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УДК 629.7

Âëèÿíèå äèíàìè÷åñêîãî ãèñòåðåçèñà
àýðîäèíàìè÷åñêîé ïîäúåìíîé ñèëû íà
áåçîïàñíûé âûõîä ñàìîëåòà èç êðóòîãî
ïèêèðîâàíèÿ

Ã.Ñ. Áþøãåíñ, Â.Ê. Ñâÿòîäóõ, Ï.Ë. Ñâåðêàíîâ

E-mail: ibd@tsagi.ru

И
звестно несколько катастроф, связанных с тем, что маневренные само�
леты не смогли выйти из пикирования в результате нехватки высоты.
Одна из них произошла с самолетом Су�27УБ во время авиационного

праздника на аэродроме "Скнилов" под Львовом (Украина) 27 июля 2002 г.
Возникает необходимость анализа возможных причин таких катастроф.
Особенность показательных процессов вывода самолета из крутого пики�

рования состоит в том, что для получения большего зрелищного эффекта ис�
пользуются предельные маневренные возможности самолета. В случае от�
ключения или пересиливания ограничителя предельных режимов на самоле�
те Су�27 максимальные значения угла атаки при выполнении таких режимов
могут составлять � = 30� и более.
Многочисленные экспериментальные исследования аэродинамических

характеристик моделей маневренных самолетов на динамических установках
(например, [1–5]) показывают, что на отрывных режимах обтекания крыла,
характерных для больших углов атаки, процессы образования аэродинамиче�
ских сил и моментов имеют динамический характер (обладают собственной
динамикой).
Наличие собственной динамики в процессах образования аэродинамиче�

ских сил и моментов приводит к специфическому поведению аэродинамиче�
ских коэффициентов и особенно коэффициента подъемной силы при дина�
мических изменениях угла атаки. Специфика поведения этого коэффициен�
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Исследовано влияние динамического гистерезиса коэффициента подъемной силы на потерю
высоты при выводе маневренного самолета из пикирования с использованием больших углов ата 
ки. Показана недопустимость выполнения таких маневров вблизи земли.

Ключевые слова: динамический гистерезис; маневренный самолет; вывод из пикирования.

G.S. Byushgens, V.K. Svyatodukh, P.L. Sverkanov. Effect Of Dynamic Hyste-
resis Of Lift On Safe Recovery Of Aircraft From Intensive Diving

Effect of dynamic hysteresis of lift coefficient on flight altitude is considered during recovery of maneu 
verable aircraft from intensive diving with use of high angles of attack. It is shown, thesemaneuvers are not
permissible at low altitude.

Key words: dynamic hysteresis; maneuverable aircraft; recovery from diving.
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та, определяющего характер искривления траек�
тории при выходе из крутого пикирования, обу�
словлена так называемым динамическим гисте�
резисом. Это явление характеризуется затягива�
нием безотрывного обтекания на б�льшие углы
атаки при динамическом увеличении угла атаки
( �� � 0 ) и запаздыванием восстановления безот�
рывного обтекания при возвратном движении в
область линейных характеристик ( �� � 0 ).

На рис. 1 показаны статическая (стационар�
ная) зависимость сy ст(�) и зависимость су дин(�)
при динамическом выходе на большие углы ата�
ки. Обе указанные зависимости заимствованы из
работы [3] и относятся к модели самолета с
крылом сложной формы в плане. На дина�
мической зависимости су дин(�, t) показаны
две характерные точки:

точка А соответствует максимальному
значению коэффициента нормальной
силы су дин��� t) = cу дин max; точка Б соответ�
ствует максимальному углу атаки
�(t) = �max (здесь происходит смена знака
угловой скорости ��).

Видно, что восходящая ветвь динамиче�
ской зависимости су дин(�, t) (часть кривой,
заканчивающаяся в точке Б и соответст�
вующая увеличению угла атаки, �� �0 ) рас�
полагается выше зависимости cy ст(�). При
этом наибольшее превышение су дин(�) над

величиной су ст(�) наблюдается на углах атаки,
соответствующих срыву потока на крыле, приво�
дящему к резкому уменьшению су ст(�).

Так, максимальное динамическое значение
коэффициента нормальной силы су дин max = 2
(точка А) превосходит его стационарное значе�
ние, соответствующее максимально достигнуто�
му в переходном процессе углу атаки
су ст(�max) = 1,24, на величину � c y a= 0,76, или бо�

лее чем на 60 %.
Особенностью зависимости су дин(�, t) являет�

ся то, что в точке смены знака угловой скорости
�� , обозначенной на рис. 1 как точка Б, значение
cy дин(�max) все еще заметно больше стационарно�
го значения cy ст, соответствующего тому же углу
атаки. На рис. 1 величина су дин(�, t) в точке Б бо�
лее чем на 30 % превышает стационарное значе�
ние су ст(�). Поэтому если осуществляется быст�
рый апериодический (или близкий к апериоди�
ческому) выход самолета на большой угол атаки,
то коэффициент нормальной силы (и, соответст�
венно, нормальная перегрузка самолета) после
достижения некоторого максимального значе�
ния с течением времени будет уменьшаться до
своего стационарного значения, и это уменьше�
ние может быть достаточно большим.

Именно такой характер изменения коэффи�
циента нормальной силы показан на рис. 2. На
нем приведены временн�е зависимости угла ата�
ки, стационарные значения коэффициента нор�
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Рис. 1. Пример динамического гистерезиса коэффициента нормальной
силы [3]

Рис. 2. Изменение коэффициента нормальной силы при быстром апериодическом
выходе модели самолета на большой угол атаки на установке СКАД [5]



мальной силы, соответствующие текущим значе�
ниям �(t), и динамические значения этого коэф�
фициента cy дин(t), полученные при моделирова�
нии быстрого выхода модели самолета типа
Су�27 на большой угол атаки на разработанной в
ЦАГИ установке СКАД (свободных колебаний и
апериодических движений) в аэродинамической
трубе Т�103 ЦАГИ [5].
Установка СКАД позволяет осуществлять

фиксацию модели, свободно колеблющейся от�
носительно закрепленного центрамасс, в момент
времени, соответствующий изменению знака уг�
ловой скорости � ,� �� z т.е. в момент начала воз�
вратного движения модели, когда угол атаки дос�
тигает первого максимума.
На рис. 2 видно, что так же, как и в предыду�

щем случае, максимальное динамическое значе�
ние коэффициента нормальной силы су дин max

при �� � 0 значительно превышает cy ст(�max). По�

слефиксациимодели ( �� � 0 ) динамическое зна�
чение коэффициента нормальной силы умень�
шается, асимптотически приближаясь к стацио�

нарному значению су ст(�max).
Поскольку при выводе самолета из крутого

пикирования неизбежно используются большие
углы атаки, то приведенные материалы позволя�
ют сделать вывод, что наличие динамического
гистерезиса коэффициента подъемной силы мо�
жет приводить к катастрофическим последстви�
ям.
В настоящей статье проводится исследование

процессов выводаманевренного самолета из кру�
того пикирования с учетом динамического гисте�
резиса коэффициента подъемной силы. Задача
решается методами математического моделиро�
вания.

Математическая модель коэффициента подъем�
ной силы. В связи с тем, что аэродинамические
силы и моменты на режимах отрывного обтека�
ния обладают собственной динамикой, для целей
динамики полета их коэффициенты принято
описывать обыкновенными дифференциальны�
ми уравнениями.
К настоящему времени были разработаны два

типа математических моделей, описывающих не�
стационарные аэродинамические характеристи�

ки на режимах отрывного обтекания при колеба�
тельных процессах изменения угла атаки: прима�
лых амплитудах колебаний [6] и при больших ам�
плитудах колебаний угла атаки [7]. В рассматри�
ваемой задачемоделирования выхода самолета из
пикирования с учетом динамического гистерези�
са коэффициента подъемной силы математиче�
ская модель должна описывать две фазы измене�
ния коэффициента суа дин.
В первой фазе движения величина суа дин

изменяется от начального значения Cya0 =
= G/(qS)cos�0, соответствующего прямолинейно�
му полету с углом наклона траектории �0, до мак�
симального значения cya дин max. Это изменение
величины cya дин можно описать уравнениями
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где Т0 – параметр модели; � – шаг интегрирова�
ния. При этом величина постоянной времени Т
имитирует запаздывание процессов разрушения
безотрывного обтекания крыла при быстром уве�
личении угла атаки.
Во второй фазе движения суа дин уменьшается

от своего максимального значения (точка А) до
стационарной величины суа ст, соответствую�
щей �max. Это изменение можно описать урав�
нениями

c c cy a y a y aäèí äèí max äèí� � � ;

T c T c c

c c

y a y a y a

y a y a

1
2

12� � ��� �

(

äèí äèí äèí

äèí max ñò

� � �

� � �max ).

Постоянная времени Т1 характеризует быст�
роту разрушения вихревой структуры обтекания
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крыла при динамическом выходе на большие
углы атаки, для которых в стационарных услови�
ях характерноналичиена крыле зон отрывных те�
чений. Влияние различных параметров матема�
тической модели на характер временных зависи�
мостей коэффициента подъемной силы при ди�
намическом гистерезисе показано на рис. 3.

Математическая модель динамики самолета.
Рассматривался самолет типа Су�27
(G S/ �300 кг/м2). Чтобы выявить основные за�
кономерности влияния динамического гистере�
зиса коэффициента подъемной силы, динамика
самолета рассматривалась в упрощенной поста�
новке – угол атаки считался заданной функцией
времени. Эта функция была определена с учетом
возможностей системы продольного управления
самолета. Примеры рассматривавшихся зависи�
мостей �(t) приведены на рис. 3.

Использовались следующие уравнения дви�
жения центра масс:
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При расчетах использовалась приведенная
выше математическая модель коэффициента
подъемной силы суа дин.

Влияние динамического гистерезиса подъемной
силы на безопасность вывода самолета из крутого
пикирования. Траектория вывода самолета из пи�
кирования представляет собой некоторую вы�
пуклую кривую (выпуклость обращена к поверх�
ности Земли). Важнейшей характеристикой та�
кой траектории, определяющейбезопасность вы�
вода самолета из пикирования, является потеря
высоты Н0 – Нmin при выводе из пикирования
(H0 соответствует началу вывода, а высота Нmin –
наиболее низкой точке траектории).

Исследуем влияние динамического гистерези�
са коэффициента подъемной силы на потерю вы�
соты при выводе самолета типа Су�27 из крутого
пикирования.

Принимается, что моменту начала вывода са�
молета из пикирования предшествует некоторый
прямолинейный участок траектории, угол накло�
на которой составляет �0, а нормальная скорост�
ная перегрузка соответствует прямолинейному
полету, т.е. nya = cos �0; вращение самолета по
тангажу отсутствует. Двигательная установка са�
молета работает на режиме "Полныйфорсаж". На
высоте Н = Н0 летчик оценивает максимальное
значение нормальной перегрузки, необходимой
для вывода самолета из пикирования, перемеще�
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Рис. 3. Изменение коэффициента подъемной силы при различных па!
раметрах егоматематическоймодели и темпах возрастания угла атаки



нием рычага продольного управления "на себя"
создает вращение самолета на увеличение угла
атаки, контролирует величину нормальной пере�
грузки и по достижении заданного значения
ny max прекращает увеличение угла атаки.

На рис. 4 в верхней части показан обусловлен�
ный наличием динамического гистерезиса коэф�
фициента подъемной силы переходный процесс
по нормальной скоростной перегрузке при дина�
мическом выходе самолета на большой угол ата�
ки. (Для лучшего пониманияфизики явленияпо�
казаны примеры переходных процессов при по�
стоянной скорости полета V = 100 м/с. Дальней�
шие расчеты проводились с учетом изменения
скорости вдоль по траектории в соответствии с
уравнением для �. )V Видно, что после достижения

максимального значения nya max (практически од�
новременно с достижением максимального угла
атаки) перегрузка с течением времени уменьша�
ется до своего стационарного значения.

В рассматриваемом случае nya дин max = 4,33;
nya уст = 3,14 и потеря перегрузки по сравнению с
максимальным значением n ya max составляет
� n y a max ,� �119, или �27,5 %.

В нижней части рис. 4 показаны две траекто�
рии вывода самолета из пикирования.

