàâëåíèÿ ïîëåòîì, ñîîáùàåò ïðåññ-ñëóæáà êîìïàíèè "Ñóõîé". "Âñå ñèñòåìû ñàìîëåòà ðàáîòàëè â
øòàòíîì ðåæèìå", – ãîâîðèòñÿ â ñîîáùåíèè.

Ïî èíôîðìàöèè ÀÕÊ "Ñóõîé", âî âòîðîì êâàðòàëå 2009 ã. ïëàíèðóåòñÿ ïîäêëþ÷èòü ê ëåòíûì èñïûòàíèÿì åùå îäèí
ñàìîëåò è äîâåñòè ÷èñëî ïîëåòîâ íà òðåõ èñòðåáèòåëÿõ äî 150–160. Â ýòîì ãîäó ïðåäïîëàãàåòñÿ çàâåðøèòü ñòàòè÷åñêèå
èñïûòàíèÿ è íà÷àòü îòðàáîòêó ðåæèìà ñâåðõìàíåâðåííîñòè.

Ê ëåòíûì èñïûòàíèÿì èñòðåáèòåëÿ Ñó-35 êîìïàíèÿ "Ñóõîé" ïðèñòóïèëà â ôåâðàëå 2008 ã. Ïåðâûé âûëåò ñîñòîÿëñÿ
íà àýðîäðîìå Ëåòíî-èññëåäîâàòåëüñêîãî èíñòèòóòà èì. Ì.Ì. Ãðîìîâà â ïîäìîñêîâíîì Æóêîâñêîì. Â îêòÿáðå 2008 ã. â
Êîìñîìîëüñêå-íà-Àìóðå ïîäíÿëñÿ â âîçäóõ âòîðîé ñàìîëåò. Â òå÷åíèå ãîäà áûëè çàâåðøåíû ñòàòè÷åñêèå èñïûòàíèÿ
îïûòíîãî îáðàçöà â ÷àñòè äîñòèæåíèÿ ïðåäåëüíûõ ðåæèìîâ ïðè ïîäòâåðæäåíèè ëåòíûõ õàðàêòåðèñòèê. Âî âðåìÿ èñïû-
òàíèé áûëè òàêæå ïîäòâåðæäåíû õàðàêòåðèñòèêè óñòîé÷èâîñòè, ïðîâåäåíà îòðàáîòêà êîìïëåêñíîé ñèñòåìû óïðàâëå-
íèÿ, ñàìîëåòíûõ ñèñòåì è íàâèãàöèîííîãî îáîðóäîâàíèÿ. "Õîä âûïîëíåíèÿ ïðîãðàììû èñïûòàíèé Ñó-35 ïîäòâåðæäàåò
ðàíåå îáúÿâëåííûå ñðîêè íà÷àëà åãî ñåðèéíûõ ïîñòàâîê ðîññèéñêèì è çàðóáåæíûì çàêàç÷èêàì – â 2011 ã.", – ãîâîðèòñÿ
â ñîîáùåíèè.

Ïî îöåíêå ýêñïåðòîâ, ïîñòóïëåíèå èñòðåáèòåëÿ Ñó-35 íà âîîðóæåíèå ðîññèéñêèõ ÂÂÑ áóäåò ñïîñîáñòâîâàòü óêðåï-
ëåíèþ îáîðîíîñïîñîáíîñòè ñòðàíû, à òàêæå ïîçâîëèò êîìïàíèè "Ñóõîé" ñîõðàíèòü êîíêóðåíòîñïîñîáíîñòü äî âûõîäà íà
ðûíîê èñòðåáèòåëÿ ïÿòîãî ïîêîëåíèÿ. Ñó-35 ïëàíèðóåòñÿ ïîñòàâëÿòü â ñòðàíû Þãî-Âîñòî÷íîé Àçèè, Àôðèêè, Áëèæíåãî
Âîñòîêà è Þæíîé Àìåðèêè.

Ñó-35 – ãëóáîêî ìîäåðíèçèðîâàííûé ñâåðõìàíåâðåííûé ìíîãîôóíêöèîíàëüíûé èñòðåáèòåëü ïîêîëåíèÿ "4++". Â íåì
èñïîëüçîâàíû òåõíîëîãèè ïÿòîãî ïîêîëåíèÿ, îáåñïå÷èâàþùèå ïðåâîñõîäñòâî íàä èñòðåáèòåëÿìè àíàëîãè÷íîãî êëàññà.
Îòëè÷èòåëüíûìè îñîáåííîñòÿìè ñàìîëåòà ÿâëÿþòñÿ íîâûé êîìïëåêñ àâèîíèêè íà îñíîâå öèôðîâîé èíôîðìàöèîí-
íî-óïðàâëÿþùåé ñèñòåìû, èíòåãðèðóþùåé ñèñòåìû áîðòîâîãî îáîðóäîâàíèÿ, íîâàÿ ðàäèîëîêàöèîííàÿ ñòàíöèÿ ñ ôàçè-
ðîâàííîé àíòåííîé ðåøåòêîé ñ áîëüøîé äàëüíîñòüþ îáíàðóæåíèÿ âîçäóøíûõ öåëåé ñ óâåëè÷åííûì ÷èñëîì îäíîâðå-
ìåííî ñîïðîâîæäàåìûõ è îáñòðåëèâàåìûõ öåëåé, íîâûå äâèãàòåëè ñ óâåëè÷åííîé òÿãîé è ïîâîðîòíûì âåêòîðîì òÿãè.
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Îïòèìàëüíàÿ îðãàíèçàöèÿ ïðîöåññà
ýêñïåðèìåíòàëüíîé îòðàáîòêè
ëåòàòåëüíûõ àïïàðàòîâ

Â.Â. Áóêðèí, Â.Ä. Êóðååâ, Þ.Â. Âëàñîâ, Ñ.Â. Ãàâðèëåíêî

В целях подтверждения характеристик перспективных летательных аппаратов
(ЛА) в соответствии с требованиями руководящих документов [2] создается сис�
тема их экспериментальной отработки (СЭО).

В процессе испытаний СЭО ЛА может находиться в одном из состояний Si, пред�
ставленных на рисунке, или в процессе перехода из одного состояния в другое, опре�
деляемое дугами qij (см. таблицу).

При этом S1 – работоспособное состояниеСЭОЛА, позволяющее применять ее по
целевому назначению; S2 – диагностирование СЭО ЛА; S3 – неработоспособное со�
стояние СЭО ЛА, не позволяющее применять ее по целевому назначению; S4 – вос�
становление готовности СЭО к проведению испытаний ЛА.

Очевидно, что без принятия специальных организационно�технических мер СЭО
ЛА функционирует не в оптимальном режиме.

Выберем в качестве критерия оптимальности функционирования СЭО ЛА мини�
мум затрат при обеспечении требуемого уровня готовности системыкцелевому приме�
нению.

Полные затраты С� на функ�
ционирование СЭО ЛА могут
быть определены как сумма за�
трат на пребывание СЭО ЛА во
всех состояниях Si:

C C i
i

� �

�

� ,
1

4

(1)

где Сi – средние затраты на пре�
бывание СЭО ЛА в i�м состоя�
нии.
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Граф состояний системы экспериментальной отработки ЛА



В работе [1] показано, что средние затраты на пребы�
вание СЭО ЛА в i�м состоянии пропорциональны вре�
мени ее нахождения в этом состоянии:

C C ti i i� 0 , (2)

где С0i – средние расходы в единицу времени нахожде�
ния СЭО ЛА в i�м состоянии.

В соответствие с графом состояний СЭО ЛА опре�
делим средние затраты на пребывание СЭО ЛА в i�м
состоянии:

C C t C C xt C C yt C C t1 01 1 2 02 1 3 03 1 4 04 1� � � �; ; ; , (3)

где С0i – средние нормативные затраты в единицу вре�
мени нахождения СЭО ЛА в i�м состоянии; x, y, z – ко�
эффициенты пропорциональности, характеризующие
время пребывания СЭО ЛА в i�м состоянии в долях от
t1 – времени пребывания СЭО ЛА в исправном состоя�
нии.

Средние нормативные расходы в единицу времени
нахождения СЭО ЛА в i�м состоянии С0i определим
следующим образом:

C C C C C C C C C02 01 02 03 01 03 04 01 04� � � � � �� � �; ; , (4)

где � � �С С С02 03 04, , – превышения средних расходов
при нахождении СЭО ЛА в i�м состоянии по сравне�
нию с ее исправным состоянием.

Диапазоны изменения коэффициентов пропорцио�
нальности x, y, z определяются выражениями

x x x

y y y

z z z

í â

í â

í â

� �

� �

� �

;

;

.

(5)

В выражениях (5) индексы коэффициентов про�
порциональности означают их нижние и верхние
пределы изменения.

Диапазоны изменения коэффициентов пропор�
циональности определяются полученными при отра�
ботке ЛА статистическими данными.

В работе [1] предложено для определения полных
затрат на функционирование СЭО ЛА использовать
модифицированное выражение (1):

С C t
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i i
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i i
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1 1 � � �� � �2 2 3 3 4 4t t t
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(6)

где � i – вероятность пребывания СЭО ЛА в i�м состоя�
нии; ti – среднее время пребывания СЭО ЛА в i�м со�
стоянии.

С учетом выражений (3) выражение (6) может быть
записано в виде

С
С xC yC zC t
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(7)

Для определения неизвестных параметров в выра�
жении (7) применим аппарат теории полумарковских
процессов [1]. При этом вероятность �i пребывания
СЭО ЛА в i�м состоянии определяется путем решения
системы уравнений:

� �

�

i j
j E

n

j i

i
i

n

p�

�

�

�

�

�

;

,
1

1

(8)

где pij – вероятность перехода СЭО ЛА из i�го состоя�
ния в j�е.

Система (8) состоит из n+1 уравнений и содержит n
неизвестных. Поэтому для определения всех �i одно из
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Физический смысл дуг графа состояний СЭО ЛА

Индекс Состояние СЭО ЛА

q12
Переход из состояния готовности к проведению
испытаний ЛА в состояние диагностики СЭО

q13

Переход из состояния готовности к проведению
испытаний ЛА в неработоспособное состояние
СЭО

q21
Переход из состояния диагностики СЭО в ее
работоспособное состояние

q23
Переход из состояния диагностики СЭО в ее
неработоспособное состояние

q34

Переход из неработоспособного состояния СЭО в
состояние восстановления ее готовности к
проведению испытаний ЛА

q41

Переход из состояния восстановления СЭО в
состояние ее готовности к проведению испытаний
ЛА

q42
Переход из состояния восстановления СЭО в
состояние ее диагностирования



уравнений (кроме последнего) из рассмотрения
исключается.

С учетом (8) получим зависимости для определе�
ния значений �i:
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(9)

Исключим из рассмотрения второе уравнение сис�
темы (9). Заметим, что р34 = 1 в силу единственности
перехода. Путем несложных преобразований получим
выражения для определения значений �i:
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Вероятность перехода СЭО ЛА из i�го состояния в
j�е определяются выражением [1]

p Q t dQ tij ik ij
k j

t

� �

�

�� [ ( )] ( ),1
0

(13)

где Qik (Qij) – функции распределения времени пребы�
вания СЭО ЛА в i�м состоянии до перехода в k�е (j�е)
состояние.

Для СЭО ЛА распределение времени ее пребыва�
ния в i�м состоянии до перехода в k�е (j�е) состояние
осуществляется:

для дуг q12, q13, q21 и q23 – по экспоненциальному за�
кону

Q tij
tji( ) ;� �

�1 e
� (14)

для дуг q34, q41 и q42 – по закону Эрланга

Q t t t
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Используя (14) и (15), по выражению (13) опреде�
лим значения вероятностей перехода СЭО ЛА из i�го
состояния в j�е:
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Среднее время пребывания СЭО ЛА в i�м состоя�
нии определяется выражением [1]
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С учетом (14) и (15) получим
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Зависимости (7) – (18) используем для решения за�
дачи оптимизации процесса функционирования СЭО
ЛА, которая заключается в определении таких значе�
ний его параметров, при которых полные затраты на
функционированиеСЭОЛАбудутминимальными, но
при этом коэффициент готовности СЭО ЛА к прове�
дению испытаний будет не меньше директивно
установленного.

В качестве коэффициента готовности СЭО ЛА к
проведению испытаний может быть использована ве�
роятность нахождения СЭО ЛА в работоспособном
состоянии P1, определяемая в соответствии с [1]
выражением

Р t ti i
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�� � . (19)

Другими словами, задача оптимизации процесса
функционирования СЭО ЛА формулируется следую�
щим образом: определить значения параметров x, y, z,
доставляющие минимум функционалу
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Величины �i определяются через параметры про�
цесса функционирования СЭО ЛА �i выражениями
(10)...(12) и (16).

Значительно реже на практике требуется решение
обратной задачи оптимизации, когда нужно опреде�
лить такие значения параметров x, y, z, которые при
располагаемых финансовых ресурсах позволяют дос�
тичь максимальной готовности СЭО ЛА к примене�
нию по целевому назначению.

Математическая запись этой задачи представлена
выражениями

P
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Для решения прямой и обратной задач оптимиза�
ции процесса функционирования СЭО ЛА по
формулам (20), (21) и (22), (23) разработаны компью�
терные программы, написанные на языке Фортран.
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УДК 656.7

Ôîðìèðîâàíèå òðåáîâàíèé ê äèíàìèêå
êîñìè÷åñêèõ àïïàðàòîâ äèñòàíöèîííîãî
çîíäèðîâàíèÿ Çåìëè

Ê.À. Çàíèí, Ì.Í. Õàéëîâ

В настоящее время большинство космических систем дистанционного зондиро�
вания Земли (КС ДЗЗ), в том числе и перспективных (таких как Iсonos,
QuiсkBird, OrbView�3, Eros, GeoEye�1), имеют высокий уровень пространствен�

ного разрешения получаемой ими информации (до 1 м) и высокую точность карто�
графической привязки видеоданных (до 10...25 м) (рис. 1).
Совершенствование КС ДЗЗ идет в направлении улучшения пространственной

разрешающей способности до 0,5...0,7 м (GeoEye�1, Quick Bird�2).
Одним из показателей технического совершенства КС ДЗЗ является угловая раз�

решающая способность оптической системы (ОС) �ОС. В первую очередь она зависит
от диаметра ОС DОС. Детальное пространственное разрешение современных КС ДЗЗ
достигается за счет увеличения диаметра и совершенствования схемы ОС (см.
таблицу).
Анализируя современное состояние развития КС ДЗЗ, можно выделить следую�

щие типы систем:
низкого разрешения (Спот, Лэндсат, ALOS и т.д.): �ОС > 0,5''; DОС< 0,2 м;
среднего разрешения (Eros�A, Eros�B, Orb�View): 0,5'' > �ОС > 0,3''; 0,2 м <

< DОС <0,5 м;
высокого разрешения (Iconos, Pleiades, Quick�Bird): 0,3'' > �ОС > 0,2''; 0,5 м<DОС <

<1 м;
сверхвысокого разрешения (GeoEye�1): �ОС < 0,2''; DОС > 1 м.
КСДЗЗ сОСбольшого диаметра имеют лучшее линейное разрешение на местно�

сти с большей высоты полета и, соответственно, более высокую периодичность
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наблюдения и оперативность доставки информации.
Вместе с тем применение крупногабаритных ОС тре�
бует усовершенствованных методов проектирования
и технологий изготовления прецизионных КА.

Прежде всего для реализации возможностей ОС по
угловому разрешению необходимо обеспечить требо�
вания к точностным характеристикам системы стаби�
лизации (СС) КА. В зависимости от высоты орбиты
меняются и требуемые программные значения угло�
вой скорости КА. Поэтому для формирования качест�
венного изображения СС должна обеспечивать необ�

ходимый диапазон программных значений угловой
скорости с заданной точностью стабилизации угловой
скорости КА.

Рассмотрим методику формирования требований к
динамическим и точностным характеристикам систе�
мы стабилизации КА ДЗЗ во время съемки.

Метод анализа требований к динамическим харак�
теристикам системы стабилизации КА. Угловые ско�
рости движения КА ДЗЗ во время съемки определя�
ются орбитальным построением и требованиями к
времени накопления сигнала в приемнике изобра�
жения совместно с параметрами ОС.

Исходя из требуемого соотношения сигнал�шум и
времени накопления, определяются значения номи�
нальной скорости бега Vн в фокальной плоскости и
скорости движения следа приемника по поверхности
Земли Vск, м/с:
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где tп – время экспонирования одного пикселя; �п –
размер пикселя приемника изображения; DКА –
дальность от объекта до КА в момент съемки; F –
фокусное расстояние оптической системы; Vн – но�
минальная скорость бега изображения в фокальной
плоскости; Vск – номинальная скорость движения
фокальной плоскости по поверхности Земли.

Для систем с приборами зарядовой связи времен�
ной задержки с накоплением (ПЗС ВЗН) время экспо�
нирования одного пикселя меньше, чем всего элемен�
та разрешения на количество шагов накопления в мат�
рице:
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Оценка линейного разрешения на местности различных КА

КА Диаметр
объектива, м

Размер пикселя
ПЗС, мкм

Высота
полета, км

Предельное угловое
разрешение ОС по

критерию Марешаля, ''

Разрешение на местности, м

Геометрическое
разрешение (про�

екция пикселя)

Линейное разреше�
ние (оценка)

Iconos�2 0,70 12 680 0,19 0,63 0,94

Quick Bird�2 0,60 12 450 0,22 0,49 0,73

OrbView�3 0,45 6 470 0,30 0,68 1,28

Eros�B 0,50 7 500 0,27 0,65 1,23

Pleiades 0,65 13 685 0,21 0,69 1,02

GeoEye�1 1,10 9 680 0,12 0,40 0,59

Рис. 1. Диаграмма распределения КС ДЗЗ по разрешающей способно�
сти и высоте орбиты
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где tн – время накопления сигнала, характерное для
одного элемента разрешения;

nш – количество шагов накопления в матрице ПЗС
ВЗН.

Заметим, что геометрическое разрешение опреде�
ляется выражением
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. (4)

Тогда скорость сканирования следа приемника по
поверхности Земли
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Выражение (5) имеет простой физический смысл:
за время накопления сигнала след пикселя не должен
проходить более одного элемента разрешения.

Время накопления сигнала в пикселе ПЗС, требуе�
мое для достижения соотношения сигнал�шум � ñ/ ø ,
определяется выражением [3]
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где N – относительное фокусное расстояние оптиче�
ской системы; � ñ ø –отношение сигнала кшуму; � –

квантовая эффективность ПЗС ячейки; � – рабочая
длина волны, м; Воб – яркость объекта наблюдения,
Вт�м	2 ср	1; Коб – контраст объекта; �п – размер пик�
селя, м; �об – светопропускание оптической системы
и фильтра; h = 6,626�10	34 Дж�с – постоянная План�
ка; с = 2,9979�108 м/с – скорость распространения
электромагнитного излучения.

В согласованной оптико�электронной регистри�
рующей системе наилучшее относительное фокусное
расстояние однозначно связано с размером кружка
рассеивания [1]. Для оптической системы дифракци�
онного качества наилучшее относительное отверстие
зависит от рабочей длины волны и размера пикселя и
определяется выражением [2]
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Таким образом, размер пикселя можно исключить
из формулы для времени накопления (6). В результате
время накопления для одного элемента разрешения в
согласованной оптико�электронной системе в первом
приближении зависит только от соотношения
сигнал�шум, длиныволныиквантового выходаПЗС:
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Этот факт позволяет при синтезе КС ДЗЗ в первом
приближении не учитывать зависимость времени на�
копления от размера пикселя приемника, относитель�
ного фокусного расстояния и других конструктивных
параметров ОЭК, которые на предварительных этапах
синтеза известны только приблизительно.

Определим физические величины скоростей ска�
нирования следа приемника по поверхности Земли.
Яркость объекта среднего контраста Коб = 0,2 для вы�
соты Солнца над горизонтом, равной 10
, составляет
1,5...4,9 Вт�м	2

�ср	1. Диапазон возможных скоростей
сканирования для квантовой эффективности прием�
ника, равной 0,3...0,6, показан на рис. 2.

Скорость бега изображения должна отрабатывать�
ся системой стабилизации КА с требуемой точностью.
Величина ее отклонения от номинальной должна
удовлетворять следующим условиям:
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Рис. 2. Диапазон скоростей сканирования следа приемника по поверх�
ности Земли в зависимости от геометрического разрешения для объек�
та средней контрастности Коб = 0,2 и соотношения сигнал�шум 100
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где �V – остаточное отклонение скорости бега изобра�
жения; kсм – коэффициент, определяемый влиянием
смаза на функциюпередачи модуляции (ФПМ). Обыч�
но считается, что допустимое снижениеФПМврезуль�
тате смаза изображения достигается при kñì �1 3.
Для дальнейшего исследования удобнее перейти к

угловым величинам. Скорость вращения КА вокруг
центра масс (рад/с) при сканировании по тангажу
определяется выражением
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Допустимое отклонение скорости сканирования от
номинальной определяется по формуле
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Суммарная угловая скорость движения КА равна
сумме скорости сканирования и скорости отслежива�
ния заданного района:
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Для круговой орбиты

V
R

R

R
ÊÀ

ÊÀ

Ç

2

ÊÀ

� �
� 9 81,

.

На рис. 3 Р – наблюдаемый объект на поверхности
Земли (О – центр Земли); 1�1 – линия местного гори�
зонта; DКА, м – дальность от объекта до КА; VКА, м/с –
скорость КА; Vск, м/с – скорость сканирования по по�
верхности Земли (может быть направлена как вдоль,
так и против скорости орбитального движения КА);
RКА, м – радиус орбитыКА; RЗ, м – радиус орбитыКА;
	
� – угол перенацеливания КА относительно текуще�
го радиуса�вектора; h, � – угол места КА.
Из геометрических соотношений следуют основ�

ные соотношения для углов:
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h � � �� 	 �, (15)

где � � �� �îðá ñê ;� �îðá îðá( )t t� – изменение угла в зави�
симости от времени за счет орбитального движения
КА: �ñê ñê Ç( )t V R� – изменение угла за счет сканиро�
вания.
Рассмотрим геометрию движения КА в процессе

съемки при наблюдении в надир (НКА = DКА). Основ�
ные геометрические соотношения при наблюдении
объектанаповерхностиЗемлипоказанына рис. 3 [4].
Дальность от объекта наблюдения до КА определя�

ется по теореме косинусов:

D R R R RÊÀ Ç ÊÀ

2

ÊÀ Ç� � �
2 2 cos .� (16)

Найдем требуемые угловые скорости при отслежи�
вании визирным лучом заданного объекта на поверх�

ности Земли. Угол перенацеливания КА 	 связан с

центральным углом � следующей зависимостью:
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Графики угловых скорости и ускорения перенаце�
ливания КА во время съемки приведены на рис. 4.
Анализ этих зависимостей показывает, что требуемая
скорость сканирования и модуль углового ускорения
существенновозрастаютприпониженииорбитыКА.
Рассмотрим влияние угловой скорости � 	ÊÀ � d dt

и углового ускорения � 	ÊÀ � d dt2 2 на требования к
точности стабилизации КА.
Для анализа требований к точностям СС на этапе

синтеза КС ДЗЗ удобно использовать два частных по�
казателя, характеризующих совершенство динамиче�
ских свойств КА ДЗЗ:

k� � �� ÊÀ ( )� –отношение угловой скорости к точ�
ности ее отработки, определяющее требованияк дина�
мическому диапазону СС по угловой скорости;
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Рис. 3. Основные
геометрические
соотношения при
наблюдении объ�
екта на поверхно�
сти Земли



k� � �� ÊÀ ( )� – отношение углового ускорения к
точности отработки угловой скорости, определяющее
требования к динамическому диапазону СС по
угловому ускорению.

Максимум угловой скорости будет наблюдаться
при нулевом угле перенацеливания, когда КА при на�
блюдении объекта находится в зените. Максимальная
угловая скорость определяется выражением
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С учетом необходимой скорости сканирования
формула для угловой скорости КА имеет вид
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Учитывая выражение (4) для геометрического раз�
решения, получим требования к точности отработки
угловой скорости и динамическому диапазону по
угловой скорости КА:
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Заметим, что t Vï ÊÀ – это путь, который проходит
след пикселя по орбите КА за время накопления сиг�
нала. Для большинства КС ДЗЗ высокого разрешения

выполняется неравенство
n

k

n t V

k R
ø

ñì

ø ï ÊÀ

ñì ã

�� ,и в выраже�

нии (21) можно пренебречь слагаемым n kø ñì . Тогда
приближенное выражение для динамического
диапазона по угловой скорости будет иметь вид
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В соответствии сформулой (22) требования к дина�
мическому диапазону СС зависят только от требова�
ний к относительному смазу изображения и отноше�
ния пути, пройденного следом пикселя по орбите к
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Рис. 4. Максимальные угловая скорость (а) и угловое ускорение (б) при
сканировании объекта в зависимости от высоты орбиты



геометрическому разрешению (проекции пикселя на
местность).

Путь, который проходит след пикселя по орбите КА за
время накопления, не очень сильно зависит от высоты
орбиты, поскольку в диапазоне высот работы косми�
ческой системы наблюдения изменение орбитальной
скорости невелико. Также невелик и диапазон изменения
времени накопления. Для согласованной оптико�элек�
тронной системы он определяется яркостью наблюдае�
мого объекта и квантовым выходом приемника.

Требования к динамическому диапазону СС прямо
пропорционально зависят от пройденного следом
пикселя пути и обратно пропорционально – от гео�
метрического разрешения, т.е. чем медленнее идет
процесс накопления сигнала или выше разрешение,
тем большую точность должна обеспечивать система
стабилизации КА.

На рис. 5 приводятся требования к точности стаби�
лизации угловой скорости КА в типовых условиях на�
блюдения. На рис. 6 показан требуемый динамиче�
ский диапазон по угловой скорости в зависимости от
геометрической разрешающей способности.

Так как проекция пикселя равна произведению
дальности наблюдения (при наблюдении в надир –
высоты орбиты) на угловое разрешение, требуемый
динамический диапазон СС возрастает при улучше�
нии геометрического разрешения независимо от
высоты орбиты КА.