Траектория 1 является ожидаемой траекторией
вывода самолета из пикирования. Она реализова�
лась бы при условии, что максимальное значение

динамического коэффициента подъемной силы
суа дин max и соответствующая ему нормальная пе�
регрузка сохраняются в течение всего процесса
вывода самолета из пикирования.

Траектория 2 представляет собой реальную
траекторию вывода самолета из пикирования.
Она определена с учетом динамического гистере�
зиса коэффициента подъемной силы, т.е. с уче�
том того, что после достижения максимального
значения cya дин max этот коэффициент и соответ�
ствующая ему нормальная перегрузка уменьша�
ются до своих стационарных значений. Видно,
что при реальном изменении перегрузки nya дин

потеря высоты заметно больше ожидаемой.
На рис. 5 показано влияние динамического

гистерезиса коэффициента подъемной силы на
потерю высоты при выходе из пикирования в за�
висимости от начального угла наклона траекто�
рии �0 при V0 = 100 м/с и t

�
= 1,5 с. Видно, что ре�

альная потеря высоты тем больше ожидаемой,
чем больше начальный угол наклона траектории
пикирования. Так, реальная потеря высоты при
�0 = �45� больше ожидаемой на 13...26 м, а при
�0 = �75� – на 52...75 м (в зависимости от темпа
уменьшения перегрузки ny дин(t)).

Влияние динамического гистерезиса коэффи�
циента подъемной силы на потерю высоты при
различных значениях времени срабатывания по
углу атаки t

�
, при V0 = 100 м/с, �0 = �60� и различ�

ных величинах характерной постоянной времени
разрушения вихревой структуры обтекания кры�
ла T1 показано на рис. 6. При этом величина
2T1 � 0,05 с соответствует взрывному характеру
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Рис. 4. Потеря высоты при выводе из пикирования (V = V0 = 100 м/с;
t� = 1,5 с; q0 = �60�): 1 – ожидаемая траектория; 2 – с учетом динами�
ческого гистерезиса коэффициента подъемной силы

Рис. 5. Зависимость ожидаемой (1) и реальных (2) потерь высоты от
начального угла наклона траектории пикирования (V0 = 100 м/с;
t� = 1,5 с)



разрушения вихревых структур крыла. Видно, что
реальная потеря высоты тем больше ожидаемой,
чем более резко осуществляется выход самолета
на максимальный угол атаки и чем интенсивнее
происходит разрушение безотрывного обтека�
ния. Так, при времени срабатывания по углу ата�
ки t

�
= 2 с реальная потеря высоты больше ожи�

даемойна 25...40м, а при t
�
=1 с–на 40...60 м.

Заметим, что по нормативным требованиям к
характеристикам управляемости маневренных
самолетов типа Су�27 для тех этапов полета, на
которых необходимо быстрое маневрирование,
время срабатывания по перегрузке, определяе�
мое как время достижения 70% установившегося
значения � ny уст, должно составлять не более чем
tср = 1 с. Величина tср = 1 с практически эквива�
лентна значению t

�
= 1,5 с.

Таким образом, динамический гистерезис
коэффициента подъемной силы является при�
чиной того, что реальная потеря высоты при
выходе маневренного самолета из пикирова�
ния с использованием больших углов атаки
всегда существенно превышает ожидаемую.
При этом попытка исправить положение пу�
тем дополнительного резкого "взятия на себя"
рычага продольного управления только усу�
губляет ситуацию, так как в первые моменты

времени приращение коэффициента подъем�
ной силы из�за �� < 0 оказывается отрицатель�
ным: � �c cya ya� �

�
� 0.Летчик оказывается за�

ложником катастрофического неуправляемо�
го уменьшения нормальной перегрузки.
Проведенные исследования показывают,

что динамический гистерезис аэродинамиче�
ской подъемной силы оказывает существенное
влияние на траекторию вывода самолета из пи�
кирования, и это влияние необходимо учиты�
вать при выполнении таких маневров вблизи
поверхности земли, создавая соответствую�
щий запас высоты.
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Рис. 6. Зависимость ожидаемой (1) и реальных (2–4) потерь высоты от
времени срабатывания по углу атаки t� и характерной постоянной вре-
мени T1 при V0 = 100 м/с и �0 = �60�: 2 – 2T1 = 0,6 с; 3 – 2T1 = 0,3 с; 4 –
2T1 = 0,05 с
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Э
ффективность космической техники во многом определяется на началь�
ном этапе разработки, когда закладываются основные концепции, тех�
нические и экономические характеристики, находятся способы их дос�

тижения. В настоящее время этапу обоснования проектного задания, опреде�
лению технико�экономических характеристик уделяется много внимания.
Особенностьюисследованийпри разработке космической техники, в част�

ности космических систем дистанционного зондирования Земли (КС ДЗЗ),
является значительная неопределенность исходной информации. Это связа�
но, прежде всего, с неточным определением внешних связей, условий созда�
ния и функционирования проектируемого объекта при реализации в плани�
руемыйпериод времени.Неопределенности имеютместо и в связи с неточно�
стью внутренних связей, что обусловлено недостаточной проработкой под�
систем и элементов проектируемого объекта.
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Приводится постановка задачи проектирования космической системы дистанционного зон�
дирования Земли (ДЗЗ) с учетом неопределенностей и случайных факторов. Разработан алго�
ритм поиска рационального решения при случайных значениях коэффициентов технико�эконо�
мических моделей. При поиске решения используется метод статистических испытаний. Ис�
следовано влияние разброса случайных значений коэффициентовмоделей натехнико�экономиче�
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used. Disorder influence of casual values of factors of models on techno�economic characteristics of ERS
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В таком случае справедлива формулировка
проектной задачи как задачи стохастического
программирования. Методы поиска оптималь�
ного решения при наличии в модели проектируе�
мого объекта неопределенностей и случайных
факторов обсуждаются в теории стохастического
программирования. Это направление в теории
математического программирования в последнее
время получило значительное развитие.
Учет неопределенностей и случайных факто�

ров приводит к усложнению поиска и разбросу
проектного решения. Это связано с рядом осо�
бенностей: постановкой проектной задачи, раз�
работкой соответствующих технико�экономиче�
ских моделей, реализацией алгоритма поиска ра�
циональных решений, оценкой и интерпретаци�
ей полученных результатов, определением степе�
ни влияния групп неопределенностей и случай�
ных факторов на решение. В частности, это явля�
ется основной причиной преимущественного ис�
пользования на начальном этапе проектных ис�
следований детерминированных методов при ре�
шении проектных задач [1, 2].
Вместе с тем, как показывает анализ, учет не�

определенностей и случайных факторов позво�
ляет более реалистично подойти к оценке и вы�
бору проектных решений, определить интер�
вальные оценки показателей качества (учесть
возможные потери, обусловленные динамикой
"среды" и неточностью используемых моделей и
методов). При проектных исследованиях с уче�
том неопределенностей и случайных факторов
справедлива постановка задачи поиска устойчи�
вого проектного решения – такого решения сто�

хастической проектной задачи, когда из�за от�
клонений случайных факторов потери качества
будут минимальные. Практический интерес
представляет также задача эффективного управ�
ления точностью решения.
В литературе (например, [3, 4]) постановке и

решению стохастических проектных задач уделя�
ется много внимания. Однако вопросы проект�
ной оценки технико�экономических характери�
стик КС ДЗЗ, которые в новых экономических
условиях имеют свои особенности, освещаются
недостаточно.
В статье речь идет о методике проектного ана�

лиза КС ДЗЗ при реализации системы в плани�
руемыйпериод времени с учетомнеопределенно�
сти технико�экономических моделей. При фор�
мировании методики рассматривается укрупнен�
ная типовая структура КСДЗЗ (рис. 1), включаю�
щая две основные подсистемы – космический и
наземный сегменты [5].
Космический сегмент состоит из одного или

нескольких космических аппаратов (КА).
Наземный сегмент (НС) включает ракет�

но�космический комплекс (РКК�) без КА, на�
земный комплекс управления (НКУ) и наземный
комплекс приема, обработки и распространения
информации (НКПОР). Предполагается, что
реализуется модульный принцип создания КА
ДЗЗ. При этом каждый КА рассматривается как
объект, включающий две подсистемы:
модуль целевой аппаратуры (МЦА);
унифицированную космическую платформу

(УКП).
Пусть используется существующая инфра�

структура наземного сегмента с известными па�
раметрами П П t П t П tÍÑ ÐÊÊ ÍÊÓ ÍÊÏÎÐ( ( ), ( ), ( )).�

Тогда задача проектного анализа заключается в
выборе рациональных параметров космическо�
го сегмента и программы реализации проекта.
При постановке задачи будем учитывать, что в
планируемый период КА вводятся в эксплуата�
циюпоэтапно, проводится их замена для восста�
новления КС ДЗЗ, используются модификации
КА. В таком случае задача проектного анализа
КС ДЗЗ является комплексной.
Одновременно с оптимизацией (оценкой) па�

раметров космического сегмента (семейства КА)
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Рис. 1. Укрупненная типовая структура КС ДЗЗ



формируется рациональная программа реализа�
ции проекта (определяют число КА, сроки их
введения в строй, сроки активного существова�
ния) с тем, чтобы обеспечить при наличии огра�
ничений минимальные затраты на реализацию
проектаКСДЗЗ в планируемый период. В связи с
тем, что при проведении проектных исследова�
ний используются обобщенные технико�эконо�
мические зависимости, определяемые на основе
статистических (опытных) данных, то опреде�
ляющиепараметры (коэффициентымоделей) яв�
ляются случайными и имеют разброс.
Задача проектного анализа КС ДЗЗ формули�

руется как задача стохастического программиро�
вания в следующем виде: при заданной целевой
нагрузке Ц(t) и параметрах наземного сегмента
ПНС(t) определить параметры космического сег�
мента П(t) и программу реализации проекта КС
ДЗЗ PR(t), такие, что

M C П t PR t t
П t G t

�
�

�� ÊÑ ïð
ïð

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

�
�

(1)

при выполнении ограничений

� �� �С С� �ÊÑ ÊÑ

çä() ;� �

Э ЭÊÑ
çä() ;� �

W П t П t Ц t W tÊÑ ÍÑ ÊÑ
çä( ( ), ( ), ( )) ( ) ;�

Р РÊÑ ÊÑ

çä() ;� �

Т П t П t Ц t Tр р( ( ), ( ), ( ) ;ÍÑ
çä

�

M М t M t MÊA ÌÖÀ ÓÊÏ ÊA

çä( ( ), ( )) ;�

t T� ,

где М С� � ÊÑ ( )� и � � С � ÊÑ( )� – математическое
ожидание и среднее квадратичное отклонение
суммарных приведенных затрат (разработка, из�
готовление, выведение и эксплуатация КА, дора�
ботка подсистем наземного сегмента) на реализа�
цию проекта в планируемый период; G t( ( ))� ïð –
область допустимых решений, определяемая
функциональными связями (внешними и внут�
ренними); �( )t ïð – вектор случайных факторов
(определяющих параметров, коэффициентов
технико�экономических зависимостей);ЭÊÑ( )� –

целевая эффективностьКСДЗЗ;WÊÑ( )� – инфор�
мационная производительность КСДЗЗ;Р ÊÑ ( )� –
функция, определяющая надежность функцио�
нирования КС ДЗЗ в планируемый период;
Т р ( )� – функция, определяющая трудоемкость
работ над проектом, длительность разработки и
создания КС ДЗЗ; М МÊÀ ÌÖÀ( ), ( )� � и М ÓÊÏ ( )� –
функции, определяющие массу КА, МЦА и УКП
соответственно; t ïð – момент времени реализа�
ции проекта; Т – планируемый период реали�

зации проекта; зд – индекс, обозначающий за�
данное (требуемое) значение показателя или па�
раметра.
Целевая эффективность КС ДЗЗ определяется

показателем информационной производитель�
ностиWÊÑ( )� и рядом других показателей:

Э W T N S R
iÊÑ ÊÑ íàá êàí îá êàí( ) [ ( ), , , , ],� 	 �

где Tнаб – периодичность наблюдения (Т íàá �

� Т
íàá

çä );Nкан – количество спектральных каналов
(N Nêàí êàí

çä
� ); R

iêàí – пространственное разре�
шение i�го спектрального канала (R R

iêàí êàí
çä

� ,
i = 1, ..., Nкан); Sоб – обзорность космического
изображения (S Sîá îá

çä
� ).