Таким образом, анализ тенденций развития КС
ДЗЗ показал, что совершенствование идет в направле�
нии улучшения пространственной разрешающей спо�
собности до 0,5...0,7 м. Оно осуществляется двумя
способами: понижением высоты орбиты КА и увели�
чением диаметра и совершенствования ОС. Причем
понижение орбиты КС ДЗЗ снижает ее производи�
тельность и оперативность доставки информации,
поэтому второй способ улучшения пространственного
разрешения предпочтителен.

Оба способа предъявляют повышенные требова�
ния к точностным и динамическим характеристикам
системы стабилизации КА. При понижении орбиты
КА возрастают угловые скорости и угловые ускорения
при сканировании изображения. В случае увеличения
диаметра ОС повышаются требования к точности ста�
билизации угловой скорости КА.

Показано, что основное влияние на требования к
точности стабилизации оказывает угловая разрешаю�
щая способность ОС. Для современных КА ДЗЗ высо�
кого разрешения точность стабилизации угловой ско�

рости должна быть лучше 0,0001 �/с, а динамический
диапазон по угловой скорости должен составлять не
менее 1000 раз (см. формулу (22)).

Более подробный анализ требований к динамическим
характеристикам системы стабилизации КА ДЗЗ должен
проводиться с учетом конкретного алгоритма съемки и
требований к динамике КА во время перенацеливания.

Áèáëèîãðàôè÷åñêèé ñïèñîê

1. Занин К.А. Выбор параметров оптико�электронной космиче�
ской системы наблюдения по качеству изображения // Общерос�
сийский научно�технический журнал "Полет". 2007. № 11. С. 30–37.

2. Валентюк А.Н., Предко К.Г. Оптическое изображение при
дистанционном наблюдении. Минск: Наука и техника, 1991. 421 с.

3. Цицулин А.К. Телевидение и космос. СПб.: Изд. СПбГЭТУ,

2003.

4. Балиев А.В., Макаров В.П., Москатиньев И.В., Самой�
лов С.Ю., Хайлов М.Н. Методы обработки цифровых массивов
видеоданных дистанционного зондирования Земли, обеспечи�
вающие оценку и корректировку неравномерности скорости
бега изображения в фокальной плоскости // Актуальные вопро�
сы проектирования космических систем и комплексов. Сб.
науч. трудов НПО им. С.А. Лавочкина. Вып. 6. М.: Блок�Ин�
форм�Экспресс, 2005.

37

5. 2009

Рис. 5. Требования к точности стабилизации угловой скорости КА

Рис. 6. Требова�
ния к динамиче�
скому диапазону
по угловой ско�
рости КА ДЗЗ
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Авиационные катастрофы, произошедшие за последнее время, с новой силой обо�
значили остроту проблемы повышения надежности бортовых систем воздушных
судов (ВС). Одним из основных направлений ее решения является совершенст�

вование системы технической эксплуатации ВС.
Важной частью этой системы являются стратегии технического обслуживания

(ТО). Различают стратегии ТО по наработке и ТО по состоянию.
Повысить эффективность ТО, а также надежность бортовых систем ВС можно за

счет разработки и внедрения нового вида стратегии ТО – стратегии, ориентирован�
ной на упреждающее обслуживание. Это одно из наиболее перспективных, но в то же
время малоисследованных направлений в области ТО. В последнее время ему все
большее внимание уделяют специалисты в самых разных отраслях народного
хозяйства.
Упреждающее обслуживание – это деятельность по обнаружению и коррекции

глубинных причин деградации параметров системы, которые приводят к отказу. Если
такие причины существуют в системе достаточно долго, то можно сказать, что обрат�
ный отсчет срока службы ее агрегатов уже начат. Поэтому за счет поддержания пара�
метров глубинных причин отказа в приемлемых границах может быть значительно
увеличен срок службы компонент системы.
Упреждающее обслуживание какой�либо системы возможно только в том случае,

когда решены следующие задачи:
определеныфакторы стабильности в работе этой системы,нарушения которых яв�

ляются глубинными причинами деградации ее параметров и приводят к отказу;
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разработаны методы выявления нарушения этих
факторов, т.е. определены доступные для наблюдения
диагностическиепризнаки, позволяющиеконтролиро�
вать эти факторы;
сформированы способы их коррекции.
Сложность решения этих задач является главной

причиной слабого внедрения упреждающих техноло�
гий в ТО на практике.
В настоящее время наиболее совершенной являет�

ся стратегия ТО, предполагающая реагирующий под�
ход (ТО по состоянию). Этот подход предполагает оп�
ределение факта наличия деградации параметров сис�
темы и устранение этой деградации посредством
ремонта.
Идея применения упреждающего обслуживания

заключается не в реагировании на деградацию рабо�
чих параметров системы, а в ее предупреждении за
счет выявления глубинныхпричин условий, в которых
в конечном итоге может произойти эта деградация.
Необходимо выявлять такие симптомы в целях их
дальнейшей коррекции.
Отличие упреждающего подхода к ТО от реагирую�

щего проиллюстрировано на рисунке. Пунктирная ли�
ния 1 характеризует зависимость степени развития от�
каза Z от времени эксплуатации Тэкс для упреждающего
обслуживания, а линия 2 – для реагирующего. Из гра�
фиков следует, что для упреждающего обслуживания
уровень развития отказа не зависит от времени экс�
плуатации (фактически получаем вечную эксплуата�
цию), что, безусловно, является некоторой идеализа�
цией. Кривая 2 состоит из двух чередующихся харак�
терных участков: горизонтального (отражает время ре�
монта) и наклонного (время, в течение которого дегра�
дация параметров развивается до достижения ими пре�
дельных значений). При этом время развития после�
дующих отказов до ремонта в среднем уменьшается, а
после проведения ремонта начальный уровень разви�
тия отказа уже не достигается, так как отказы одних аг�
регатов системы оказывают отрицательное влияние на
работоспособность остальных. Видно преимущество
упреждающего подхода к ТО перед реагирующим: в ча�
стности, отсутствуют периоды вынужденного простоя
объектов ТО, обусловленного ремонтом.
Таким образом, упреждающее обслуживание по�

зволяет значительно увеличить прибыль за счет сни�
жения простоев техники, количества деталей для ре�
монта, числа обслуживающего персонала и т.д. Кор�
рекция глубинных причин отказа обычно не требует
врe�менного вывода объекта из эксплуатации.
Вопросы упреждающего обслуживания актуальны

во всех отраслях промышленности. Благодаря хорошей
окупаемости технологии и методы упреждающего об�

служивания стали новой ступенью развития в сфере
технической поддержки. Об этом свидетельствуют дан�
ные независимых опросов, согласно которым средние
показатели экономии в производственной сфере, дос�
тигнутые благодаря применению упреждающего под�
хода, составляют:
рентабельность инвестиций – десятикратная;
сокращение расходовна обслуживание–25...30%;
сокращение числа аварий – 70...75 %;
уменьшение времени простоя – 35...45 %;
увеличение производительности – 20...25 %.

В связи с этим можно ожидать значительного эф�
фекта от внедрения упреждающего подхода к ТО бор�
товых систем ВС, в том числе повышения их
надежности.
Согласно статистике, 12,7 % авиационных проис�

шествий связано с отказом гидравлических систем
(ГС) ВС [1]. Причинами являются сложные условия
функционирования бортовых ГС (высокое рабочее
давление, большой расход жидкости и др.), а также
большое число силовыхмеханизмов, приводимыхими
в действие. Отказы многих из функциональных под�
системГСВС (например, электрогидравлических сис�
тем управления рулевыми поверхностями) могут
создавать предпосылки к катастрофам и авариям.
Актуальной является задача повышения надежно�

сти ГС ВС. Один из вариантов решения этой пробле�
мы связан с разработкой и внедрением на практике
методов их упреждающего обслуживания.
К сожалению, в настоящий момент область воз�

можного использования упреждающих технологий в
ТО бортовых систем ВС слабо исследована. Среди
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Зависимости уровня развития отказа Z от времени экс�
плуатации для упреждающего (1 ) и реагирующего (2 )
подходов к ТО



немногочисленных работ, посвященных этой тема�
тике, наибольший интерес представляют исследова�
ния Е.С. Фитча (США), в которых в качестве объекта
ТО рассмотрены гидравлические системы [2].

Как было отмечено выше, одной из трех задач, воз�
никающих при реализации упреждающего подхода к
ТО какой�либо системы, является определение фак�
торов стабильности в работе этой системы. В качестве
таковых для ГС Е.С. Фитч выделяет следующие
факторы:

стабильность загрязнения рабочей жидкости (РЖ)
ГС;

стабильность химических и физических свойств
жидкости;

отсутствие кавитации РЖ;
стабильность температуры жидкости;
стабильность внутренних и внешних утечекжидко�

сти;
стабильность износа компонент ГС;
стабильность прикладываемых к ним механиче�

ских нагрузок, значения которых не должны превы�
шать прочности материала компонент.

Из перечисленныхфакторов упреждающего обслу�
живания ГС только нарушения стабильности механи�
ческого нагружения компонент и стабильности внеш�
них утечек РЖмогут привести к внезапным функцио�
нальным отказам, которые сложно прогнозировать.
Нарушения остальных факторов стабильности приво�
дят к постепенным параметрическим прогнозируе�
мым отказам, которые можно распознать на ранней
стадии их развития (вовремя вносится корректировка
и не допускается их дальнейшее развитие). Это об�
стоятельство является главной предпосылкой для
использования упреждающих технологий при ТО
гидравлических систем ВС.

Следующей задачей на пути реализации упреждаю�
щего подхода к ТО ГС является определение диагно�
стических признаков, позволяющих контролировать
перечисленные факторы. В качестве таких признаков
предлагается использовать параметры частиц загряз�
нения РЖ ГС. Покажем связь между ними и
факторами стабильности в работе ГС.

Для фактора стабильности загрязнения РЖ ГС та�
кая связь очевидна, поскольку на практике в качестве
основного показателя уровня загрязнения жидкости
используется класс чистоты РЖ, определяемый в со�
ответствии с ГОСТ 17216–2001 на основе анализа
дисперсного (гранулометрического) состава частиц
загрязнения (количества частиц и их размера). Мож�
но считать, что стабильность по загрязнению в ГС
обеспечена, если дисперсный состав частиц загряз�

нения РЖ в процессе эксплуатации не превышает
уровня, соответствующего профилю допустимого за�
грязнения [4], наиболее чувствительного к загрязне�
ниям компонента ГС.

Деградация химических и физических свойств
жидкостиприводит к тому, чтоРЖтеряет способность
выполнять в должной мере возложенные на нее функ�
ции. В свою очередь это приводит к повышенному из�
носу компонент ГС, который сопровождается ростом
скорости генерирования частиц материала компонент
в жидкость. Кроме того, процесс деградации химиче�
ского состава жидкости приводит к увеличению в ней
числа частиц загрязнений в виде продуктов химиче�
ских реакций (растворимых и нерастворимых
соединений – осадок, ил, кислотные материалы).

Кавитация в ГС сопровождается сильными пульса�
циями давления, которые приводят к значительному
увеличению износа и, как следствие, росту количества
частиц загрязнения в РЖ (особенно мелкого размера).
Так, в зависимости от жесткости кавитации число час�
тиц размером менее 10 мкм увеличивается в 10 раз и
более [2].

Одним из важнейших физических свойств РЖ ГС
является ее вязкость, значение которой в значитель�
ной степени зависит от температуры.

Низкая вязкостьжидкостипри высоких температу�
рах вызывает повышенную утечку (как внутреннюю,
так и внешнюю).При высоких температурах ускоряет�
ся износ, нарушаются гидродинамические режимы
смазки, возникает тепловая блокировка, повышается
скорость окисления, а следовательно, концентрация
частиц загрязнения–продуктов окисления вРЖидр.

При низкой температуре вязкость жидкости вы�
сокая. Поэтому при попытках всасывания (затягива�
ния) жидкости во входное отверстие насоса резко па�
дает статическое давление жидкости, что приводит к
возникновению кавитации и, как следствие, к повы�
шенному износу внутренних частей насоса ГС.

Таким образом, одним из проявлений нарушения
температурной стабильности РЖ и стабильности ее
физических свойств в системе является повышенный
износ и, значит, увеличение числа частиц износа,
генерируемых компонентами ГС в РЖ.

Рост внутренних утечек является результатом разру�
шения пар трения трибомеханических агрегатов ГС,
которое сопровождается генерированием частиц изно�
са в РЖ. Так, в работе [4] приводятся данные по изме�
нению зазоров в плунжерной паре аксиально�поршне�
вого насоса НП�25. За 2000 ч эксплуатации они увели�
чиваются в среднем на 10...15 мкм. Это означает, что за
это время вследствие износа только одной такой пары в
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жидкость может генерироваться свыше 800 млн частиц
загрязнений диаметром около 5 мкм. Здесь не учитыва�
ется износ в других деталях насоса – распределитель�
ном золотнике,шаровой опоре толкателей, подшипни�
ках и т.д.
Стабильность по износу в системе существует до тех

пор, пока уровень износа не превышает допустимых
значений. Чрезмерное увеличение износа является
симптомом зарождающегося отказа. Оно становится
причиной увеличения внутренних утечек в системе и
сопровождается повышенным уровнем генерирования
частиц износа в РЖ.
Различнымвидамизносаприсуще своемаксималь�

ное значение размера частиц, генерируемых в жид�
кость [3]. Для износа подшипников качения оно со�
ставляет 5 мкм, для контактно�усталостного износа –
15 мкм, для абразивного износа – 25 мкм, для износа
вследствие кавитации – 100 мкм, для адгезии и
коррозии – 150 мкм, для задира – 1000 мкм.
Кроме того, вид износа определяет форму генери�

руемых частиц. Поэтому стабильность по износу мо�
жет быть проконтролирована посредством анализа па�
раметров частиц загрязнения РЖ.
Таким образом, потеря стабильности большинства

из перечисленных выше факторов упреждающего об�
служивания ГС приводит к разрушению материала, из
которого изготовлены ее компоненты, и, следователь�
но, к повышению скорости генерации частиц загрязне�
ния в РЖ. Поэтому параметры этих частиц могут слу�
жить искомыми диагностическими признаками, при
помощи которых можно выявить нарушения факторов
стабильности в работе ГС.
Основными параметрами частиц загрязнения явля�

ются размер, концентрация, материал, форма, дис�
персный (гранулометрический) состав и массовая кон�
центрация (отношение массы загрязнителя к массе
РЖ).Они в разной степени отражают состояниефакто�
ров упреждающего обслуживания. Поэтому из всей со�
вокупности параметров частиц целесообразно выбрать
один – комплексный признак, в наибольшей степени
отражающий состояние факторов стабильности в
работе ГС.
На целесообразность выделения единого ком�

плексного признака указывает и сложность решения
задачи контроля параметров частиц загрязнения РЖ
ГС.
Среди параметров частиц загрязнения своими ди�

агностическими возможностями выделяется дисперс�
ный состав [1, 3, 4], что и позволяет выбрать его в
качестве искомого признака.
На практике для оценивания параметров частиц

загрязнения РЖ ГС используют метод анализа по ото�

бранным пробам. Дисперсный состав частиц, содер�
жащихся в пробе жидкости, наиболее часто определя�
ется на основе применения седиментационного и
микроскопического методов, а также автоматических
счетчиков (серии ФС) и приборов (ПКЖ, АЗЖ) [6].
Однако даже использование автоматических счет�

чиков и приборов, обладающих малой погрешностью
измерения, не позволяет преодолеть недостатков, ха�
рактерных для метода отобранных проб. Прежде всего,
это высокая (30...50 %) методическая погрешность из�
мерения [2], обусловленная сложностью обеспечения
требуемой степени чистоты пробоотборной посуды,
несоблюдением правил отбора пробы, субъективно�
стью проводимого анализа (для неавтоматических ме�
тодов анализа) и другими факторами. Дополнительно
увеличивает методическую погрешность и фактор
"фильтрующего эффекта" малого зазора в пробоотбор�
ном кране, особенно при отборе проб жидкости из ма�
гистралейвысокого давления, характерныхдля авиаци�
онной техники.
Кроме того, метод контроля по отобранным про�

бам не позволяет получать информацию в реальном
масштабе времени. Для реализации же упреждающего
подхода к ТО ГС ВС очень важно получать оператив�
ную информацию о техническом состоянии ГС.
Использование метода контроля по отобранным

пробам было обусловлено отсутствием датчиков
встроенного контроля (ДВК), способных оперативно
определять дисперсный состав частиц загрязнения в
условиях эксплуатации, свойственных ГС ВС. В на�
стоящий момент такие ДВК разработаны [8]. Они об�
ладают малой погрешностью и могут устанавливаться
непосредственно в потоке РЖ ГС. Это и определяет
целесообразность их использования.
Однако для реализации упреждающего подхода к

ТО ГС необходимо изменить не только метод контро�
ля дисперсного состава частиц загрязнения РЖГС, но
и методику его оценивания.
В настоящее время используется оценка дисперсно�

го состава частиц загрязнения в виде класса чистоты
РЖ. ГОСТ 17216–2001 каждому классу чистоты РЖ
ставит в соответствие определенное распределение
дисперсного состава частиц, который регламентирует�
ся какколичество частиц загрязнения вкаждойиз девя�
ти размерных фракций в 100 мл жидкости. Всего этот
стандарт устанавливает 19 классов.Причем каждыйпо�
следующий класс чистоты получен путем удвоения
числа частиц, соответствующего предыдущему классу,
в каждой размерной фракции.
Выбор такой методики определения класса чистоты

(переход от уровня к уровню посредством геометриче�
ской прогрессии с показателем 2) обусловлен, прежде
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всего, возможностямиметода контроля по отобранным
пробам (его методической погрешностью).

Для решения задачи упреждающего обслуживания
ГС оценка в виде класса чистоты РЖнеприемлема, по"
скольку она может скрыть процесс развития отказа.
В данном случае необходимо использовать более точ"
ную оценку дисперсного состава частиц, которая реа"
лизовывала бы возможности, предоставляемые ДВК, –
высокая точность, оперативность во времени. Поэтому
очевидно, что вместо классов чистоты необходимо оп"
ределять конкретное число частиц загрязнения в каж"
дой размерной фракции в заданном объеме РЖ. Воз"
можно, необходимо увеличить и число размерных
фракций. В целом же методику оценивания целесооб"
разно определять в соответствии с требованиями кон"
кретной решаемой задачи.

Метод встроенного контроля и описанная методи"
ка оценивания дисперсного состава частиц загрязне"
ния РЖ позволят фиксировать даже незначительные
изменения этого параметра, что инеобходимо для реа"
лизации упреждающего подхода к ТО ГС ВС.

В случае, когда зафиксировано недопустимое из"
менение дисперсного состава частиц загрязнения в
ГС, возникает необходимость решения обратной за"
дачи – отыскания причины этого изменения (т.е. на"
рушенного фактора стабильности) в целях своевре"
менной коррекции.

Решить эту задачу можно путем анализа данных о
техническом состоянии ГС, полученных от всех воз"
можных источников, при периодическоми оператив"
ном обслуживании ГС ВС: оценки состояния жидко"
сти; уровней внешних и внутренних утечек РЖ в ком"
понентах ГС; значений давления, расхода и темпера"
туры РЖ; уровнейшума и вибрации; значений скоро"
сти вращения насосов и моторов и др. Для обработки
этих данных необходимо разработать алгоритмы и
модели, учитывающие взаимную зависимость кон"
тролируемых параметров и динамику их изменения.

Методика синтеза таких алгоритмов и моделей пред"
ложена в [8].

Таким образом, эффективным способом повыше"
ния надежности ГС ВС может стать реализация упре"
ждающего подхода к их ТО. Для этого на основе ана"
лиза факторов стабильности работы ГС ВС выделен
комплексный диагностический признак – дисперс"
ный состав частиц загрязненияРЖ.Однако для реали"
зации метода упреждающего ТО ГСнеобходимо изме"
нить используемые на практике метод контроля и ме"
тодику оценивания этого параметра. В частности, не"
обходимо вместо метода анализа по отобранным про"
бам использовать метод встроенного контроля, а вме"
сто оценки в виде класса чистоты РЖ определять
точное количество частиц загрязнения в размерных
фракциях в заданном объеме жидкости.
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УДК 621.45.00.11

Àâòîìàòèçèðîâàííûé êîíòðîëü
âèáðîñîñòîÿíèÿ ÒÐÄÄÔ

Ä.À. Èîíîâ, Â.Á. Êîðîòêîâ

Аварийная ситуация, возникшая в полете самолета с двигателем АЛ�31ФН в апре�
ле 2007 г. из�за разрушения межвального подшипника, показала, что применяю�
щегося способа контроля виброскоростинедостаточно. В полете и приназемных

испытаниях контролировалось превышение предельного значения виброскорости.
При достижении этого значения летчику подавалась команда на уменьшение режима
работы двигателя. Но в рассматриваемом случае рост виброскорости продолжался и
после уменьшения режима и, как видно на рис. 1, на котором приведено изменение
виброскорости двигателя (кривая 1) перед его выключением, эту операцию следовало
выполнить значительно раньше.

На рисунке видно быстрое увеличение виброскорости в последние две минуты по�
лета. Штатный сигнал на уменьшение режима работы двигателя был дан после того,
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В статье рассмотрены методы контроля вибросостояния ТРДДФ и условия их применения
(на примере двигателя АЛ�31Ф), внедряемые в настоящее время в систему диагностирования
двигателя. Методы включают допусковый контроль, краткосрочный и долгосрочный
тренд�анализы, выделение зон работы двигателя, в которых возможно возникновение неисправ�
ности.
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D.A. Ionov, V.B. Korotkov. Automated Control Vibrostate Of TRDDF
In the present paper examined vibrostate control methods turbo – jet bypass engine with afterburning

chamber and conditions of applying these methods on the AL�31F example, which are realized (methods)
at the present time in engine diagnostic system. These methods include access control, short�term and
long�term trend analysis, selection engine suspicious operating zones where faultiness could appear.

Key words: gas turbine engine; parameters; regression; vibrospeed; base characteristics; flowing part;
technical state; control; diagnostication.

Рис. 1. Изменение виброскорости в полете (отклонения от ее базового значения 24.04.07)



как виброскорость достигла 70 мм/с, и уже не мог по�
править ситуацию. Следовательно, существующий ме�
тод контроля вибросостояния двигателя нуждается в
корректировке, которая позволила бы существенно по�
высить надежность эксплуатации двигателей.
Известно, что для повышения эффективности экс�

плуатации авиационныхдвигателейибезопасностипо�
летовиспользуются автоматизированные системыкон�
троля и диагностирования, одной из задач которых яв�
ляется контроль вибросостояния [1]. ВРоссии успешно
эксплуатируется целый ряд таких систем, предназна�
ченныхдля двигателей, установленныхнабольших гра�
жданских самолетах. Но для двигателей маневренных
самолетов нет систем, которые бы в таком объеме, как
системы гражданских самолетов, оценивали текущее
техническое состояние двигателей.
В настоящее время в опытном агрегатном конст�

рукторском бюро "Темп"ММПП "Салют" для ТРДДФ
разрабатывается система контроля и диагностирова�
ния технического состояния, функции которой осу�
ществляет цифровой регулятор двигателя совместно с
наземным устройством обработки и хранения инфор�
мации. Система определяет техническое состояние
двигателя в режиме его работы и вырабатывает реко�
мендации в минимальном объеме для летчика и в
полном объеме для обслуживающего персонала.
Разрабатываемая система предусматривает как уже

обычный набор функций контроля (допусковый кон�
троль, тренд�анализ, прогнозирование поведения па�
раметров всех систем и узлов двигателя), так и по дан�
ным измерений рассчитывает текущие характеристики
основных узлов двигателя с цельюобеспечения его экс�
плуатациипофактическому техническому состоянию.
Составной частью этой системы, во многом опре�

деляющей безопасность полета, является блок кон�
троля вибросостояния двигателя, описанию которого
посвящена настоящая работа.

Методическое обеспечение контроля вибросо�
стояния двигателя разрабатывалось с учетом дости�
жений уже работающих отечественных систем кон�
троля и диагностирования авиационных двигателей,
опыта, накопленного на предприятии "Салют", и ха�
рактерной особенности эксплуатации двигателя в по�
лете – частой смены режимов его работы (почти не�
прерывной) в довольно широких пределах (от малого
газа до форсажного).
Основное назначение блока контроля вибросостоя�

ния – распознавание неисправностей, вызывающих из�
менение этого состояния, на ранней стадииих развития,
исвоевременнаявыдачарекомендацийлетчикувслучае,
если текущее вибросостояние требует принятия мер по
изменениюрежимаработыдвигателя, а такжеформиро�
вание информации для обслуживающего персонала.
Как показал опыт эксплуатации двигателей

АЛ�31Ф, исходными данными для сравнения должны
быть две базовые зависимости виброскорости от час�
тоты вращения ротора высокого давления двигателя.
Первая базовая зависимость снимается на земле по�
сле установки двигателя в самолет, для построения
второй используются данные, зарегистрированные в
первых трех полетах. Использование двух базовых за�
висимостей обусловливается существенными разли�
чиями в нагрузках на самолет и двигатель на земле и в
полете, что сказывается и на вибросостоянии двига�
теля. На рис. 2 приведены зависимости осредненных
значений виброскоростей от режимов работы двига�
теля, построенные по фактическим данным, полу�
ченным в процессе эксплуатации одного из двигате�
лей АЛ�31Ф и подтверждающим эту необходимость.
В последующем изложении используются данные по
эксплуатации этого двигателя.
Накопление данных и построение базовых зависи�

мостей виброскоростей (аппроксимация) выполняют�
ся автоматически регулятором на борту после поступ�
ления двигателя в эксплуатацию. Данные измерений
аппроксимируются параболической регрессией третье�
го и четвертого порядков [2]. Степень регрессии опре�
деляется индивидуальными особенностями двигате�
лей, причем более высокая степень регрессии выбира�
ется, если эта регрессия существенно понижает оста�
точную дисперсию аппроксимации:

s
c l

B B f ni i
i

m
2

2
2

1

1
�

�
� �

�

�[ ( ( )) ].