Особенность задачи (1)состоит в том, что она
является многопараметрической и стохастиче�
ской. В отличие от детерминированной поста�
новки задачи оптимизации (оценки) параметров
и программы реализации проекта КС ДЗЗ в дан�
ном случае учитывается разброс значений некон�
тролируемых факторов вектора �(tпр).
Критерием выбора рационального проект�

ного решения является среднее значение (ма�
тематическое ожидание) затрат на реализацию
проекта в планируемый период M C� � ÊÑ ( )� .
Учитывается разброс показателя эффективно�
сти – среднего квадратичного отклонения
суммарных затрат� �C � ÊÑ( ) .� Вводится условие,
что среднее квадратичное отклонение суммар�
ных затрат меньше наперед заданной величи�
ны � � C

� ÊÑ

çä , определяющей риск (возможные
потери) принимаемого решения.
Выделенные условия (ограничения) по эффек�

тивности КС ДЗЗ, надежности, массе КА, трудо�
емкости изготовления влияют на выбор рацио�
нального проектного решения. Область допусти�
мых значений G t( ( ))� ïð в общем случае задается
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системойфункциональныхипараметрическихог�
раничений, определяемых функциональными
(внутренними и внешними) и параметрическими
связями рассматриваемого объекта.
В общем случае данные связи, так же как и

критерий выбора рационального проектного ре�
шенияM C� � ÊÑ ( )� , зависят от вектора�( )t ïð . Раз�
брос суммарных приведенных затрат имеет место
из�за случайных значений коэффициентов тех�
нико�экономических моделей.
При решении стохастической задачи (1) ис�

пользуются численные методы. На рис. 2 приве�
ден алгоритм решения стохастической задачи
(1) в чистых стратегиях, когда варьируемые па�

раметры (функции) П(t) и PR(t) – неслучайные.
Поиск рационального решения задачи (1) с ис�
пользованием метода Монте�Карло включает
цикл статистического моделирования, когда
при каждом Пk и PRk(t) (где k – номер шага ите�
рационного решения задачи оптимизации
(оценки)) проводятсяN статистических испыта�
ний и находятся значения

� � ��n t N( ) ( �, );ïð �

C П PR t tn k k n( , ( ), ( )),� ïð

где �n t( )ïð – вектор случайных коэффициентов
технико�экономических зависимостей, исполь�
зуемых при анализе проектных решений (полага�
ется, что коэффициенты независимые и имеют
нормальное распределение с математическим
ожиданием � и средним квадратичным отклоне�
нием ��); C n ( )� – множество оценок затрат на

реализациюпроектаКСДЗЗпри заданных значе�
ниях Пk(t), PR tk ( ) и случайных �n t( ),ïð n N� 1,

(N– число испытаний при статистическом моде�
лировании).
По данным статистических испытаний для

k�го номера шага итерационного решения задачи
(1) определяются математическое ожидание
M C k

� �
ÊÑ
( ) и среднее квадратичное отклонение

�
�
C k

�
ÊÑ
( ) в виде

M C

C П PR t t

N
k

n k k n
n

N

�

�

�
ÊÑ

ïð

( )

( , ( ), ( ))

;�
�

�
1 (2)

�
�

�

C

C M C

N
k

kn
n

N

�

�

ÊÑ

ÊÑ

( )

( )( ( ) )

.�

� �

�

�

�
2

1

1
(3)

Включение цикла статистических испытаний,
естественно, усложняет и удлиняет поиск рацио�
нального решения. Точность такого решения за�
висит от точности метода оптимизации (оценки)
параметров, значения N, размерности вектора
� ( )t ïð и величины среднего квадратичного откло�
нения� � ( ).t ïð Увеличение числа статистических
испытаний N в общем случае приводит к уточне�

Рис. 2. Алгоритм решения стохастической задачи



нию решения [3]. Интерес представляет исследо�
вание влияния величины � �( )t ïð на точность оп�
ределения суммарных затрат.

Основные обобщенные зависимости проектной
модели. Обобщенные зависимости для расчета
габаритно�массовых характеристик (массы M и
объема V), информационной производительно�
сти Iпр и надежности Р представляются в следую�
щем виде:

М М МÊÀ ÌÖÀ ÓÊÏ� � ;

М М kÌÖÀ ÖÑÑ ÌÖÀ� �/( );1

М М МÓÊÏ ÓÊÏ ÖÑÑ
ÓÊÏ� ( ) ;�
1

М М R HÖÑÑ ÖÑÑ
ÖÑÑ� ( / ) ;�

V МÊÀ ÊÀ ÊÀ� / ;�

Р Р РÊÀ ÌÖÀ ÓÊÏ� ;

Р Р е М
ÌÖÀ ÌÖÀ

ÌÖÀ ÌÖÀ� �
�1 � ;

Р Р е М
ÓÊÏ ÓÊÏ

ÓÊÏ ÓÊÏ� �
�1 � ;

I I
i

N

ïð ÊÑ ïð ÊÀ

ÊÀ

�

�

�
1

;

I I Mïð ÊÀ ïð ÌÖÀ
ïð

�
� ,

где Н и R – высота орбиты КА и разрешающая
способность целевой съемочной системы (ЦСС)

соответственно; �КА, кг/м
3 – плотность компо�

новки КА; М М Р Р IÓÊÏ ÖÑÑ ÌÖÀ ÓÊÏ ïð, , , , , kЦСС,

� МЦА ,� УКП , � ЦСС,� ÓÊÏ
1 ,� пр – статистические ко�

эффициенты.
В приведенных зависимостях размерность

массы М – кг, объема VКА – м3, разрешающей
способности R – м и информационной произво�
дительности Iпр – км2/сеанс связи с НКПОР.

Обобщенные технико�экономические зави�
симости представляются в виде

С C C
i

N

i	 	 	ÊÑ ÊÀ

= 1

ÍÑ

ÊÀ

� 
 � 
� ( ) ( );

С С С k

С

N	 ÊÀ ÊÀ ïð 1 ñ ÊÀ
1

ïð 2

â

ÊÀ
( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )р
 � 
 � 
 
 �

�

1
� � � �

( ) ( ) ( ) ( );
 � 
� � � �ïð 3 ý ïð 4С

С С kр ( ) ( );ÊÀ ñ ÊÀ p
1 1


 � 


C
С

k
c ÊÀ

ÊÀ1

1
( )

( )

( )
;

р


 �



� 


С С МÊÀ ÊÀ
ÊÀ( ) ;
 �

�

k k M k
p ÊÀ
( ) ;
 �

�

C С М Н Nâ â ÊÀ ÊÀ
â( ) ;
 �

�

С С М N Тý ý ÊÀ ÊÀ ÑÀÑ
ý( ) ;
 �

�

С С С С	 ÍÑ ÒÊ ÍÊÓ ÍÊÏÎÐ ïð 5� 
 � 
 � 
( ( ) ( ) ( )) ( );� �

С k СÒÊ ÒÊ ñ ÊÀ( ) ;
 �
1

С С NÍÊÓ ÍÊÓ ÊÀ

ÍÊÓ( ) ;
 �
�

С С N NÍÊÏÎÐ ÍÊÏÎÐ ÊÀ

ÍÊÏÎÐ

CC

ÍÊÏÎÐ2

( ) .
 �
� �

где С С С С С	 	ÊÀ ÍÑ ÊÀ â( ), ( ), ( ), , ( )р
 
 
 

1 1

сКА
и С ý( )
 –

соответственно функции суммарных приведен�
ных затрат на КА, доработку подсистем (ТК,
НКУ и НКПОР) наземного сегмента, разработку
1�го образца КА, создание (изготовление) 1�го
образца КА, выведение и эксплуатациюКА соот�
ветственно; kр ( )
 –функция отношения затрат на
разработку и создание (изготовление) первого
образца КА; kр ( )ÊÀ 
 и kN ÊÀ ( )
 – соответственно
функции, характеризующие снижение затрат на
разработку и создание последующих образцов

КА соответственно; �(�пр1), �(�пр2), �(�пр3);

�(�пр4) и �(�пр5) – функции дисконтирования за�
трат (приведения затрат к моменту времени
окончания функционирования КС ДЗЗ) на раз�
работку, создание, выведение и эксплуатацию
КА, доработку подсистем наземного сегмента со�

ответственно; �пр – время дисконтирования за�
трат; Н и МКА – высота орбиты и масса КА соот�
ветственно; NКА – число КА в планируемый пе�
риод; NCC – число КА, функционирующих в со�

ставеКСДЗЗ одновременно;С ,�КА, k ,�k,Câ ,�в,
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Сэ , �э, kТК , С ÍÊÓ , � НКУ , С ÍÊÏÎÐ , � �ÍÊÏÎÐ ÍÊÏÎÐ
1 2, –

статистические коэффициенты.
В приведенных технико�экономических зави�

симостях размерность приведенных затрат – млн
руб., массы М – кг, высоты орбиты НКА – км, �пр

и Т САС – годы.
Формирование исходных данных для проведе�

ния исследований. Облик КС ДЗЗ зависит от ха�
рактера решаемых задач и требований к космиче�
ской информации, определяющих целевую на�
грузку Ц(t), которая, в частности, включает сле�
дующие характеристики целевой съемочной сис�
темы (ЦСС):

рабочий диапазон электромагнитных волн ��;
количество спектральных каналов Nкан;
разрешение на местности R;
полосу захвата �L.

При проведении � модельных исследований
предполагается, что разрабатываются малоразмер�
ные КА, которые выполняются в негерметичном
исполнении и по модульному принципу и оснаще�
ны оптико�электронной целевой аппаратурой.

Для решения тематических задач целевая ап�
паратура КА должна включать следующие целе�
вые съемочные системы: панхроматическую
(ПСС) и мультиспектральную (МСС) с основны�
ми характеристиками, приведенными в табл. 1.
Требуемые значения R и �L приведены для съем�
ки с высоты 510 км.

Режимы работы целевой аппаратуры – мар�
шрутная (основной режим) и объектовая съемка
(дополнительный режим) в заданной полосе об�
зора. Максимальная суммарная протяженность
маршрутов на витке равна 1000 км.

Дополнительными требованиями к КА ДЗЗ по
условиям функционирования и обобщенным ха�
рактеристикам являются:

орбита КА – круговая, солнечно�синхронная
(ССО), диапазон высот НКА – 500...600 км;

срок активного существования КА (TÑÀÑ
ÊÀ ) � 3

лет;
масса КА МКА � 300 кг;
требования по надежности КА – вероятность

безотказной работы (ВБР) РКА в течение Т КА
ÑÀÑ :

РКА � 0,9;
выведение КА с использованием ракеты�но�

сителя (РН) легкого класса.
На выбор параметров КА и их модификаций в

составе КС ДЗЗ влияет программа реализации
проектаPR t( ). Граф процесса реализации проекта
и распределение затрат при создании КС ДЗЗ
приведены на рис. 3 [5].

Этапы работ включают разработку и создание
(изготовление) подсистем КА (МЦА и УКП) и
КА в целом, доработку подсистем наземного сег�
мента (технического комплекса (ТК) КА из со�
става РКК�, НКУ и НКПОР), ввод в эксплуата�
цию (выведение на орбиту функционирования) и
эксплуатацию КА в планируемый период време�
ни. При проведении исследований КС ДЗЗ пред�
полагается, что параметры наземного сегмента
заданы.

Проведем исследования характеристик КС
ДЗЗ при неопределенности технико�экономи�
ческих зависимостей. Так как технико�эконо�
мические зависимости построены на основе
статистических данных образцов�прототипов
КА ДЗЗ, то оценки коэффициентов будут
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Т а б л и ц а 1

Основные характеристики целевых съемочных систем видимого и ближнего инфракрасного диапазонов

Наименование ЦСС

Основные характеристики ЦСС

Количество спектральных
каналов (зон) Nкан

Спектральный диапазон
��, мкм

Разрешение (проекция
элемента в надир) R, м

Полоса захвата �L, км

ПСС 1 0,52...0,85 2,5 � 20

МСС:

узкозахватная 4 0,54...0,86 12 � 20

широкозахватная 4 0,54...0,86 25 250



иметь разброс. При разработке
перспективного проекта КС ДЗЗ
важно определить средние значе�
ния и возможный разброс ��(tпр)
вектора случайных параметров
� � �( ) { , , , } ,t C k kïð ÊÀ� исследо�

вать влияние их разброса на точ�
ность определения приведенных
суммарных затрат на космическую
систему в рассматриваемый (пла�
нируемый) период реализации
проекта.