Здесь Bi – i�е измеренное значение виброскорости;
В– значение виброскорости, вычисленное по базовой
характеристике для той же частоты вращения ротора
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Рис. 2. Изменение средней виброскорости по режимам работы двигате�
ля



высокого давления n i2 , которая была при изме�
рении Bi; с – число измерений; l – степень
регрессии.

Сравнение дисперсий регрессий выполня�
лось с помощью критерия Фишера.

В процессе работы двигателя в полете и на
земле с базовыми зависимостями ежесекундно
сравниваются скользящие средние значения
виброскорости. Для уменьшения влияния слу�
чайности осреднение ведется по трем секундам
работы двигателя. На рис. 1 значения базовой
виброскорости показаны кривой 2, отклонения
виброскоростей от базового значения – кривой
3, измеренные значения виброскоростей – кри�
вой 1, значения частоты вращения ротора высо�
кого давления–кривой 4. Допустимая величина
для отклонений не более 15 мм/с. Из рис. 1 вид�
но, что допустимая величина была превышена за 500 с
до разрушения подшипника, в течение этого времени
шло интенсивное развитие неисправности.

Для детального анализа каждого случая отклонения
вибрации от базовых значений система формирует не�
обходимуюинформациюопараметрах двигателя за 10 с
до этого событияив течение существования события.

Система включает и уже используемый в настоящее
время метод контроля превышения предельно допус�
тимой величины виброскорости на всех режимах рабо�
ты двигателя. Как и в случае повышенного отклонения
виброскорости от базовой характеристики, здесь фор�
мируется вся необходимая информация для анализа на
земле и рекомендация летчику по изменению режима
работы двигателя.

Помимо контроля отклонений виброскорости от
базовых зависимостей блок контроля вибросостояния
двигателя анализирует краткосрочные (внутри полета)
и долгосрочные (за серию полетов) тренды отклонений
виброскоростей от базовых зависимостей. Изу�
чение вибросостояния двигателя АЛ�31Ф как в
отдельных полетах, так и в серии полетов пока�
зывает необходимость такого анализа. На рис. 3
заметен тренд отклонения виброскорости от ба�
зовой характеристики, на рис. 4 прослеживается
тренд самой виброскорости.

Краткосрочные тренды виброскорости в
процессе полета контролируются только на ус�
тановившихся режимах работы двигателя, по�
скольку существует строгая зависимость между
виброскоростьюирежимомработыдвигателя.

Для определения установившихся режимов
работы двигателя разработана специальная ме�
тодика [2]. В скользящих временных интерва�
лах z рассчитывается коэффициент а линейной
регрессии:
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При нахождении коэффициента а в пределах не�
коего значения �w режим в предыдущих z + 1 секун�
дах следует считать установившимся. В настоящее
время для режимов малого газа на земле и малого газа
в полете z = 9, для остальных режимов z = 4. Для z = 9
w = ± 0,08 %, для z = 4 w = � 0,04 %.

На установившихся режимах работы двигателя ряд
значений виброскорости аппроксимируется линейной
зависимостью [2]. В случае значительной величины ли�
нейного коэффициента регрессии его значение укажет
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Рис. 3. Отклонение виброскорости в полете от базового значения в первом полете
23.04.07

Рис. 4. Изменение виброскорости за серию полетов (без летного происшествия)



на скорость изменения виброскорости с хорошейниве�
лировкой случайно выпавших значений.
Среднесрочный тренд (проверяется по завершению

полета) и долгосрочный тренд за серию полетов ис�
пользуются при анализе отклонений виброскорости от
базовой характеристики. Метод определения аналоги�
чен методу тренд�анализа виброскорости в процессе
полета.
Иногда уже в процессе развития неисправности мо�

жет возникнуть ситуация, когда изменение вибросо�
стояния двигателя началось, но применяемая система
допустимых значений еще не позволяет установить
этот факт. При автоматизированной обработке инфор�
мации для выделения временных зон, в которых воз�
можно появление неисправностей, в систему введен
новыйметод непрерывного отслеживания скользящего
коэффициента корреляции между частотой вращения
ротора высокого давления и виброскоростью.
В целом изменение коэффициента корреляции от

полета к полету несет мало информации. Полеты со
слабо изменяемыми режимами работы двигателя дадут
малое значение коэффициента корреляции. Так же не�
значительно отразится на коэффициенте корреляции,
вычисленном за весь полет, неисправность, проявив�
шаяся в небольшом промежутке времени. Чтобы не
пропустить эту неисправность, необходимо подобрать
такую величину выборок виброскорости и частоты вра�
щенияротора высокого давления, чтобыизменениеко�
эффициента корреляции между этими выборками при
возникновении неисправности достаточно надежно
указывало на ее наличие и время появления. Тогда уча�
стки полета с большим отрицательным коэффициен�
томкорреляциимежду виброскоростьюичастотойвра�
щения ротора высокого давления (режимным парамет�
ром) укажут на промежутки времени, в которых могла
возникнуть неисправность.

Алгоритм определения зон возможной не�
исправности с отрицательными коэффициен�
тами корреляции ниже критического уровня
описан ниже.
После набора n измерений каждого из двух

параметров (виброскоростиичастотывращения
ротора высокого давления) формируется первая
выборкапараметров 1, 2, ...,n, посленабора n+1
измерений формируется вторая выборка 2, 3, ...
..., n + 1, после набора n + 2 – третья выборка 3,
4, 5, ...,n+2и т.д. Вкаждойвыборке определяет�
ся коэффициент корреляции между параметра�
ми. При отрицательном коэффициенте корре�
ляции проводится сравнение его с критическим
уровнем. При выполнении неравенства

r r p�
�1
2

(где р – доверительная вероятность) три и более раза
подряд формируется диагностическое сообщение
"Зона возможной неисправности" с указанием време�
ни (начала и конца) существования события.
Величина n определяется опытным путем для каж�

дого типа двигателя.Сцельюпредварительнойоценки
возможной величины n для одного из двигателей
АЛ�31Ф,находящихся в эксплуатации, вычисленыко�
эффициенты корреляции в выборках по 100, 50 и 30
измерений, следующих одна за другой. Наиболее чув�
ствительным к изменению вибросостояния оказался
коэффициент корреляции, вычисленный по выборке
из 30 измерений.
На графике, построенном по реальным полетным

данным одного из серийных двигателей (рис. 5), отмеча�
ется зона (в правой части графика), в которой виброско�
рость резко уменьшается с 17 до 6 мм/с при увеличении
режимаработыдвигателя (с85до97%).Вэтойзонекоэф�
фициент корреляции принимает отрицательное значе�
ние.
В заключение следует отметить, чтопредставленные

алгоритмыоценки текущего вибросостояния двигателя
ориентированы на существующую систему измерений
параметров этого двигателя. Увеличение числа датчи�
ков измерения виброскорости позволит расширить
возможности системы, в частности, использовать кор�
реляционный анализ между виброскоростями, изме�
ряемыми этими датчиками.
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Рис. 5. Изменение частоты вращения ротора высокого давления (РВД) и вибро 
скорости в третьем полете 07.04.07
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Механизм выполнения требований к системотехническим и ресурсным пара�
метрам космической системы мониторинга (КСМ) связан с процессами оп�
тимального управления работой средств наблюдения орбитальной группи�

ровки космических аппаратов (ОГКА). Знание такого рода аналитических зависимо�
стей позволило бы рационально рассматривать процесс функционирования КСМ в
общей структуре управления конкретного ведомства.
Возможности космической системы мониторинга по обеспечению наблюдений

объектов зависят от значительного числа факторов, к которым можно отнести систе�
мотехнические параметры (число КА, высота и наклонение орбиты, зона обзора
средств наблюдения, дальность наблюдения объекта) и ресурсные параметры (время
работы средств наблюдения).При этом следует учитывать довольно высокие требова�
ния по вероятностным и точностным характеристикам КСМ, определяющие ее
эффективность.
Возможности повышения эффективности КСМ за счет увеличения численного

состава орбитальной группировки достаточно жестко ограничены экономическими
рамками. Наращивание поисковой производительности единичных КА за счет рас�
ширения зоны обзора их средств наблюдения ограничено современными техниче�
скимии технологическимиуровнями.При этом для увеличения временинаблюдения
за наземным объектом высота орбиты КА выбирается таким образом, чтобы обеспе�
чивалась доступность энергетического поля данного объекта. Повышение дальности
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наблюдения объекта радиолокационным каналом мо�
жет обеспечиваться сосредоточением энергетического
потенциала в ограниченном пространственном кадре
("стробе") и увеличением времени наблюдения.

Вопросы выбора дальности интервала наблюдения
при ограниченности ресурса бортовой аппаратуры и
числа КА в орбитальной группировке являются до сих
пор актуальными и требуют учета вероятностных, точ�
ностных и временны�х характеристик КСМ.

Можно, конечно, задать достаточно большую дли�
тельность интервала наблюдения, при котором обес�
печиваются заданные вероятностные и точностные
характеристики. Но тогда будет быстро расходоваться
ресурс работы средств наблюдения.

Другой крайний случай – это задание минимально
возможного времени работы средств наблюдения на
каждом витке КА с целью экономии энергетического
ресурса. В этом случае будут низкие вероятностные и
точностные характеристики.

Поэтомунеобходимо вкаждомотдельном случае про�
изводить оптимальный выбор времени работы средств
наблюдения с учетом как вероятностных (или точност�
ных) характеристик, так и энергетического ресурса.

В указанных вышеусловиях восновуформирования
процесса управления временем наблюдения за объек�
тами могут быть положены принципы автоматических
систем управления. Задачи такого класса близки к из�
вестным задачам оценивания и управления работой
бортовых средств КА, например [1–3]. В настоящей
статье синтезируются аналитические выраженияпооп�
тимальному управлению временем наблюдения за объ�
ектами из космоса при мониторинге земной поверхно�
сти для выполнения требований к системотехническим
и ресурсным параметрам КСМ.

Дифференциальное уравнение для вероятности попа�
дания сигнала от объекта в строб. Определим понятие
строб наблюдения как площадь на поверхности Земли
от полосы обзораКА, полученную за единичное время
�стр работы средств наблюдения.

Рассмотрим два состояния (Х0 и Х1) взаимного рас�
положения сигнала С от объекта и строба наблюдения,
представленные на рис. 1.

Пусть P t tc ( )� � – вероятность того, что в момент
t t� � сигнал находится в состоянии Х0.

Это может иметь место в двух случаях: А – в момент
t сигнал находился в состоянииХ0 и за время �t остался
в состоянии Х0; В – в момент t сигнал находился в со�
стоянии Х1, а за время �t перешел в состояние Х0.

Тогда в соответствии с теоремой о сложении веро�
ятностей

P t t P A P Bc ( ) ( ) ( ).� � �� (1)

Найдем вероятность Р(А). Примем за вероятность
наличия сигнала от объекта в стробе в момент времени
t величину Рс(t), а вероятность того, что за время �t он
не выйдет за �стр (с точностью до величин высшего по�
рядка малости), определим как 1�

�
� �t , где

�
�

�
�

1

М [ ]còð

– плотность выхода сигнала от объекта из

строба; М[�стр] – математическое ожидание (среднее
значение) величины �стр.

Поэтому

P A P t t( ) ( )( ).� �c 1 �� (2)

Найдем вероятность Р(В). Примем за вероятность
отсутствия сигнала от объекта в стробе в момент вре�
мени t величину 1–Рс(t), а вероятность того, что за вре�
мя �t сигнал от объекта попал в строб (с точностью до
величин высшего порядка малости), определим как

	
�
�t , где 	


 �

�
�

�

1

M t M t
– плотность попадания сиг�

нала в строб; t
, t� – допустимое и потребное время на�
блюдения соответственно; M t M t
 �, – математиче�
ские ожидания (среднее значение) величин t
, t�

соответственно.
Тогда

P B P t t t t( ) [( ( )] ( , ) .� �1 c 	 
 � � (3)

В соответствии с теоремой о сложении вероятно�
стей двух рассмотренных выше событий в пределе при
�t � 0 получим дифференциальное уравнение для ве�
роятности попадания сигнала от объекта в строб

dP t

dt
t t P t t tc

c

( )
[ ( , )] ( ) ( , ).� � � �

� � �
� 	 	
 � 
 � (4)

Определение времени наблюдения на основе принципа
оптимальности Беллмана по дифференциальному уравне�
нию относительно вероятностей попадания сигнала от
объекта в строб (управление временем работы средств на�
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Рис. 1. Взаимное расположение сигнала С от объекта и строба наблю�
дения:
состояние Х0 – сигнал С находится в стробе; состояние Х1 – сигнал
С находится вне строба



блюдения). Для использования принципа оптимально�
сти Беллмана необходимо, по крайней мере, иметь раз�
ностное уравнение управляемого процесса и критерий
качества, пошаговая оптимизация которого приводит к
получению оптимального управления.
При преобразовании дифференциального уравне�

ния (4) в разностное будем полагать, что t nT� (n = 1,

2,...;Т–период дискретности), а d dt Z T/ ( ) /� �

�

1
1

, где

Z
�1

– оператор задержки.
Тогда выражение (4) примет вид

P nT T t t T P nT t t Tc c( ) [ ( ( , )) ] ( ) ( , ) .� � � � �
� � �1 � � �� 	 � 	 (5)

Компоненты критерия качества должны быть по�
добраны таким образом, чтобы в процессе пошаговой
оптимизации они уменьшились [4]. Тогда в критерий
качества необходимо вместо вероятности Рс включать
вероятность q непопадания сигнала в строб, т.е.

q nT T P nT T( ) ( ).� � � �1 c (6)

С учетом (6) выражение (5) примет вид

q nT T t t q nT t t( ) [ ( ( , ))] ( ) ( , ),� � � � �1 � � �� 	 � 	 (7)

где � � � �� 	 � 	� �
� �T t t t t T, ( , ) ( , ) .

Следует заметить, что разностное уравнение (7) яв�
ляется нелинейным, так как управляемый параметр �

входит в коэффициент при переменной q(nT).
Мгновенный критерий качества зададим в следую�

щем виде:

J Fq k G kk
k

N

� � � �

�



2 2

0

1 1( ) [ ( )] ,� (8)

где F иG– весовые коэффициентыпо вероятности не�
попадания сигнала от объекта в строб q и управления�

соответственно, k K�0, – дискретные моменты вре�

мени работы средств наблюдения.
Минимизация правой части (8) обеспечивает умень�

шение вероятности непопадания сигнала от объекта в
строб q и увеличение плотности выхода сигнала от объ�
екта из строба�, т.е. в конечном итоге ведет к уменьше�
ниюпараметра �стр, а значит, к выбору средстванаблюде�
ния КА, имеющего более узкий строб (т.е. к оптимиза�
ции времени работы средств наблюдения КА).
В связи с появлением времени t� и t	 уместно ввести

два понятия: нечувствительность зоны обзора средств
наблюдения и временно�й интервал нечувствительно�
сти зоны обзора средств наблюдения (рис. 2).

За пределами радиуса зоны обзора средств наблюде�
ния Rп сигнал от объекта не обнаруживается, поэтому
расстояние 
R = Ro � Rп косвенным образом характери�
зует нечувствительность зоны обзора средств наблюде�
ния.Поэтому временной интервал
� � 	� �М t M t[ ] [ ]бу�
дет характеризовать время нечувствительности зоны об�
зора средств наблюдения.
Задача решается с конца и в обратном времени.

Шаг 1:

V Fq n G N1
2 21 1� � � �( ) [ ( )] .� (9)

Подставляя (7) в (9), получим

V F N t t N

G N

dV

d

1
2

2

1

1 1 1

1 1

� � � � � � �

� � �

[ ( ) ( , ) ( )]

[ ( )] ,

� � �

�

� 	

�
�

� � 	

( )
( )

[ ( , )] ( )

(

N
N

G F t t P N

G F P

�
� � � �

�
� � �

�

1
0 1

1 11 1

1 1

c

c

2 N
q N

�
�

1
1

)
( ).

(10)

Далее определяется критерий качестваV1
� при оп�

тимальном управлении �(N � 1), которое соответству�
ет (10).
Производится следующий шаг 2:

V Fq n G V2
2 2

11 1 2� � � � � �
�( ) [ ( )] ,� N

учитывается уравнение (7) и вновь вычисляется част�
ная производная, т.е.

dV

d N
N

G A t t P N

G

2

2

2

2
0 2

2 1 2

�
�

� � 	

( )
( )

( )[ ( , )] ( )

�
� � � �

�
� � �

�

c

A P N
q N

( ) ( )
( ).

2 2
2

c

2
�

�

(11)

После проведения третьего шага оптимизации ал�
горитм вычисления оптимальной плотности выхода
сигнала от объекта из строба�примет следующийвид:
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Рис. 2. Схема нечувстви�
тельности зоны обзора
средств наблюдения:
Rп – радиус обзора
средств наблюдения;
Rо – радиус области
возможного положения
объекта; 
R – нечувст�
вительность зоны обзо�
ра средств наблюдения
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где K N�1, – дискретное время, j J�1, – порядковый

номер средства наблюдения.
Алгоритм, определяемый выражениями (12), (13) и

(14), позволяет при заданных весовых коэффициентах
F Gj j, , а также известных значениях t t� �, , заданной
вероятности нахождения сигнала в стробе Рс опреде�

лить оптимальнуюплотность� выхода сигнала от объ�

екта из строба. Длительность строба �стр является об�

ратной величиной плотности �, что и позволяет опре�
делить оптимальное время наблюдения.

Отличительной особенностью полученного алго�
ритма (например, по отношению к [3] и [4]) является
учет дополнительных переменных l1 и l2, обусловлен�
ных нелинейностью разностного уравнения (7).

Определение вероятности попадания сигнала от объ�
екта в строб и длительности строба при решении диффе�
ренциальных уравнений в установившемся режиме. Ис�
следуемнелинейное дифференциальное уравнение (4)
и алгебраическое уравнение, связывающее времена –
t t� �, :

dP t

dt
t t P t t t P Pc

c c c0
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� � �

�

� � � � 0

( , )
[ ] [ ]

.t t
M t M t

� �

� �

�
�

�

	






�







1
(15)

Для установившегося режима получим
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где средние значения t� и t� могут быть выражены через
радиус зоны обзора Rп средства наблюдения КА, ско�
рость VКА и радиус Rо области возможного положения
объекта следующим образом:

M t
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M t

R

VКА КА

[ ] , [ ] .� �� �
ï î (20)

С учетом того, что� �



�1 ñòð ,из (18) и (19) получим
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Из (21), с учетом (20), (19), получим следующую
связь интервала наблюдения �стр с вероятностью Рс,
скоростью VКА и параметрами Rп, Rо:

� ñòð

ñ ï o

c ÊÀ

�
�
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Р R R

P V
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( )
.

1
(22)

На рис. 3 и 4 приведены полученные по формулам
(21) и (22) графики зависимостей времени наблюде�
ния �стр (в минутах) от вероятности попадания сигна�
ла от объекта в стробРс при различных значениях вре�
мени нечувствительности �� обзора и самой вероят�
ности попадания от времени нечувствительности со�
ответственно.
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Рис. 3. Графики зависимостей времени наблюдения �стр от вероятности
Рс и времени нечувствительности ��



Из рис. 3 видно, что требование увеличения веро�
ятности попадания сигнала Рс приводит к необходи�
мости увеличения времени наблюдения, особенно с
увеличением времени нечувствительности обзора
(например, при �� = 6 с для Рс = 0,7 необходимо
иметь �стр = 0,2 мин, тогда как для Рс = 0,9 потребное
время наблюдения �стр = 1 мин). Еще в большей сте�
пени увеличивается потребное время наблюдения
при Рс > 0,9 (например, при �� = 6 с это время соот�
ветствует 9,9 мин).

Из графиков рис. 4 следует, что с увеличением вре�
мени нечувствительности обзора �� и уменьшением
времени наблюдения �стр происходит значительное
уменьшение вероятности попадания сигнала в строб
Рс (для ��= 5 с с Рс = 0,92 до Рс = 0,78 при �стр = 1 мин и
�стр = 0,3 мин соответственно).

Таким образом, на основе принципа оптимально�
сти Беллмана синтезированы аналитические выраже�

ния по оптимальному управлению временем работы
средств наблюдения для выполнения требований к
системотехническим и ресурсным параметрам систе�
мы космического мониторинга (выражения (12), (13)
и (14)). Это позволяет определять оптимальную плот�
ность выхода сигнала от объекта из строба и,
следовательно, оптимальное время наблюдения.

Получены выражения, связывающие вероятность
попадания сигнала от объекта в строб Рс с шириной
зоны обзора средств наблюденияRп и радиусом облас�
ти возможного положения объекта Rо, а также со ско�
ростьюдвиженияКАVКА (выражения (20), (21) и (22)).

Для данной ситуации, в отличие от сложных алго�
ритмов управления временем наблюдения, имеет ме�
сто приближенное оцениваниенеобходимого времени
управления наблюдением исходя из требуемой веро�
ятности попадания сигнала в строб в установившемся
режиме работы системы.
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Рис. 4. Графики взаимозависимостей вероятности попадания сигнала в
стробРс, времени нечувствительностиDt и времени наблюдения tстр
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Çàêîíîìåðíîñòè ðàçâèòèÿ àâèàöèîííîé
òåõíèêè è òåõíîëîãèé

Ñ.Ã. Ñåëèâàíîâ, Ñ.Í. Ïîåçæàëîâà

Законы инноватики и закономерности развития авиационной техники. Принято счи
тать, что инноватика – это наука (научная теория) о формировании и распро

странении новшеств на основе целенаправленной организации инновационной

деятельности.
Один из основных научных законов инноватики– закон смены поколений техни


кии технологий [1, 2] – следует из общих законов онтогенеза и гомеостазиса, характе

ризующих развитие инновационной экономики, смену технологических укладов,
распространение инноваций.Приведенная на рис. 1 иллюстрация общих законов ин

новационного развития основывается на теоретическом обобщении локальных науч

ных закономерностей.
Рассмотрим такие закономерности на примере развития и сменыпоколений авиа


ционной техники и технологий.
На любойS
образной кривой развития технической системы, характеризующейна


чальные стадии ее жизненного цикла, можно выделить пять участков (рис. 2). Каждый
из них характеризует ту или иную стадию развития поколения самолетов
истребите

лей.
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На первом участке происходит зарождение S�об�
разной кривой�. Второй участок – это период интен�
сивного развития авиационной техники, характери�
зующийся быстрым ростом тактико�технических ха�
рактеристик самолетов. Эта стадия завершается при
достижении S�образной кривой развития точки
перегиба.
На третьем участке S�образной кривой происходит

этап дефлирующего развития рассматриваемой авиа�
ционной техники.Эта стадия характеризуется падени�
ем темпов роста главного параметра технического
уровня при появлении новых моделей самолетов�ис�
требителей.
Четвертый участок кривой является переходным к

стадии застоя развития техники анализируемого назна�
чения. Он характеризуется малосущественным улуч�
шением тактико�технических характеристик (парамет�
ров технического уровня и качества изделия).Принцип
действия такой техники себя исчерпывает, а сами изде�
лия начинают переходить в стадию морального
старения.
Пятый участок S�образной кривой – стадия застоя

в развитии техники. Как правило, здесь не происходит
коренного улучшения параметров технического уров�

ня или повышения качества техники. Этот участок
иногда называют стадией квазиинноваций.
Закон смены поколений техники и технологий

можно объяснить, описывая отличия нескольких
волн развития. Точки пересечения смежных S�образ�
ных кривых в границах одной технологии примене�
ния (назначения) техники называют критическими.
При этом следует иметь в виду, что кризис – это не
фатальное деструктивное явление, приводящее к раз�
рушению старой технологии (от гр. crisis – решение,
решительный исход, приговор). Дословный перевод
термина "кризис" означает только то, что изменение
принципиальной основы технологического способа
(метода) позволяет решительно перейти к более кон�
курентоспособной технологии, которая приходит на
смену стареющей технологии того же назначения.
Например, точки замены (рис. 3) истребителей�би�

планов на истребители�монопланы с поршневыми
двигателями, самолетов�монопланов с поршневыми
двигателями на реактивные дозвуковые самолеты�ис�
требители и дозвуковых самолетов�истребителей на
сверхзвуковые самолеты�истребители – это основные
критические точки смены поколений авиационной
техники и технологий.
Кроме критических точек на каждой S�образной

кривой развития необходимо рассматривать пять эта�
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Рис. 1. Трубка траекторий устойчивого развития системы

Рис. 2. S�образная кривая развития реактивной авиационной
техники

�Она характеризуется появлением переходных самолетов�истреби�
телей , например, моделей БИ, Су�5, И�250, Су�7 (образца 1945 года) [3],
которые можно рассматривать в качестве первых прототипов, использо�
ванных для перехода от самолетов с поршневыми двигателями к реак�
тивным самолетам�истребителям.



пов (стадий) смены поколений техники в рамках той
или иной технологии ее применения.

Анализ критических точек, точек перегиба и точек
перехода к "застою" в развитии техники позволяет оп�
ределить основные направления инновационной дея�
тельностинакаждомрассматриваемомэтаперазвития.

Знание рассмотренных закономерностей позволя�
ет заранее принять профилактические меры во избе�
жание фатального перехода технической системы к
стадиям ее деградации и гибели. Такие ситуации не�
редко наблюдаются на практике, если разработчики
новой техники и технологии упрямо придерживаются
в своих действиях только решения задачи эволюцион�
ного развития технологической системы даже в усло�
виях перехода технологии в стадию застоя. При этом
важноиметь в виду, что в инноватике такие мероприя�
тия по улучшению или обновлению серийно произво�
димой продукции (изделий) в фазе ее зрелости
называют квазиинновациями.

На основе изложенных теоретических предпосылок
инноватики рассмотрим закономерности развития оте�
чественной истребительной авиации, начиная с первых
самолетов�истребителей с поршневыми двигателями.
Далее проанализируем дозвуковые реактивные самоле�
ты�истребители и затем современные модели самоле�
тов�истребителей 5�го поколения. Анализ выполнен по
главному параметру технического уровня – максималь�
ной скорости полета – ифункциональному назначению
(технологии применения) самолетов�истребителей.