При проведении исследований
полагается, что коэффициенты C ,

�КА, k и �k независимы и имеют
нормальное распределение.

В табл. 2 приведены значения ма�
тематического ожидания и среднего
квадратичного отклонения коэффи�
циентов C , �КА, k и �k, полученных

с использованием приемов регрес�
сионного анализа.

Основные результаты исследования. Согласно
алгоритму решения стохастической задачи (1)
вначале проводится определение основных про�
ектно�баллистических и массогабаритных харак�
теристик, далее определяются характеристики

надежности и информационной производитель�
ности базового КА и его модификации (табл. 3).

Далее при условии выполнения заданных тре�
бований по эффективности, информационной
производительности и надежности определяются
трудоемкость и среднее значение затрат на реали�

зацию проекта КС ДЗЗ в планируемый период.
При выполнении требования по заданному числу
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Рис. 3. Граф процесса реализации проекта и распределение затрат при создании КС ДЗЗ:
tн, tk – время начала и окончания проекта; � ïð j

l – время приведения затрат j�го этапа ра�
бот для k�го образца КА ( k N� 1, );ÊÀ TCÀÑ

ÊÀ – срок активного существования КА; Т –
планируемый период реализации проекта

Т а б л и ц а 2

Значения математического ожидания и среднего
квадратичного отклонения случайных коэффициентов

Аппроксимирую�
щая зависимость

Обозначение
коэффициен�

тов

Математиче�
ское ожида�

ние

Среднее
квадратичное
отклонение

С С МÊÀ ÊÀ
ÊÀ( )� �

�
С 0,34438 0,05492

�КА 0,824 0,14632

k k M k

p ÊÀ( )� �
�

k 5,7431 0,63045

�k �0,014 0,18463

Т а б л и ц а 3

Основные характеристики базового КА
и его модификации

Наименование параметра
КА ДЗЗ

Базовый Модифика�
ция

Высота орбиты, км 542 542

Наклонение орбиты, � 97,54 97,54

Масса, кг

КА 177,0 224,0

МЦА 60,0 107,0

УКП 117,0 117,0

Габаритные размеры, м:

КА 1,1	1,0	0,8 1,4	1,0	0,8

МЦА 0,75	0,8	0,7 1,05	0,8	0,9

УКП 0,35	1,0	0,8 0,35	1,0	0,8

Надежность (ВБР в течение срока
активного существования КА Т ÑÀÑ

ÊÀ ):

КА 0,9151 0,9725

МЦА 0,9279 0,9861

УКП 0,9863 0,9863

Информационная
производительность, км2/сеанс
связи с НКПОР 1,292	105 1,496	105



статистических испытаний N определяется ра�
циональное (оптимальное) значение средних за�
трат (математического ожидания) M C

� � ÊÑ и его
разброс (среднее квадратичное отклонение)
�

�
C � ÊÑ.
На рис. 4 показаны зависимости среднего

квадратичного отклонения�
�
C � ÊÑ от количест�

ва случайных величин (коэффициентов) Ксл,
точности их определения и планируемого пе�
риода реализации проекта Т КС ДЗЗ. Точ�

ность определения случайных величин пред�
ставлена относительным параметром K �� – от�

ношением разброса � �( )t ïð к его базовому
(первоначальному) значению � �( ) .t ïð

á При
больших значениях � �( )t ïð , т.е. при больших
сроках прогноза, эти зависимости имеют не�
линейный характер. Увеличение числа случай�
ных величин Ксл приводит к увеличению
�

�
C � ÊÑ. Если говорить об эффективности ра�

бот, связанных с повышением точности значе�
ния � �( )t ïð , то при больших сроках прогноза
величина �

�
C � ÊÑ выше.

Представляет интерес сравнительный анализ
альтернативных проектных решений при неоп�
ределенности технико�экономических моделей.
На рис. 5 приведены оценки в относительных ве�
личинах для двух вариантов проекта реализации
КС ДЗЗ в планируемый период.

Первый (базовый) вариант А1 базируется на
отработанных технологиях и разброс затрат отно�
сительно небольшой.
Во втором варианте А2 используются новые

разработки целевой аппаратуры, что позволяет
повысить эффективность (определялась по пара�
метру R) космического аппарата и КС ДЗЗ в це�
лом. Однако это связано с дополнительными за�
тратами (M C M C� �

2 1
� �ÊC ÊC� ) и повышением рис�

ка реализации проекта (� �� �

2 1C C� �ÊC ÊC� ).
Представленные на рис. 5 коэффициенты K M

и K � характеризуют изменение затрат и их раз�

брос по сравнению со значениями базового вари�
анта A1, для которого K M и K � равны 1.

Таким образом, разработанный методический
аппарат исследования характеристикКСДЗЗ по�
зволяет получить необходимые количественные
оценки при выборе проектных решений КА и их
модификаций с учетом неопределенностей тех�
нико�экономических моделей.
В заключение можно сделать следующие выво�

ды. Сформированы методические основы ком�
плексной оптимизации параметров космического
сегмента (семействаКА) и программыреализации
проекта КСДЗЗ в планируемый период при нали�
чии неопределенностей. Рассмотрены особенно�
сти постановки задачи проектирования семейства
КА при учете неконтролируемых факторов.
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Рис. 4. Зависимость среднего квадратичного отклонения �� С � ÊÑ от
количества случайных величин (коэффициентов) Ксл, точности их оп�
ределения К � � и планируемого периода реализации проекта Т КС
ДЗЗ

Рис. 5. Изменение коэффициентов К М и К �, пространственного раз�
решения R для вариантов А1 и А2 проекта реализации КС ДЗЗ в плани�
руемый период



На основе эмпирических данных (статистики
по прототипам) определены численные характе�
ристики (математическое ожидание и дисперсия)
коэффициентов технико�экономических зави�
симостей. Проведены исследования характери�
стик семейства КА при неопределенности техни�
ко�экономических моделей, представлена оцен�
ка вариантов реализации проекта при различном
составе целевой аппаратуры и программы реали�
зации проекта.

Результаты исследований могут быть исполь�
зованы как при разработке перспективных, так и
при корректировке программ развития сущест�
вующих КС ДЗЗ, определении требований к пер�
спективным КА и их модификациям.
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1. Алгоритм метода

В
основе метода параметрической идентификации дискомфортных режи�
мов полета лежит, во�первых, известное кинематическое уравнение для
горизонтального полета

V t Vy y e� � �� � �( ) sin( ),� � (1)

где � y t( ) – вертикальная скорость турбулентного порыва�
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Предложен метод параметрической идентификации дискомфортных режимов полета, по�
зволяющий определить режимы, неприемлемые с точки зрения дискомфорта пассажиров и эки�
пажа, в темпе протекающего полета при воздействии вертикальных турбулентных порывов
различной частоты и выработать рекомендации в виде подсказки экипажу для повышения ком�
фортабельности полета. Рассмотрена линеаризация заданной функции нескольких случайных
величин. Заданы числовые характеристики системы в виде математических ожиданий и корре�
ляционной матрицы. Даны формулы для дисперсий и средних квадратических отклонений слу�
чайных величин.Представлена компьютерная оценкаточностиметода параметрической иден�
тификации дискомфортных режимов при моделировании динамики полета пассажирского са�
молета.

Ключевые слова: идентификация; турбулентные порывы; диcкомфортный режим полета;
линеаризация функции.

L.A. Zhiratkova, A.N. Seryoznov. Algorithm Of The Method Of The Parametric
Identification Of The Uncomfortable Regimes Of Aircaft In Flight In The Turbulet At-
mosphere

The method of the parametric identification of uncomfortable flight conditions is proposed. It does
possible to determine the regimes, unacceptable from the point of view of the discomfort of passengers and
crew, at the rate of the flight under the influence of the vertical turbulent impulses of different frequency
taking place and to manufacture the recommendations in the form of prompt to crew for increasing the
comfort of flight. The linearization of the assigned to the function several random variables is examined.
The numerical characteristics of the system in the form of mathematical expectations and correlation ma�
trix are assigned. Formulas for the dispersions and the root�mean�square deviation of random variables
are brought out. The computer estimation of the accuracy of the method of the identification of uncomfor�
table regimes with the simulation of the dynamics of the flight of passenger aircraft is represented.

Key words: identification; turbulent impulses; uncomfortable flight conditions; linearization of the
function.



Ve – установившееся значение истинной воз�
душной скорости�

� � – отклонение угла тангажа�

�� – отклонение угла атаки�

Vy– отклонение вертикальной скорости поле�
та.
Во�вторых, метод базируется на статистиче�

ской кривой субъективного дискомфорта (кри�
вой предельных допустимых приращений верти�
кальных перегрузок в зависимости от частоты
воздействия, предложенной вЦАГИ). Уравнение
(1) обычно используется для определения скоро�
сти вертикальных порывов в самолетных методах
[1] по формуле

� � �y y et V V( ) sin( ).� � �� � (2)

Предложенный метод позволяет определить
дискомфортные условия в темпе протекающего
полета на любых высотах, в том числе и на пред�
посадочных.
Пилотажные параметры, входящие в алгоритм

метода идентификации, измеряются бортовыми
средствами измерения.
На основании уравнения (2) можно получить

следующие информационные признаки полета в
турбулентной атмосфере�
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(4)

Частота появления вертикальной составляю�
щей турбулентного порыва� y t( ) или частота пе�
ресечения линии нулевого уровня кривой� y t( ) с
положительным фронтом определяет частоту f
воздействия отклонения вертикальной перегруз�
ки � n y на членов экипажа и пассажиров в соот�

ветствии с условиями (4).

Перегрузки, действующиена воздушное судно
в полете, складываются из перегрузок, вызван�
ных вертикальными турбулентнымипорывами, и
перегрузок, обусловленных отклонением орга�
нов управления и угловым движением воздушно�
го судна. В длительном горизонтальном полете
по маршруту составляющие перегрузки от откло�
нения органов управления и от углового движе�
ния воздушного судна (ВС), как правило, отсут�
ствуют, и действуют только знакопеременные пе�
регрузки от вертикальных порывов ветра. При
этом высокочастотные составляющие вертикаль�
ных порывов ВС не пропускаются вследствие его
инерционных свойств. Влияние турбулентности
на комфорт экипажа и пассажиров является оп�
ределяющим и на режимах полета с большими
скоростными напорами.
Соотношение перепишем в виде

� y t
F

F
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)
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где

F
V

V

y

e

� � �sin( ).� �� � (6)

Как правило, � – �� � 25�, и с методической
погрешностью, не превышающей 3,3�, выраже�
ние (6) можно заменить на

F
V

V

y

e

� � �( ).� �� � (7)

Предельно допустимые значения прираще�
ния вертикальной перегрузки � n y ïðåä , опреде�

ляющие физическую границу комфорта челове�
ка, зависят от частоты воздействия вертикальных
турбулентных порывов f.
Алгоритм идентификации дискомфортных

режимов полета в турбулентной атмосфере за�
ключается в следующем�

1. С помощьюизмерительной информации от
бортовых средств измерения определить в темпе
протекающего полета частоту появления верти�
кальной компоненты турбулентного порыва, т.е.
частоту пересечения линии нулевого уровня с
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положительным фронтом, используя соотноше�
ния (5).

2. Оперативно сравнить текущее среднее зна�
чение отклонения вертикальной перегрузки, вы�
работанное датчиком (датчиками) перегрузки с
предельно допустимым значением отклонения
перегрузки, существующим для выявленной ос�
редненной частоты, из условия переносимости
болтаночных перегрузок экипажем или пассажи�
рами в зависимости от частоты их воздействия.

3. Выработать рекомендации на режим полета
на основании проведенного сравнения для эки�
пажа и системы автоматического управления
(САУ).