Закономерности развития сверхзвуковых реактивных
самолетов.На рис. 4 приведена первая локальная S�об�
разная кривая развития. На первом участке этой кри�
вой представлены переходные модели самолетов�ис�
требителей (Су�5,И�250,Су�7 (образца 1945 г.)), имею�
щих поршневой двигатель и реактивный ускоритель
[3]. Эти отечественные самолеты, а также первые зару�
бежныеобразцы (например,Ме�262) являются родона�
чальниками первого поколения реактивных самолетов
истребительной авиации.

Это поколение авиационной техники прошло ста�
дию застоя (участок 4 на рис. 4), когда наблюдались
малозначимые улучшения главного параметра техни�
ческого уровня (Vmax) и возможности развития таких
самолетов себя исчерпали. К данному участку можно
отнести только учебно�боевые самолеты МиГ�АТ
(1996 г.), Як�130 (1996 г.) [3], скорость которых не пре�
вышает 1000...1060 км/ч.
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Рис. 3. Закономерности смены поколений дозвуковых самолетов�ис�
требителей:
1 – самолеты�бипланы с поршневыми двигателями; 2 – самоле�
ты�монопланы с поршневыми двигателями; 3 – реактивные дозву�
ковые самолеты�истребители

Рис. 4. Исходная S�образная кривая развития дозвуковых реактивных
самолетов�истребителей



На рис. 5 приведена локальная S�образная кривая
для сверхзвуковых истребителей�перехватчиков сле�
дующего поколения техники и технологии истреби�
тельной авиации, описываемая уравнением

y t( ) � �655 1arctg ( 956)+ 2050.t (1)

Первый участок кривой содержит переходные мо�
дели самолетов�истребителей, некоторые полеты ко�
торых являлись примером выхода на сверхзвуковые
скорости полета. На заключительной стадии развития
наибольшей скорости полета (участок 3) достиг истре�
битель Е�152А (1959 г., Vmax = 3030 км/ч). В 1960�е гг.
данное поколение летательных аппаратов исчерпало
себя, войдя в стадию застоя на участке 4.
Рассмотрим математическое обоснование на�

званных участков S�образной кривой (см. рис. 5) на
примере сверхзвуковых истребителей�перехватчи�
ков, быстрое развитие которых начинается с самоле�
та МиГ�19 (1954 г.) [3]. Он считается первым серий�
ным сверхзвуковым самолетом�перехватчиком
(максимальная скорость на высоте 1452 км/ч, у зем�
ли – 1150 км/ч).
Для анализа данной кривой развития сверхзвуко�

вых истребителей�перехватчиков (1) и определения
точки перегиба найдем вторую производную опреде�
ленного для данной S�образной кривой уравнения
регрессии и приравняем ее нулю.
Первая производная уравнения (1)
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Для расчета точки перегиба вычислим вторую про�
изводную функции:
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В точке перегиба �� �y t( ) .0 Решив полученное урав�

нение
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0
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, (5)

рассмотрим два варианта:
1) 2562360 1310 0 1956� � �t t; ;
2) t t D2 23912 3825937 0 1956 3825937 1� � � � � � �; .

Корней в данном случае нет.
Таким образом, точка перегиба tпопадает на 1956 г.

При этом максимальная прогнозируемая по линии
регрессии скорость полета Vmax должна составлять

V ( )1956 655� �arctg (1956 1956)+ 2050 = 2050 км/ч.

Итак, точка перегиба имеет координаты (1956 г.;
2050 км/ч). Эти расчетные данные подходят для само�
летаМиГ�21 (первыйполет 1956 г., максимальная ско�
рость на высоте 2175 км/ч [3]).
Математическое моделирование позволяет утвер�

ждать, что в точке перегиба S�образной кривой (см.
рис. 5) при переходе от интенсивного развития (уча�
сток 2) в стадию дефлирующего развития (участок 3)
данного типа техникижелательноприступить кначалу
научно�исследовательских работ по переходу к новой
S�образной кривой развития, основанной на приме�
нении в анализируемой технической системе нового
принципа действия. Данное решение позволяет осу�
ществить профилактические меры, которые не допус�
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Рис. 5. Кривая развития сверхзвуковых истребителей�перехватчиков



кают перехода технической системы в стадии застоя и
деградации [1, 2] .
Внашей стране за точку перегиба S�кривой (эта точ�

ка характеризует переход к разработке принципиально
новой техники, отличающейся принципом действия
или технологией ее применения) можно принять сле�
дующие моменты:
появление в 1956 г. истребителя�перехватчика

Як�27. На этом самолете кроме дополнительного ЖРД
(С�155 в качестве ускорителя) впервые былипроведены
экспериментыпо отклонениювектора тяги двигателей.
Впоследствии это стало нормой для многофункцио�
нальных высокоманевренных самолетов�истребителей
(истребителей�бомбардировщиков);
испытания в 1956 г. принципиально нового лета�

тельного аппарата "Турболет". Он послужил основой
для проектирования самолетов вертикального взлета и
посадки, т.е. была начата отработка принципиально
новой технологии применения летательных аппара�
тов, которые не требовали громоздкого аэродрома;
поиск других (неавиационных) областей примене�

ния авиационныхреактивных двигателейна кораблях,
экранопланах, в составе газоперекачивающих стан�
ций, электростанций и т.д.

S�образная кривая развития технологии верти�
кального взлета и посадки приведена на рис. 6. На
этой кривой имеются четыре участка, начиная от ста�
дии зарождения и заканчивая четвертой стадией пере�
хода к "застою" развития летательных аппаратов дан�
ного назначения.
Первый участок S�кривой содержит переходные

модели самолетов�истребителей, на которых впервые
была применена функция вертикального взлета и по�
садки (отечественный истребитель Як�36 и зарубеж�
ный "Harrier", работающий на турбовентиляторном
двигателе). Далее следуют периоды интенсивного раз�
вития 2 данного типа самолетов (до достижения точки
перегиба, см. рис. 6) и дефлирующего развития 3 (за�
вершение в 1987 г., создан сверхзвуковой самолет
Як�141). Участку 4 S�кривой соответствует период пе�
рехода к "застою" развития данной техники.
Наилучшим по техническому уровню среди само�

летов данного типа (технологии применения) в на�
стоящее время считается самолет�истребитель верти�
кального взлета F�35 (США), который положил нача�
ло пятому поколению данного типа машин (первый
полет в 2006 г., максимальная скорость 1930 км/ч).
Началом развития многофункциональных само�

летов�истребителей (истребителей�бомбардиров�
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Рис. 6. Кривая развития самолетов�истребителей вертикального взле�
та и посадки

Рис. 7. Кривая развития многофункциональных высокоманевренных
самолетов�истребителей (истребителей�бомбардировщиков)



щиков) можно считать либо немецкий са�
молет Ме�262, либо отечественный
Як�27, на котором впервые было приме�
нено управление направлением вектора
тяги (рис. 7).

Таким образом, на S�образной кривой
многофункциональных и высокоманеврен�
ных самолетов�истребителей (истребите�
лей�бомбардировщиков) можно показать
также пять участков (периодов) их развития
с учетом переходных моделей многофунк�
циональных реактивных самолетов�истре�
бителей (см. рис. 7).

Первый участок S�кривой содержит точ�
ку, характеризующую появление первого
многофункционального самолета Ме�262.
К переходным самолетам данного типа
можно отнести также отечественные истре�
бители Як�25 и Як�27.

Период интенсивного развития данного
поколения имелместо до середины 1950�х гг.
(см. рис. 7). Затем наблюдалось дефлирую�
щее развитие, заканчивающееся созданием
Су�17 (1966 г.) и МиГ�23 (1967 г.) и их моди�
фикаций с изменяемой геометрией крыла� для улучше�
ния взлетно�посадочных характеристик.

По окончании этого периода на вооружение были
поставленымногие современныемногофункциональ�
ные и высокоманевренные самолеты четвертого поко�
ления (Су�27, МиГ�29ОВТ, Су�35 и др.), появился
первый образец самолета пятого поколения F�22
(Raptor, США).

В настоящее время отмечается переход к периоду
застоя в развитии данного типа авиационной техники,
что характерно при переходе к 5�му поколению разви�
тия техники на данной S�образной закономерности.

Истребители�перехватчики параллельно с новыми
S�образными кривыми для самолетов вертикального
взлета и посадки и для высокоманевренных много�
функциональных самолетов�истребителей (истреби�
телей�бомбардировщиков) продолжали развиваться
по своей S�образной закономерности от точки переги�
ба (самолет МиГ�21) путем повышения скорости,
дальности и предельного потолка полета. В этом ряду
появились такие машины, как Су�15, МиГ�25,
МиГ�31, достигшие потолка свыше 20 км (рекорд
37650 м для МиГ�25 в 1977 г.) и максимальной
скорости на высоте до 3000 км/ч.

В настоящее время, как и для других S�образных
кривых, в данном случае также наблюдается период

застоя в развитии данной техники. По результатам
аналитического обзора авиационной техники, одним
из лучших на сегодняшний день в данном типе истре�
бителей�перехватчиков по параметру технического
уровня является высотный истребитель МиГ�35,
имеющиймаксимальнуюскоростьполета 2970 км/ч.

Приведенные на рис. 8 S�образные кривые разви�
тия объединяют множество точек. Каждая точка соот�
ветствует той или иной модели самолета�истребителя
конкретного поколения и определенной технологии
применения. За рубежом это могут быть следующие
технологии:

Stealth technology – технология производства воен�
ных самолетов, обеспечивающая пониженную радио�
локационную, инфракрасную, оптическую и акусти�
ческую заметность летательных аппаратов;

STOVL (Short Take�Off Vertical Landing) – само�
лет может взлетать (садиться) вертикально или с уко�
роченной взлетно�посадочной полосы.

Критические технологии смены поколений авиацион�
ной техники и технологий. Из анализа S�образных кри�
вых смены поколений авиационной техники можно
сделать выводы о необходимости выполнения НИОКР
для разработки новейших конструкций авиационной
техники рассматриваемого назначения, так как науч�
но�технический потенциал ее принципиального совер�
шенствования исчерпан.
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Рис. 8. Обобщенные S�образные закономерности смены поколений реактивных самоле�
тов�истребителей

�Самолеты третьего поколения.



В авиации наиболее перспективным в настоящее
время направлением НИОКР, обеспечивающим даль�
нейший прогресс, является создание новых не только
самолетов (двигателей), но и систем управления само�
летами (двигателями) с помощью средств искусствен�
ного интеллекта. Это связано с тем, что развитие пило�
тируемых самолетов�истребителей только за счет со�
вершенствования аэродинамики и энергетики двигате�
лей достигло своего предела, как в нашей стране, так и
за рубежом.

На основании статистического анализа результатов
испытаний самолетов и авиационных двигателей вто�
рого поколения для сверхзвуковых самолетов�истреби�
телей получены закономерности распределения частот
временны�х лагов (интервалов) летных испытаний са�
молетов и двигателей. Установлено, что для самолетов
и двигателей второго поколения выборка по самолетам
и двигателям, летные испытания по которым прекра�
щены, существенно превышает значения выборки по
самолетам и двигателям, принятым в серийное произ�
водство.

Этот факт позволяет сделать вывод о решающем
значении этапа НИР по обоснованию «технологиче�
ской готовности к созданию» новой техники, без кото�
рого следующий этап инновационного проектирова�
ния, связанный сНИОКРпо технической разработке и
вводу в эксплуатацию изделий, становится высокорис�
ковым.

Для снижения инновационных рисков создания
самолетов и авиационных двигателей нового поколе�
ния, уменьшения финансовых затрат, сроков проек�
тирования принципиально важны работы по созда�
нию базовых авиационных технологий на основе ис�
пользования критических и высоких технологий ма�
шиностроительного назначения.

Базовые технологииизготовленияизделий авиаци�
онной техники отличает от других важных технологий
(высоких, критических, проектных, перспективных,
директивных, типовых и групповых, стандартных, ра�
бочих технологических процессов) комплексная увяз�
ка технологических процессов не только основного,
но и вспомогательного производства.

Так, известно, что базовые технологии постанов�
ки на производство новой авиационной техники на
основе бесплазовой увязки деталей и технологиче�
ской оснастки летательных аппаратов обеспечивают
на основе разработки автоматизированных систем
технологической подготовки производства и матема�
тического моделирования объектов и процессов про�
изводства не только многократное по сравнению с
плазово�шаблонным методом снижение погрешно�
стей изготовления (формблоков с 0,8 до 0,26 мм; пу�

ансонов с 2,2 до 0,26 мм; рубильников с 2,0 до 0,7 мм),
но и широкое применение мехатронных станков пу�
тем разработки оригинальных управляющих про�
грамм, использования координатографов и других
высокоавтоматизированных средств технологиче�
ской подготовки производства.

В авиадвигателестроении такими базовыми техно�
логическими процессами являются технологии изго�
товления лопаток газотурбинного двигателя.