2. Линеаризация функции нескольких случайных
аргументов

Имеется система n случайных величин
(х1, х2, ..., хn), заданы числовые характеристи�
ки системы: математические ожидания
( , , ..., )m m mx x x n1 2

и корреляционная матрица

k

k k k

k k k

k

ij

n

n
�

11 12 1

21 22 2

...

...

... ... ... ...

... ... ... n n

. (8)

Случайная величина Y есть функция аргумен�
тов x1, x2, ..., xn:

Y x x xn� �( , , ..., ),1 2 (9)

причем функция � нелинейная, но мало отлича�
ется от линейной в области практически возмож�
ных значений всех аргументов. Требуется при�
ближенно найти числовые характеристики вели�
чиныY: математическое ожиданиеmу, дисперсию
Dу и среднеквадратическое отклонение �y.

Для решения задачи подвергнем линеариза�
ции функцию (9). Рассмотрим функцию (9) в
достаточно малой точке ( , , ..., ).m m mx x x n1 2

Так
как функция в этой окрестности почти линейна,
ее можно приближенно заменить линейной. Это
равносильно тому, чтобы в разложении функции
в ряд Тейлора около точки ( , , ..., )m m mx x x n1 2

со�
хранить только члены первого порядка малости,
члены высокого порядка малости отбросить и за�

висимость (9) между случайными величинами [2]
можно приближенно заменить линейной зависи�
мостью
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Учитывая, что x m xi x i� � � , перепишем
формулу (10) в виде
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Учтем, что при линеаризациифункции одного
случайного аргумента имели место следующие
соотношения для математического ожидания,
дисперсиии среднеквадратического отклонения�
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Применим к линейной функции (10) способы
определения числовых характеристик линейных
функций, выведенные при линеаризации функ�
ции одного случайного аргумента. Имея в виду,
что центрированные аргументы ( � , � , ..., � )x x xn1 2

имеют математические ожидания, равные нулю, и
ту же корреляционную матрицу ki j , получим�
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Переходя в последнейформуле от дисперсий к
среднимквадратическимотклонениям, получим
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где rij – коэффициент корреляции величин
x xi j, .
Особенно простой вид принимает формула

(14), когда величины x x xn1 2, ,..., не коррелиро�
ванны, т.е. rij � 0 при i j� .
В этом случае
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Формулы типа (14) и (15) находят широкое
применение в различных прикладных задачах
при исследовании точности. Применим эти фор�
мулы для оценки точности метода идентифика�
ции дискомфортных режимов полета.

3. Расчет точности метода параметрической
идентификации дискомфортных режимов полета

В нашем случае функция F имеет вид (7)
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гдеVe–скорость самолета относительно воздуха�
�� – отклонение угла атаки�

�� – отклонение угла тангажа�
Vy–скороподъемностьили вертикальная скорость.
Произведем оценку точности метода по сред�

неквадратическому отклонению функции F. То�
гдаформула (14) длянашего случаяпримет вид
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где среднеквадратические отклонения величин
будут�
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А коэффициенты корреляции соответственно
будут равны�
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Коэффициенты корреляции r rV Vy y� �� �, ,
r� �� � показывают степень линейной связи между

величинамиVy,��,� �, а n–числоизмерений.

Для оценки точности было использовано сто
измерений (n = 100).
Далее на основании формул (17)...(19) произ�

ведена оценка точности метода при каждом заме�
ре. В качестве критерия оценки выбрано средне�
квадратическое отклонение � F

2 .
Компьютерная оценка точности метода была

проведена при моделировании динамики пасса�
жирского самолета с автопилотом для высоты

100 м и углов атаки � = 4...9,5.
Выполненные расчеты для различных режи�

мов полета, как комфортных, так и дискомфорт�
ных, показали, что точность метода достаточно
высокая.
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УДК 629.7

Ðàñ÷åò ðàäèàöèîííûõ óñëîâèé äëÿ
ñëîæíîé ýâîëþöèîíèðóþùåé îðáèòû ÊÀ
â ðàäèàöèîííûõ ïîÿñàõ Çåìëè

Ì.Å. Àðòåìîâ

E-mail: mike.artiomov@mail.ru

В
настоящее время существует много качественных программных продук�
тов, позволяющих проводить расчеты параметров радиационных усло�
вий на трассе полетов КА [1–3], в частности спектров потоков заряжен�

ных частиц космического пространства и их вклада в поглощенную дозу. Од�
нако при использовании таких традиционных пакетов программ возникают
определенные трудности.
Так, для расчета параметров радиационной обстановки необходимо вы�

числить географические координаты КА, т.е. вычислить координаты под�
спутниковой точки. В случае круговой или эллиптической орбиты КА все из�
вестныепрограммыуспешно справляются с этой задачей.При этомпользова�
телем задаются оскулирующие элементыорбиты, а затем производятся расчет
и выдача соответствующих результатов.
В случае сложной эволюционирующей орбиты, когда один виток орбиты

существенно отличается от другого, ситуация меняется. Применяя известные
программы расчета радиационной обстановки на орбите, пользователь выну�
жден производить многочисленные циклы вычислений, т.е. вводить парамет�
ры каждого витка орбиты, а затем суммировать полученные результаты. Это
существенноосложняет процесс вычисленийиповышаетих трудоемкость.
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Представлен разработанный автором программный пакет FD�ORBIT_ERB, предназначен�
ный для расчета параметров радиационной обстановки – поглощенных доз и потоков заряжен�
ных частиц при полете КА по сложным эволюционирующим орбитам в радиационных поясах
Земли. Возможности программы показаны на примере расчета поглощенных доз для орбиты КА
"Спектр�Р".

Ключевые слова: радиационные пояса Земли; орбита космического аппарата; радиационная
обстановка; спектры потоков заряженных частиц; поглощенная доза; L–B�координаты.

M.E. Artiomov. Radiation Conditions Calculation For Difficult Evolve Spacecraft
Orbit In Earth Radiation Belts

The article presents a developed by author computer code FD�ORBIT_ERB. This program is in�
tended for calculation of radiation conditions parameters – charge particle fluxes and absorbed doses for
spacecraft, flying on difficult evolve orbit in Earth Radiation Belts. The possibilities of FD�ORBIT_ERB
program are illustrated for calculation of absorbed doses for the orbit of "Spectr�R" spacecraft.

Key words: Earth radiation belts; spacecraft orbit; radiation conditions; the spectra of charge particle
fluxes; absorbed dose; McIlwain parameters.



В связи с этим был разработан программный
пакет FD�ORBIT_ERB, предназначенный, в пер�
вую очередь, для решения задачи определения ра�
диационных условий при движении КА по слож�
ной эволюционирующей орбите в радиационных
поясах Земли (при этом движение по обычной ре�
гулярной орбите является частным случаем).
В статье рассматривается этот программный

пакет, принципы его построения и приводится
результат расчета поглощенных доз за различны�
ми сферическими защитами для случая эволю�
ционирующей высокоэллиптической орбиты КА
"Спектр�Р", являющегося орбитальной астрофи�
зической обсерваторией, создаваемой в ФГУП
"НПО им. С.А. Лавочкина".

Программный пакет FD�ORBIT_ERB содержит
следующие компоненты:
генератор орбит, позволяющий производить

расчет L–B�координатКА с необходимымшагом
по времени по заданным оскулирующим элемен�
там орбиты (в случае простых орбит) или по гео�
графическим координатам КА (в интересующем
нас случае сложных орбит);
компьютерные модели потоков частиц в ра�

диационных поясах Земли (РПЗ);
модели взаимодействия и переноса энергич�

ных заряженных частиц в веществе.
Генератор орбит вычисляет координаты КА с

определеннымшагомпо времени. В случае, когда
входными данными для него являются оскули�
рующие элементы, такие как высоты апогея и пе�
ригея, аргумент перигея, наклонение орбиты,
долгота восходящего узла и момент перигея, про�
исходит расчет географических координат под�
спутниковой точки и высоты. Это необходимо
для дальнейшего определения магнитных
L–B�координат [4], так называемых "параметров
МакИлвайна", так как модели потоков РПЗ (ис�
пользуются известные модели АР8 и АЕ8 [5]) за�
дают пространственно�энергетическое распреде�
ление заряженных частиц именно в этих магнит�
ных координатах.
Существенной модификацией генератора ор�

бит, реализованной в программном пакете
FD�ORBIT_ERB, является возможность ввода
непосредственно массива географических коор�

динат подспутниковой точки, заданного, напри�
мер, отделом баллистического сопровождения
проекта. Такое дополнение важно в случае эво�
люции орбиты, характерной для КА "Спектр�Р",
для космических аппаратов с двигателями малой
тяги при применении к участкам трассы полета,
которые не представляют собой эллипс или ок�
ружность, а являются какими�либо другими кри�
выми (например, отлетная гипербола перед вы�
ходомКАнамежпланетную траекториюи т.п.).
Для расчета потоков протонов и электронов

РПЗ, воздействующих на КА во время полета,
применяются таблицы потоков моделей АР8 и
АЕ8 в зависимости от геомагнитных координат
для максимума или минимума солнечной актив�
ности, которые в принципе соответствуют рос�
сийским стандартизованным моделям.
На основании результатов расчета энергетиче�

ских спектров потоков электронов и протонов
РПЗ за сферической защитой заданной толщины
вычисляются поглощенные дозы в материале де�
тектора (в данном случае в кремнии).
Мощность дозы и поглощенная доза для про�

тонов РПЗ рассчитываются с помощью извест�
ных формул

d D dt k f E X d E d x d E� �� ( , ) ( ) ; (1)

D x x D dt dt( ) ( ) ,� � (2)

гдеd D d t –мощность дозы в детекторе, располо�
женном в центре сферического экрана толщиной
Х; D(X) – поглощенная доза в детекторе, располо�
женном в центре сферического экрана толщиной
Х; f E X( , )– дифференциальный спектр плотно�
сти потока частиц за сферическим экраном тол�
щиной Х; �d E d x – потери энергии частиц на
единицу длины пробега в веществе детектора (ли�
нейная передача энергии (ЛПЭ)); k – переводной
коэффициент в единицу измерения дозы.
Расчет ЛПЭ протонов РПЗ в веществе детек�

тора и защиты (�d E d x ) проводится с учетом
ионизационных потерь и потерь энергии в ядер�
ных столкновениях [6].
Для расчета вклада в дозу от электронов РПЗ

используется методика, основанная на известной
программе SHIELDOSE�II [7]. Данный пакет по�
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зволяет на основании имеющейся
базы данных по результатам предва�
рительных расчетов, проведенных
методом Монте–Карло, определять
поглощенную дозу для случая облу�
чения электронами при произволь�
ных энергетических спектрах частиц.

Проверка работы программного
пакета FD�ORBIT_ERB была выпол�
нена двумя способами:

сравнивались результаты расчета
поглощенных доз за различными
сферическими защитными экранами
(материал защитных экранов – алю�
миний) с помощью программы
FD�ORBIT_ERB для первых двадца�
ти витков орбиты КА "Спектр�Р". В
первом случае вычислялась погло�
щенная доза для каждого из витков,
описываемого оскулирующими элементами, а
затем результат суммировался. Во втором случае
в качестве исходных данных сразу вводился мас�
сив географических координат, охватывающий
все 20 витков;

описанные выше результаты расчетов сравни�
вались с результатами, полученными с помощью
других известных программных пакетов –
RADMODLS (NASA) [1] и OMERE v3.4 (CNES)
[2], содержащих сходные физико�математиче�
ские модели потоков частиц РПЗ и взаимодейст�
вия заряженных частиц с веществом, а также по�
зволяющие проводить расчеты для отдельных
витков орбиты по их оскулирующим параметрам.

Результаты расчетов приведены в табл. 1, 2, где
E � n = 10�n.

Графическое представление результатов рас�
четов (рис. 1, 2) показывает их хорошее совпаде�
ние как в случае вычислений по баллистическим
параметрам отдельных витков орбиты (кривая
FD�ORBIT�1 соответствует расчету поглощен�
ных доз по виткам с последующим суммировани�
ем результата), так и в случае расчета с помощью
таблицы географических координат. Кроме того,
полученные с помощью FD�ORBIT_ERB резуль�
таты расчета потоков и доз от частиц радиацион�
ных поясов Земли (усредненные по витку орби�
ты) находятся в хорошем соответствии с данны�
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Т а б л и ц а 1
Поглощенные дозы (рад) от протонов РПЗ

Толщина защиты, г/см3 FD�ORBIT_ERB, сумми�
рование по виткам

FD�ORBIT_ERB OMERE, суммирование
по виткам

RADMODLS, суммирова�
ние по виткам

0,01 6,90Е+05 7,50Е+05 7,93Е+05 3,68Е+05

0,05 3,85Е+03 4,15Е+03 5,81Е+03 3,09Е+03

0,10 4,80Е+02 5,16Е+02 6,47Е+02 3,24Е+02

0,15 1,43Е+02 1,54Е+02 1,36Е+02 9,02Е+01

0,50 3,08Е+00 3,28Е+00 0,00Е+00 1,86Е+00

1,00 2,69Е–01 2,83Е–01 0,00Е+00 1,67Е–01

2,00 2,57Е–02 2,74Е–02 0,00Е+00 1,66Е–02

3,00 6,84Е–03 7,40Е–03 0,00Е+00 2,66Е–03

5,00 6,88Е–04 7,86Е–04 0,00Е+00 4,85Е–06

10,00 1,18Е–05 1,18Е–05 0,00Е+00 0,00Е+00

Рис. 1. Поглощенные дозы от протонов РПЗ



ми, полученными при помощи дру�
гих известных программных пакетов.

Разница в численных значениях
доз, полученных с помощью
FD�ORBIT_ERB, по сравнению с
результатами других программных
пакетов находится в границах точ�
ности модели потоков заряженных
частиц РПЗ.

Программа FD�ORBIT_ERB осо�
бенно актуальна в случае сложной
эволюционирующей орбиты косми�
ческого аппарата, когда все ее витки
отличаются друг от друга. Она позво�
ляет осуществить ввод непосредст�
венно географических координат
подспутниковой точки, минуя расчет
по баллистическим параметрам, при�
чем нет никаких ограничений на объем массива
данных.

Кроме того, для точной привязки радиацион�
ных эффектов (сбоев и отказов) программа
FD�ORBIT_ERB позволяет вычислять моменты
входа и выхода КА в РПЗ. Заметим, что сходные с
FD�ORBIT_ERB по функциональности про�
граммные пакеты не обладают такими возможно�
стями, что делает применение разработанной
программы оправданным и актуальным.
Настоящая работа выполнена в рамках Феде�

ральной целевой программы "Научные и научно�пе�
дагогические кадры инновационной России" на
2009–2013 гг. в рамках Государственного контрак�
та № П675 от 10 августа 2009 г.
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Т а б л и ц а 2
Поглощенные дозы (рад) от электронов РПЗ

Толщина защиты, г/см3 FD�ORBIT_ERB, сумми�
рование по виткам

FD�ORBIT_ERB OMERE, суммирование
по виткам

RADMODLS, суммирова�
ние по виткам

0,01 7,49Е+04 8,12Е+04 1,33Е+05 6,52Е+04

0,05 2,07Е+04 2,25Е+04 3,82Е+04 2,12Е+04

0,10 1,05Е+04 1,14Е+04 1,94Е+04 1,08Е+04

0,15 6,51Е+03 7,08Е+03 1,17Е+04 6,52Е+03

0,50 1,13Е+03 1,22Е+03 2,28Е+03 1,19Е+03

1,00 2,51Е+02 2,71Е+02 3,35Е+02 1,95Е+02

2,00 1,03Е+01 1,11Е+01 2,51Е+01 1,12Е+01

3,00 1,48Е+00 1,60Е+00 1,70Е+00 1,23Е+00

5,00 6,28Е–01 6,81Е–01 1,12Е+00 8,22Е–01

10,00 3,57Е–01 3,87Е–01 6,39Е–01 4,43Е–01

Рис. 2. Поглощенные дозы от электронов РПЗ
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С
татические испытания конструкций и их элементов, проводимые в целях
получения данных о напряженно�деформированном состоянии, несу�
щей способности и запасе прочности, являются необходимым звеном в

комплексе работ по созданию летательного аппарата (ЛА). С развитием авиа�
ции непрерывно совершенствуется методика и техника испытаний, которые
к настоящему времени представляют собой сложный технологический
процесс.
Классический метод проведения статических испытаний предусматривал

постепенное увеличение нагрузки, прикладываемой к конструкции ступеня�
ми. Величина ступеней обычноне превышала 10%отРрасч, т.е. 10%от нагруз�
ки, которую согласно расчету должна выдержать без разрушения испытывае�
мая конструкция. Такая методика не допускает рассогласования нагружения
отдельных элементов конструкции больше, чем на одну ступень нагружения.
В этом случае упрощаются как измерения, проводящиеся на каждой ступени
при постоянной нагрузке, длительность действия которой не регламентиро�
валась, так и наблюдение за поведением испытываемой конструкции [1].
Предлагаемый метод включает значительно больше способов нагружения

с использованием различных технических средств.
Для реализации нагрузок при статических испытаниях легких самолетов

могут быть использованы следующие приводы: электрогидравлические,
пневматические, гидростатические и электромеханические. Они должны
позволять реализовывать основные требования к системам нагружения, а
именно:
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обеспечение многоканального автоматиче�
ского нагружения испытываемой конструкции в
соответствии с заданной программой;
обеспечение заданной точности воспроизве�

дения нагрузок на конструкцию;
применение энергосберегающих технологиче�

ских процессов испытаний;
использование унифицированного и стандар�

тизированного оборудования;
обеспечение надежности и стабильности ра�

боты;
защита конструкции от превышения нагрузок

по сравнению с программными при отказах и на�
рушениях работы различных систем стенда;
контроль и выдача необходимой информации

о параметрах привода;
обслуживание систем по техническому со�

стоянию;
обеспечение технологичности изготовления,

удобства и простоты монтажа, обслуживания и
эксплуатации;
соответствие современным экономическим

требованиям по стоимости оборудования, мате�

риалов, изготовления, обслуживания, ремонта,
потребляемой энергии и др.
В настоящее время при статических и ресурс�

ных испытаниях самолетов и их элементов в оте�
чественных и зарубежных лабораториях прочно�
сти используются типовые электрогидравличе�
ские следящие приводы (ЭГСП) с гидроцилинд�
рами одностороннего (рис. 1) и двустороннего
(рис. 2) действия [2]. Применение ЭГСП обу�
словлено многолетним опытом их эксплуатации
и значительными преимуществами перед други�
ми системами нагружения.
Однако ЭГСП имеют такие недостатки, как

высокая стоимость типового канала нагружения
(200…500 тыс. руб. без учета стоимости маслона�
сосной станции), использование пожароопасной
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Рис. 1. Принципиальная схема ЭГСП с гидроцилиндрами односторон�
него действия:
1 – испытываемая конструкция; 2(1), 2(2) – клапаны; 3(1), 3(2) –
предохранительные клапаны; 4(1), 4(2) – электрогидравлические
клапаны; 5, 6 – гидроцилиндры

Рис. 2. Принципиальная схема ЭГСП с гидроцилиндрами двусторон�
него действия:
1 – испытываемая конструкция; 2 – гидроцилиндр; 3 – клапан
предохранительный; 4(1), 4(2) – обратные клапаны; 5(1), 5(2) —
гидрозамки; 6(1), 6(2) – дроссели; 7(1), 7(2), 8 — гидравлические
распределители; 9 – электрогидравлический усилитель; 10 – авто�
матическая система управления



рабочейжидкости (ее утечка), необходимость ис�
пользования высококвалифицированных спе�
циалистов при эксплуатации. В связи с этим по�
стоянно ведется поиск альтернативных техниче�
ских решений по системам нагружения для ста�
тических испытаний самолетов.
Так, в последние годы для испытания авиаци�

онных конструкций применяются пневматиче�
ские приводы. Один из примеров использования
пневматического привода для прочностных ис�
пытаний самолетов приведен на рис. 3, 4.
Система нагружения содержит две параллель�

ные опорные пластины и крыло [3]. Между верх�
ней пластиной и крылом установлена первая
группа нагружающих элементов (воздушных ем�
костей). Вторая группа элементов установлена
между нижней опорной пластиной и крылом.
При подаче воздуха в нагрузочные элементы они
увеличиваются в объеме, создавая заданную на�
грузку. Давление внутри ука�
занных элементов задается с
помощью регуляторов, управ�
ляемых системой автоматики.
Такая схема позволяет ими�

тировать нагрузки для крыла
любого профиля. Кроме того,
повышается соответствие рас�
пределения нагрузки на эле�
менты конструкции при испы�
таниях.
Гидравлический вариант

создания нагрузок при испыта�

ниях самолетов показан на
рис. 5 [4]. В этом случае перио�
дическую знакопеременную
нагрузку регулируют количест�
вом жидкости, которая подает�
ся в весовые гидравлические
силовозбудители, выполнен�
ные в виде емкостей. Темпы
нарастания и уменьшения на�
грузки регулируют посредст�
вом дросселирования жидко�
сти с помощью регулируемых
дросселей в магистралях пода�
чи и слива рабочей жидкости.
Процессом подачи жидкости

от насосной станции к гидравлическим силовоз�
будителям управляют с помощью распределите�
лей, установленных в магистралях нагнетания и
слива.
Управление процессом нагружения осуществ�

ляется следующим образом. Насосная станция 12
подает жидкость в магистраль нагнетания 9, и
при открытии распределителя 7(1) по сигналу от
программного устройства 13 жидкость через ре�
гулируемый дроссель 5(1) поступает в верхнюю
гидроемкость 1(1) и заполняет ее до получения
заданной нагрузки, которая контролируется дат�
чиком силы 4(1). Конструкция нагружается. Сиг�
нал от датчика 4(1) поступает в программное уст�
ройство, которое выдает сигнал на закрытие рас�
пределителя 7(1), затем – на открытие распреде�
лителя 8(1), и происходит слив жидкости из гид�
роемкости 1(1) черезмагистраль слива 10 в насос�
ную станцию 12. Конструкция разгружается.
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Рис. 3. Схема пневматического привода

Рис. 4. Схема типового канала нагружающего элемента пневматической системы:
1 – испытываемая конструкция; 2 – пневмоемкость; 3 – датчик давления; 4 – распредели�
тель; 5 – ресивер; 6 – компрессорная станция; 7 – система автоматического управления



Темпы нагружения и снятия нагрузки регулиру�
ются соответственно дросселями 5(1) и 6(1).

Аналогично происходит процесс нагруже�
ния�разгружения конструкции при подаче жид�
кости в нижнюю гидроемкость 1(2).

Чтобы избежать перегрузки испытываемого
ЛА избыток рабочей жидкости вытекает из гид�
роемкостей 1 через отверстия, выполненные в
их верхней части, в поддоны 11, а из них – через
магистраль слива жидкости 10 в насосную стан�
цию 12.

Основными недостатками такого привода яв�
ляются большие габаритные размеры емкости,
значительное время нагружения�разгружения.
Есть и преимущества: создание малых нагрузок

(от 50 Н), низкое давление рабочей жидкости в
системе – до 0,6 МПа, рабочая жидкость – вода,
пожаробезопасность, простота конструкции,
монтажа и обслуживания, надежная и простая
система защиты по нагрузке, практически нет ог�
раниченийпо деформациииспытываемойконст�
рукции, низкая стоимость привода (в 6–10 раз
меньше приводов с ЭГСП).

Для испытания элементов ЛА с малыми на�
грузками (давление в камере– до 2…5мм вод. ст.)
и при незначительной деформации конструкции
можно использовать гидростатическую систему
нагружения, принципиальная схема которой
приведена на рис. 6 [5].

В первом варианте подача рабочей жидкости в
источник питания осуществляется от насосной
установки либо самотеком. Во втором варианте
жидкость в емкость 24 поступает или из водопро�
вода, или из системыоборотного водоснабжения.
Нагрузка (давление) на конструкцию 3 создается
высотой столба жидкости в источнике питания 5.
Необходимая скорость нагружения�разгружения
осуществляется соответственно дросселями 14 и
15. Циклическое нагружение�разгружение кон�
струкции производится программным устройст�
вом с использованием датчиков уровня 25, 26 и
распределителей 14, 15.

Предложенная схема имитации локальных на�
пряжений, возникающих в результате приложе�
ния нагрузки к конструкции с тонкой обшивкой,
повышает достоверность результатов испытаний.

Одним из перспективных путей решения зада�
чи по созданию нагрузок на ЛА при испытаниях
является электромеханический привод (ЭМП).

Для общепромышленных приводных систем
задача преобразования вращения вала электро�
двигателя в поступательное перемещение вы�
ходного звена привода решена путем использо�
вания шаровинтовых передач, волновых редук�
торов и др.

Электромеханические приводы (сервомеха�
низмы), применяемые в машиностроении, вы�
пускаются в различном конструктивном испол�
нении. Они используются в системах автомати�
ческого регулирования технологическими про�
цессами и позволяют осуществлять перемещение
штока в прямом и обратном направлениях, пози�
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Рис. 5. Принципиальная схема гидростатического привода:
1(1), 1(2) – гидроемкости; 2(1), 2(2) – рычажные системы; 3 – кон�
струкция ЛА; 4(1), 4(2) – датчики силы; 5(1), 5(2), 6(1), 6(2) – регу�
лируемые дроссели; 7(1), 7(2), 8(1), 8(2) – двухходовые распреде�
лители; 9, 10 – магистрали нагнетания и слива; 11(1), 11(2) – под�
доны; 12 – насосная станция; 13 – программное устройство



ционирование штока и удержание его в любом
промежуточном положении, а также автоматиче�
ское, дистанционное и ручное управление при�
водом. Поэтому ЭМП могут использоваться в
системах нагружения легких самолетов.
Основное преимущество ЭМП – снижение

эксплуатационных расходов, исключение затрат
на приобретение насосных установок и дополни�
тельного гидрооборудования.
В отечественных лабораториях прочности

ЭМП практически не применяются. Современ�
ное состояние ЭМП позволяет надеяться на их
успешное применение в системах нагружения
при статических испытаниях ЛА и особенно при
испытаниях легких самолетов в условиях мо�
бильных установок.
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Рис. 6. Принципиальная гидравлическая схема объемного привода:
1 – нагрузочный элемент; 2 – опорная пластина; 3 – конструкция; 4 – источник питания; 5 – трубопровод; 6 – патрубок передвижной; 7 –
фиксатор; 8, 9 – датчики верхнего и нижнего уровней; 10 – поддон; 11 – сливной трубопровод; 12, 13 — магистрали нагнетания и слива; 14,
15 – распределители; 16, 17 — регулируемые дроссели; 18 – устройство программное; 19 – насосная установка; 20 – бак; 21 – насос; 22 —
переливной клапан; 23 – гидравлический блок питания; 24 — емкость для жидкости; 25, 26 — датчики верхнего и нижнего уровней; 27 –
блок управления; 28 — распределитель



УДК 539.3

Îáîáùåííûå ìîäåëè êèíåòè÷åñêîé
òåîðèè ïðî÷íîñòè è òåîðèè ïîëçó÷åñòè
äëÿ àíàëèçà ñëîæíîãî ÍÄÑ ïîëèìåðîâ

Î.Ã. Îñÿåâ

E-mail: osyevog@mail.ru

П
ри рассмотрении полимерных композитных материалов (ПКМ) допус�
тимо принять физическуюмодель квазиизотропной среды, деформаци�
онно�прочностные свойства которой равномерно распределены в на�

правлениях векторов действующих нагрузок. В этом случае применимы урав�
нения линейной вязкоупругости типа Больцмана – Вольтерра, которые мож�
но представить в следующем виде:
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где е si j i j, – компоненты девиаторов деформаций и напряжений соответст�

венно, ei j i j� �� �
1

3
0 , si j i j� �� � ñð ; �0 – относительная объемная де�

формация, � � � �0 11 22 33� � � .
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Получены математические модели пространственного напряженно�деформированного со�
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Поскольку объемные деформации проявляют
свойства ползучести, то для них справедливо со�
отношение наследственной линейной вязкоуп�
ругости
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U t d
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( ) ( ) , (2)

где К – объемный модуль упругости;U t( )� � –
ядро объемной ползучести.
В ряде случаев материалы, в том числе и кон�

струкционные композитные материалы, могут

считаться несжимаемыми. Тогда �0 = 0, а компо�
ненты девиатора деформации в уравнениях (2)
будут совпадать с компонентами тензора дефор�
мации, т.е.ei j i j� � .Разрешая уравнения (1) и (2)
относительно напряжений, получим
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где V t( )� � – ядро объемной релаксации.
В тензорном виде уравнения (1)...(4) удобно

представить в составе общей системы:
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Ядра ползучести П t U t( ), ( )� �� � и релак�
сации R t V t( ), ( )� �� � при одноосном и объ�
емном деформировании соответственно опреде�
ляются экспериментально. При этом существует

уравнение связи между объемными ядрами
U t V t( ) ( )è

U t V t V t U d
t
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0
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Определим выражения для объемных ядер, ис�
пользуя известные из теории вязкоупругости со�
отношения связи для ядер и их производных
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Если физическая модель поведения ПКМ
предполагает отсутствие напряжений и деформа�
ций в начальный момент времени: t � �� 0, а
первообразные от соответствующих ядер прини�
мают значения
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то интегрирование по частям уравнений системы
(7) приводит к наследственным уравнениям пол�
зучести в следующей форме:
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Используя преобразования системы (9) с по�
мощью функции Хевисайда, аналогичные при�
веденным в работе [1], однако применяя их для
случая, когда известны функция ползучести П(t)
при одноосном растяжении и ее первообразная
~
( )П t , при t �0 придем к выражению связи для

первообразных ядер ползучести
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Откуда выразим первообразную функции объем�
ного ядра ползучести:
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Согласно теории ползучести процесс измене�
ния деформации во времени при заданном зако�
не нагружения описывается уравнением
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Процесс изменения напряжений при заданном
законе деформирования описывается как
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Функции П t0 ( )� � и R t0 ( )� � представляют
собой ядра ползучести и релаксации соответст�
венно, гдеR t0 ( )� � является резольвентойфунк�
ции П t0 ( ).� � В соответствии с теорией инте�
гральных уравнений ядра связанысоотношением
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t
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Согласно современным представлениям ки�
нетической теории прочности для дилатонной
модели разрушения [2] соотношение для дефор�
маций примет вид
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Здесь k–постоянная Больцмана; величина �0 по�
рядка периода тепловых атомных колебаний

10�13с; Е – модуль упругости; 
T – коэффициент
термического расширения объема; С – атомная

теплоемкость; � – длина свободного пробега фо�
нонов, зависящая от структурных дефектов, при�
месных атомов и других неоднородностей тела,
a – межатомное расстояние.
При постоянном уровне напряжений уравне�

ние (12) примет вид
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Тогда решениеминтеграла в правой части (16) яв�
ляется выражение
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Используя соотношение (14), можно записать
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Продифференцировав выражение (16) по вре�
мени, получим
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Принимая в выражении (15) напряжения и ос�
новные константы материала неизменными и
выполнив дифференцирование по времени, по�
лучим выражение для ядра ползучести
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Используя соотношение (18), определим ядро ре�
лаксации:
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По физическому смыслу в выражении (20)
первый сомножитель представляет собой вели�
чину, обратную динамической вязкости:
1 10( ) ,� 
t � а второй сомножитель является
термической деформацией 
T�

.
Ядро ползучести может быть выражено с по�

мощью экспоненциальных зависимостей клас�
сической теории ползучести [1]:
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где �, � – определяемые эмпирически константы
материала; 
 – динамическая вязкость.
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Используя выражения (7), (17) и (22), (23), оп�

ределим функцию
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в кинетическом виде:
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в полуэмпирическом виде:
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или с учетом вязкости:
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через напряжения и деформации:

~( ) ( ) ( ).П t
Еt t

� � � �
� �

�
�

�
�
	


�

�

	 	0

0

0

0

1 1å å (27)

С учетом последнего выражения
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В соответствии с (7) определим ядро объемной
ползучести:
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Выполнив дифференцирование (29) и соот�
ветствующие преобразования, получим
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Подставив в уравнение (30) результаты диф�
ференцирования кинетических выражений для
деформации, т.е. скорости деформаций, опреде�
лим выражения для ядер объемной ползучести:

в кинетическом виде:
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в полуэмпирическом виде:
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Ядро релаксации может быть также выражено
с помощью экспоненциальных зависимостей
теории ползучести [1]:
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Используя аналогичные методы, найдем
функции ядер релаксации.

Cпомощьювыражений (7), (21) и (22), (23) оп�
ределим:

в кинетическом виде:
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в полуэмпирическом виде:
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или с учетом вязкости:
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через напряжения и деформации:
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Аналогичным образом определим ядра объем�
ной релаксации:
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в кинетическом виде:
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в полуэмпирическом виде:
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а также функции объемной релаксации:

~( )
( )

( ) ,V t
t

E t
� � �

�

�
�

�

�
�

�9
2

3
1 1

0

�

�



�
e (41)

~( )
( )

( ) .V t
t t

� � �
�

�
�

�

�
�

�9
2

3
1 1

0

�

�
�� 


�
e (42)

С учетом того, что
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запишем функцию
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~( )
( )

( ) ( ).V t
t

t
t t

� � �
�

�
�

�

�
�

�
� �9

2

3
1 1 1

0

�

�

�



� �
e e (44)

Тогда с помощью полученных уравнений для
ядер и функций ползучести и релаксации запи#
шем уравнения (1)...(6), (9) в кинетическом виде:
уравнения вязкоупругости типа уравнений

Больцмана – Вольтерра, разрешенные относи#
тельно деформаций:
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относительная объемная деформация:
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уравнения вязкоупругости, разрешенные от#
носительно напряжений:
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среднее нормальное напряжение:
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В тензорном виде уравнения (45)...(48) удобно
представить в составе общей системы:
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Интегрирование по частям уравнений систе#
мы (49) позволит получить наследственные урав#
ненияползучести в следующей тензорнойформе:
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Запишем уравнения (1)...(6), (9) в полуэмпи�
рическом виде:
уравнения вязкоупругости, разрешенные от�

носительно деформаций:
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относительная объемная деформация:
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Разрешая систему (51) относительно напряже�
ний, получим
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Средние напряжения:
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В тензорном виде:
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Интегрирование по частям уравнений систе�
мы (56) приводит к наследственным уравнениям
ползучести в следующей форме:
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В настоящее время в отраслях космического машиностроения и космического
приборостроения часто используется понятие квалификации оборудования и
распространено присвоение квалификационного статуса сложным системам, в

том числе и КА в целом.
Смысл квалификации состоит в том, что если раньше по какому"либо оборудова"

нию были проведены испытания, подтверждающие требуемые значения показателей
надежности или других технических характеристик (априорная информация), то за"
казчик совместно с поставщикоммогут отказаться от проведения некоторых испыта"
ний, оформляя это соответствующими документами.
Квалификация оборудованияКА является одним из наиболее эффективных прак"

тических инструментов сокращения затрат средств и времени на созданиеКА при од"
новременном обеспечении и подтверждении заданных показателей качества.
Под квалификацией [1] понимается процесс оценки и документированного под"

тверждения соответствия характеристик бортового оборудования установленным
требованиям, выполняемый последовательно на этапах его разработки, изготовле"
ния, испытаний, приемки и эксплуатации.
Целями проведения работ по квалификации применительно к этапам отработки

оборудования и производства являются подтверждение соответствия требованиям
технического задания (ТЗ):
– принятых на этапе проектирования структурно"функциональных и схем"

но"конструктивных решений в части обеспечения функциональных и основных экс"
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Рассматривается существующая организация работ по квалификации бортового оборудо�
вания космических аппаратов (КА), практическая реализация которой позволяет избежать
лишних затрат и потерь при создании дорогостоящих систем. При этом значения их техниче�
ских характеристик соответствуют заданным в технических заданиях на проектирование.
Обосновываются процедуры квалификации оборудования КА с точки зрения минимума целевой
функции затрат на контроль и потерь, связанных с рисками принять ошибочные решения.

Ключевые слова: космический аппарат; оптимизация; планирование; потери; риски 1�го и
2�го рода; требования; целевая функция; экономические затраты.

V.V. Menshikov, V.B. Rudakov, V.N. Sychev. Spacecraft Equipment Qualifica-
tion Test And Procedures Based On Risk Analysis

The article scrutinizes the existing procedure of spacecraft equipment qualification tests to avoid un�
necessary costs and losses when developing expensive systems. The technical characteristics of these sys�
tems fully comply with requirement specifications. The article also provides grounds for qualification pro�
cedures from the perspective of minimizing costs and expenses arising from the risks of taking erroneous
decisions.

Key words: spacecraft; optimization; planning; losses; 1st and 2nd category risks; requirements; target
function; costs.



плуатационных характеристик (выполняется метода�
ми расчета и анализа, а также экспериментальными
методами с использованием лабораторных образцов и
макетов при эскизном проектировании и лаборатор�
но�отработочных испытаниях (ЛОИ));
– принятых на этапе разработки рабочей докумен�

тации конструктивно�технологических решений в
части обеспечения работоспособности оборудования
в предельных режимах и условиях эксплуатации, на�
личия запасов работоспособностии требуемого ресур�
са (выполняется преимущественно эксперименталь�
ными методами на отработочных комплектах обору�
дования, полностью идентичных штабным образцам
при конструкторско�доводочных (КДИ), граничных
(ГИ) и ресурсных (РИ) испытаниях);
– качества изготовления штатного оборудования в

части отсутствия скрытых производственных дефек�
тов, влияющих на функциональные и эксплуатацион�
ные характеристики оборудования (выполняются экс�
периментальными методами при приемосдаточных
испытаниях штатных образцов).
Квалификация распространяется на все стадии

жизненного цикла оборудования, под которым пони�
маются физически единые блоки или составные части
системКА, выполняющие самостоятельныефункции,
определяемые техническими требованиями и заме�
няемые как единое целое. К оборудованию относятся
аппаратура, приборы, устройства, механизмы, а также
кабельные сборки. Порядок, методы и критерии ква�
лификации и приемки, которые в настоящее время
используются в практике, соответствуют требованиям
существующих нормативно�технических документов
по ракетно�космической технике [2–6].
Квалификация оборудования, являющаяся состав�

ной частью работ по квалификации подсистем, систем
и КА в целом, организуется и выполняется по стадиям
создания и по уровням разукрупнения оборудования,
начиная с комплектующихЭРИиматериалов. Органи�
зационно установление квалификационного статуса
оборудования– это задача, в решении которой должны
участвовать его поставщики и потребители (заказчи�
ки), а результаты отражаются в комплексном плане
экспериментальной отработки (КПЭО) на составные
части КА более высокого уровня разукрупнения.
В соответствии с [1, 2] для принятия решения о воз�

можности использования оборудования в конкретном
изделии КА его разделяют на категории (классифици�
руют) по следующим признакам:

категория А– оборудование, разрабатываемое спе�
циально для данного изделия, которое должно прохо�

дить полный комплекс отработочных испытаний
(КОИ), включающий в общем случае ЛОИ, КДИ, ГИ,
РИ, в полном объеме;

категория Б – оборудование, ранее разработанное
и прошедшее КОИ для данного или другого изделия с
условиями эксплуатации, аналогичными данному, но
планируемое к эксплуатации с некоторыми схем�
но�конструктивными изменениями (в том числе, в
части выбора ЭРИ, деталей и материалов) или с изме�
нениями технологического процесса изготовления.
Оборудование этой категории в зависимости от харак�
тера и объема изменений может быть допущено к экс�
плуатации в составеизделия без проведенияили спро�
ведением типовых испытаний (ТИ), подтверждающих
эффективность и целесообразность предлагаемых из�
менений на основании заключения головного испол�
нителя (согласованного с заказчиком) о допуске обо�
рудованияк эксплуатациив составе данногоизделия;

категория В – оборудование, ранее разработанное
и прошедшее КОИ для другого изделия, заимствуемое
на данное изделие без изменений, указанных для кате�
гории Б, но с предъявлением более жестких требова�
ний к условиям эксплуатации, рабочим характеристи�
кам и (или) надежности. Оборудование этой катего�
рии может быть допущено к эксплуатации в составе
данного изделия только после проведения дополни�
тельных КДИ или специальных испытаний (СпИ) на
основании заключения головного исполнителя (со�
гласованного с заказчиком) о допуске оборудования к
эксплуатации в составе данного изделия;

категория Г – оборудование, ранее разработанное
и прошедшее КОИ для другого изделия, заимствуемое
для данного изделия без изменений, указанных для
категории Б и удовлетворяющее требованиям данного
КА по условиям эксплуатации, рабочим характери�
стикам и надежности. Оборудование этой категории
допускается к эксплуатации в составе данного изделия
без дополнительных испытаний.
Распределение по указанным выше категориям

обосновывается поставщиком оборудования, согласо�
вывается заказчиком и приводится в разрабатываемой
по результатам эскизного проектирования матрице
квалификационного и летного оборудования. Обору�
дование категорий Б, В и Г при заимствовании вно�
сится в спецификацию составной части более высоко�
го уровня разукрупнения и применяется на основании
"Протоколов разрешения применения заимствуемых
изделий".
В работе [1] также рекомендуется состав автоном�

ных отработочных испытаний оборудования катего�
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рий А, Б, В и Г, необходимых для подтверждения воз�
можности использования на данном изделии, пере�
чень минимально необходимых испытаний и прове�
рок, которые должны быть выполнены в ходе ЛОИ,
КДИиПСИ, дается характеристика испытанийипро�
верок при квалификации и приемке оборудования.
При этом указывается, на каком комплекте оборудо�
вания проводятся испытания и вводятся конкретные
требования к различным видам испытаний (испыта�
ния на функционирование, на воздействие внешних
факторов, на технический ресурс и др.).
Объем иметоды проверки соответствия оборудова�

ния требованиям по функциональным характеристи�
кам (или по характеристикам назначения) должны со�
ответствовать требованиям ТЗ на оборудование, со�
гласованным как по составу, так и по уровням с требо�
ваниями, предъявляемыми к составной части или сис�
темеКА.Конкретный объем и методыпроверки рабо�
тоспособности оборудования, перечень контролируе�
мых при этом параметров и их значение (с допустимы�
ми отклонениями и предельными значениями), а так�
же перечень необходимой контрольно�испытатель�
ной аппаратуры (КИА) указывают вТУили в програм�
ме�методике (ПМ).
На заключительном этапе квалификации должна

быть получена информация, подтверждающая полно�
ту работ по квалификацииоборудования для бортовых
систем КА путем проведения комплексного анализа
соответствующих доказательных документов. Резуль�
таты анализа оформляются в виде Заключения, при�
мерная фома которого приведена в [1].
Несмотря на достаточно мощную отечественную и

зарубежнуюнормативно�техническуюбазу, практиче�
ское использование квалификации оборудования КА
основано преимущественно на накопленном опыте и
предполагает эвристический, интуитивный подход,
который в ряде случаев может привести к ошибкам.
Поэтому в решении задачи установления квалифика�
ционного статуса оборудования должны участвовать и
его поставщики, и заказчики.
В настоящее время количественных методов, кото�

рые хотя бы частично позволяли обосновать процеду�
ры квалификации оборудования, не существует.
Вместе с тем авторами были предложены подходы

к оптимальному контролю надежности и технических
параметровКА, основанныенаминимизациицелевой
функции затрат на контроль и потерь, связанных с
рисками принятия ошибочных решений по результа�
там контроля [7]. Эти целевые функции вытекают из
самой статистической структуры контроля и имеют в
общем случае следующий вид:

C C N C N C n� � � �1 1 1� �
� �

ê
,

гдеС�– математическое ожидание потерь, связанных с
ошибочными решениями, и затрат на контроль; С1�,
С1�, С1к – математические ожидания потерь и затрат на
контроль одного изделия партии; � – риск 1�го рода
или безусловная вероятность того, что партия изделий
(изделие) является годной (удовлетворяет заданным
требованиям) и будет забракована; � – риск 2�го рода
или безусловная вероятность того, что партия изделий
(изделие) является дефектной (не удовлетворяет задан�
ным требованиям) и будет принята;N – размер партии
изделий; n–объемконтролируемойвыборки nизделий
из партии (случайный выбор без возвращения).
Минимизация такой целевой функции при кон�

троле любого элемента КА [7] по переменной n позво�
ляет найти оптимальные планы контроля надежности
(n�, �

�, �
�, c = 0), включающие и оптимальные значе�

ния рисков 1�го и 2�го рода�
� и �

�, которые учитывают
накопленную априорную информацию с учетом ее
статистической неоднородности.
В случае структурно�иерархического контроля на�

дежности КА [8] определяются такие характеристики
планов контроля партий готовых КА, их систем, под�
систем и элементов, которые доставляют минимум со�
вокупности целевых функций затрат на контроль и по�
терь, записанных для каждого уровня, а взаимосвязь
между уровнями выражается связями между апостери�
орными рисками 1�го и 2�го рода, которые не только
учитывают априорную статистическую информацию,
накопленнуюна каждом уровне, но и позволяют учесть
результаты контроля низших уровней при планирова�
нииконтролянадежностиболее высоких уровнейКА.
В случае иерархического контроля технических па�

раметров КА с использованием результатов, изложен�
ных в [9], определяются оптимальные планы контроля
для каждого иерархического уровня КА (начиная с са�
мого низшего и до КА в целом). Эти планы контроля
связаны между собой благодаря найденным соотно�
шениям для определения апостериорных рисков, ко�
торые не только учитывают априорную статистиче�
скую информацию, накопленную на каждом уровне,
но и позволяют учесть результаты контроля изделий
низших уровней иерархии при планировании контро�
ля технических параметров изделий более высоких
уровней.
Рассмотрим вопрос квалификации оборудования

КА с точки зрения подходов, предложенных в [7–9], и
количественной оценки и анализа рисков.
В соответствии с процедурой квалификации на�

чальным этапом работ по планированию эксперимен�

39

8. 2010



тальной отработки является анализ априорной ин�
формации о создаваемом (применяемом) объекте обо�
рудования с точки зрения степени его отработанности
и априорного соответствия требованиям, предъявляе�
мым моделью эксплуатации в конкретном объекте
КА.При этомпо степени отработки все оборудование,
планируемое к применению на конкретном объекте
КА, делится на четыре категории – А, Б, В и Г.
Анализируяприведенные вышекатегорииоборудова�

ния КА по степени его отработанности (установление
квалификационного статуса), заметим, что проведение
квалификации соответствует перераспределению рисков
1�го и 2�го рода между различными структурно�иерархи�
ческими уровнями КА при их отработке на основе апри�
орных знаний и назначении с учетом этого измененных
нормивидовразличногородаиспытанийкаждогоуровня
разукрупнения.
В самом деле, если экспериментальная отработка

и испытания какого�то оборудования не проводятся,
что соответствует отнесению его к категории Г, то
риск 1�го рода �Г для этого оборудования равен нулю
[7], а риск 2�го рода �Г отражает уровень априорных
знаний о соответствии предварительно достигнутой
надежности оборудования категории Г или техниче�
ских параметров данного оборудования заданным
требованиям.
Для оборудования категорий Б иВ в случае необхо�

димости проведения типовых испытаний КДИ или
СпИ соответственно, а также приемки этого оборудо�

вания по результатам испытаний риски 1�го рода �Б и

�В будут равны нулю, а риски 2�го рода �Б и �В отража�
ют не только уровень априорных знаний о соответст�
вии предварительно достигнутой надежности и техни�
ческих параметров данного оборудования заданным
требованиям, но и отражают результаты, полученные
при проведении соответствующих испытаний.
Для вновь создаваемого оборудования (категория

А), которое проходит испытания в полном объеме и по
результатам этих испытаний принимается, риск 1�го

рода �А = 0, а риск 2�го рода �А отражает соответствие
достигнутой непосредственнопри испытаниях надеж�
ности и технических параметров данного оборудова�
ния заданным требованиям.
Проведенный анализ позволяет в общем виде оп�

ределить следующую последовательность планирова�
ния экспериментальной отработки КА при использо�
вании подходов, предложенных в [7–9].
1. До начала экспериментальной отработки КА

проводится тщательный анализ его оборудования по
степени новизны схемно�конструктивных решений и

выделяется вновь разработанное оборудование (кате�
гория А); оборудование, обладающее частичной но�
визной (категории Б, В); полностью заимствованное
оборудование с систем