В технологических процессах изготовления лопа�
ток авиационных двигателей наряду с обеспечением
жаропрочности в целях обеспечения роста тяги двига�
теля за счет применения специальных легирующих
элементов, охлаждения лопаток, применения жаро�
прочных покрытий предусматривается использование
критических технологий производства авиационной
техники:

нанотехнологий и наноматериалов, нанометриче�
ских и прецизионных технологий обработки;

мехатронных технологий;
лазерных и электронно�ионно�плазменных техно�

логий;
технологий создания керамических материалов,

композитов, металлов и сплавов со специальными
свойствами, синтетических сверхтвердыхматериалов;

технологических совмещаемых модулей для метал�
лургических мини�производств;

технологий термодиффузионного сращивания де�
талей, изготовления углерод�углеродных композици�
онных материалов, биметаллов;

высоких технологий литейного производства;
высоких технологий высокоскоростной обработ�

ки, которые обеспечивают многократное увеличение
производственных мощностей предприятий.

Для развития двигателей нового поколения, кото�
рые устанавливают на новейшие самолеты�истребите�
ли (высотные и дальние истребители�перехватчики,
высокоманевренные и многофункциональные фрон�
товые истребители и истребители�бомбардировщики,
самолеты палубной авиации, укороченного и верти�
кального взлета), необходимо предусматривать широ�
кое применение новейших (высоких и критических)
технологий их производства в следующих направлени�
ях [5]:

изготовление корпусов вентиляторов из компози�
ционных материалов, выполненных в виде одной де�
тали, которая не требует механической обработки;

изготовление конструкций типа "блиск" с регули�
руемым положением лопаток вентилятора и компрес�
сора высокого давления;

применение щеточных уплотнений;
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использование камер сгорания с "плавающими
стенками" из сплавов на основе кобальта, стойкого к
окислению;

производство охлаждаемых турбин высокого и
низкого давления с противоположным вращением ро�
торов, лопатками из монокристаллического сплава с
термозащитными покрытиями и системой охлажде�
ния, с дисками увеличенной трещиностойкости и ра�
ботоспособными при температуре более 705 �С;

создание форсажных камер из несгораемого тита�
нового сплава;

изготовление плоского интегрированного с пла�
нером самолета сопла с отклонением менее чем за
1с вектора тяги на ±20 % (створки такого реактив�
ного сопла изготовлены на основе керамики);

создание высокорезервированной интегрирован�
ной системы управления двигателем и самолетом по
параметрам вектора тяги, расхода топлива, поворота
лопаток вентилятора и компрессора с технической ди�
агностикой состояния двигателя для обеспечения
предсказания ресурса конструкции;

использование систем смазки, работающих при
высоких температурах без охлаждения и т.п.

Таким образом, разработанный метод анализа и
специальные закономерности развития авиационной
техники и технологий позволяют в аналитическом
виде объяснить закон смены поколений авиационной
техники и технологий, дать рекомендации по опреде�
лению приоритетов дальнейшего развития техники
или внедрению новой технологии.
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ÐÎÑÑÈß È ÅÂÐÎÏÀ ÍÀÌÅÐÅÍÛ ÎÁÅÑÏÅ×ÈÒÜ ÂÇÀÈÌÎÄÎÏÎËÍßÅÌÎÑÒÜ
ÑÂÎÈÕ ÍÀÂÈÃÀÖÈÎÍÍÛÕ ÑÏÓÒÍÈÊÎÂÛÕ ÑÈÑÒÅÌ

Ðîññèÿ è Åâðîïà íàìåðåíû ñäåëàòü ñâîè ñïóòíèêîâûå íàâèãàöèîííûå ñèñòåìû ÃËÎÍÀÑÑ è "Ãàëèëåî"
âçàèìîäîïîëíÿåìûìè.

"Â áëèæàéøåé ïåðñïåêòèâå îò ýêñïåðòîâ òåõíè÷åñêîé ðàáî÷åé ãðóïïû îæèäàåòñÿ äàëüíåéøàÿ ïðîðàáîòêà îñíîâíûõ
ïðîáëåì ñîâìåñòèìîñòè è âçàèìîäîïîëíÿåìîñòè "Ãàëèëåî" è ÃËÎÍÀÑÑ", – ãîâîðèòñÿ â ñîâìåñòíîì çàÿâëåíèè, ïîäïè-
ñàííîì ãëàâîé Ðîñêîñìîñà Àíàòîëèåì Ïåðìèíîâûì è ðóêîâîäèòåëåì Åâðîïåéñêîãî êîñìè÷åñêîãî àãåíòñòâà Æàí Æàêîì
Äîðäåíîì. Â ñîãëàøåíèè îòìå÷àåòñÿ, ÷òî ýêñïåðòíûì ãðóïïàì èç Ðîññèè è Åâðîïû ñëåäóåò ïðåäïðèíÿòü øàãè îòíîñè-
òåëüíî âñåîáúåìëþùåãî äîãîâîðà ïî ñîòðóäíè÷åñòâó â îáëàñòè ãëîáàëüíûõ êîñìè÷åñêèõ íàâèãàöèîííûõ ñèñòåì, îáìå-
íÿòüñÿ èíôîðìàöèåé îòíîñèòåëüíî ïëàíîâ Ðîññèè è Åâðîïû ïî ðàçâèòèþ ðåãèîíàëüíûõ äîïîëíèòåëüíûõ ñèñòåì. Êðîìå
òîãî, ãîâîðèòñÿ â äîêóìåíòå, îáå ñòîðîíû íàìåðåíû âçàèìîäåéñòâîâàòü â îáëàñòè ðåàëèçàöèè ôóíêöèé ïîèñêà è ñïàñå-
íèÿ íà íàâèãàöèîííûõ ñïóòíèêàõ è íà íàçåìíîì ñåãìåíòå íàâèãàöèîííûõ ñèñòåì.

ÏÅÐÂÛÉ ÈÑÏÛÒÀÒÅËÜÍÛÉ ÏÓÑÊ ÍÎÂÎÉ ÐÀÊÅÒÛ ÊÎÑÌÈ×ÅÑÊÎÃÎ ÍÀÇÍÀ×ÅÍÈß "ÀÍÃÀÐÀ"
ÑÎÑÒÎÈÒÑß Â 2011 Ã.

"Ãðàôèê ðàáîò ïî ñîçäàíèþ ðàêåòû-íîñèòåëÿ íîâîãî ïîêîëåíèÿ "Àíãàðà" íå êîððåêòèðóåòñÿ", – çàÿâèë ïåðâûé çàìåñ-
òèòåëü ãåíåðàëüíîãî äèðåêòîðà Ãîñóäàðñòâåííîãî êîñìè÷åñêîãî íàó÷íî-ïðîèçâîäñòâåííîãî öåíòðà èì. Ì.Â. Õðóíè÷åâà
Âàñèëèé Ñû÷åâ. "Ëåãêàÿ "Àíãàðà" äîëæíà ñòàðòîâàòü â íà÷àëå 2011 ã., òÿæåëàÿ – â êîíöå 2011 ã. Íèêàêèõ ïåðåíîñîâ íà÷à-
ëà èñïûòàíèé íåò", – ñêàçàë Â. Ñû÷åâ.

Îí îòìåòèë, ÷òî ôèíàíñèðîâàíèå ðàáîò ïî "Àíãàðå" èäåò î÷åíü õîðîøî. Ôèíàíñèðîâàíèå çíà÷èòåëüíî óëó÷øèëîñü, è,
êàê ðåçóëüòàò, òåìïû ðàáîòû óâåëè÷èâàþòñÿ. Ãîñóäàðñòâî òàêæå âûäåëèëî äîïîëíèòåëüíûå ñðåäñòâà íà òåõíè÷åñêîå
ïåðåâîîðóæåíèå ãîëîâíîãî ïðåäïðèÿòèÿ õîëäèíãà èìåíè Õðóíè÷åâà, à òàêæå íà ìîäåðíèçàöèþ ïðîèçâîäñòâà îìñêîãî
ïðåäïðèÿòèÿ "Ïîëåò", âõîäÿùåãî â õîëäèíã.

Ïî ñëîâàì Â. Ñû÷åâà, â Êîñìè÷åñêîì öåíòðå èìåíè Õðóíè÷åâà âåäóòñÿ èññëåäîâàíèÿ ïî óâåëè÷åíèþ ãðóçîïîäúåìíî-
ñòè "Àíãàðû" â áóäóùåì. Îí ñîîáùèë, ÷òî "Àíãàðó" ìîæíî áóäåò èñïîëüçîâàòü íå òîëüêî äëÿ âûâåäåíèÿ êîñìè÷åñêèõ àï-
ïàðàòîâ íà îðáèòó, íî è äëÿ ïèëîòèðóåìûõ çàïóñêîâ. Êðîìå òîãî, ðàêåòà ìîæåò ñòàðòîâàòü è ñ êîñìîäðîìà Âîñòî÷íûé, êî-
òîðûé ïëàíèðóåòñÿ ïîñòðîèòü â Àìóðñêîé îáëàñòè.
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Æóðíàë çàðåãèñòðèðîâàí â Ãîñóäàðñòâåííîì

êîìèòåòå Ðîññèéñêîé Ôåäåðàöèè ïî ïå÷àòè.

Ñâèäåòåëüñòâî î ðåãèñòðàöèè ¹ 017751 îò

23.06.98. Ó÷ðåäèòåëü: ÎÎÎ “Ìàøèíîñòðîå-

íèå–Ïîëåò”

Æóðíàë ðàñïðîñòðàíÿåòñÿ ïî ïîäïèñêå, êîòî-

ðóþ ìîæíî îôîðìèòü â ëþáîì ïî÷òîâîì îòäå-

ëåíèè (èíäåêñ ïî êàòàëîãó “Ðîñïå÷àòü” 48906,

êàòàëîãó “Ïðåññà Ðîññèè” 29188 è êàòàëîãó

"Ïî÷òà Ðîññèè" 60258) èëè íåïîñðåäñòâåííî â

ðåäàêöèè æóðíàëà

Ïåðåïå÷àòêà ìàòåðèàëîâ Îáùåðîññèéñêîãî

íàó÷íî-òåõíè÷åñêîãî æóðíàëà “Ïîëåò” âîçìîæ-

íà ïðè ïèñüìåííîì ñîãëàñîâàíèè ñ ðåäàêöèåé

æóðíàëà. Ïðè ïåðåïå÷àòêå ìàòåðèàëîâ ññûëêà

íà Îáùåðîññèéñêèé íàó÷íî-òåõíè÷åñêèé æóð-

íàë “Ïîëåò” îáÿçàòåëüíà
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Âíèìàíèþ ÷èòàòåëåé æóðíàëà «Ïîëåò»!

ÎÎÎ «Èçäàòåëüñòâî Ìàøèíîñòðîåíèå» ïðîäîëæàåò ïðèíèìàòü ïîäïèñêó
íà æóðíàëû 2-ãî ïîëóãîäèÿ 2009 ã.

Ïîäïèøèòåñü â Èçäàòåëüñòâå, è Âû
� ïîëó÷èòå æóðíàëû ñ ïåðâîãî íîìåðà;
� cýêîíîìèòå íà ñòîèìîñòè ïî÷òîâîé äîñòàâêè;
� óçíàåòå î íîâûõ êíèãàõ è æóðíàëàõ Èçäàòåëüñòâà

Обращаем Ваше внимание на то, что в 2009 году подписка
на журнал «Полет» на 2�е полугодие (6 номеров) стоит 6000 руб.

Èçäàòåëüñòâî «Ìàøèíîñòðîåíèå» ïðåäîñòàâëÿåò æóðíàëû ïî ìèíèìàëüíîé öåíå. Ïîñòîÿííûì ïîäïèñ÷è-
êàì ïðåäîñòàâëÿåòñÿ ñêèäêà íà ïîäïèñêó (3%) è ïóáëèêàöèþ ðåêëàìíûõ îáúÿâëåíèé. Åæåìåñÿ÷íàÿ îòïðàâêà
çàêàçíîé áàíäåðîëüþ îñóùåñòâëÿåòñÿ çà ñ÷åò èçäàòåëüñòâà.

Ïðèñûëàéòå çàêàç è îáðàùàéòåñü çà äîïîëíèòåëüíîé èíôîðìàöèåé â ðåäàêöèþ è â îòäåë ïðîäàæ, ìàðêå-
òèíãà è ðåêëàìû.

Адрес Издательства: 107076, г. Москва, Стромынский пер., д. 4
Тел. редакции: (499) 269�4896, е�mail: polet@mashin.ru.

Тел. отдела продаж, маркетинга и рекламы (499) 269�6600, 269�5298;
e�mail: realiz@mashin.ru;
факс: (499)269�4897
http: //www.mashin.ru

Îáðàùàéòå âíèìàíèå íà êà÷åñòâî æóðíàëîâ, ïîëó÷àåìûõ ïî ïîäïèñêå!

В последнее время участились случаи контрафактного издания журналов нашего издательства с нарушением
технических стандартов полиграфии.Нередко покупателями некачественных изданий становятся бюджетные ор�
ганизации, заключившие договор с недобросовестными поставщиками в результате тендера.

ООО «Издательство Машиностроение» обладает исключительными правами на выпуск и реализацию своих
периодических изданий, поэтому для оформления подписки у нас не требуется участия в тендерах. Издательство
предоставляет все документы, которые необходимы государственным учреждениям. Издательство не несет ответ�
ственности за низкое качество журналов, приобретенных у недобросовестных поставщиков, и не принимает их к
обмену.


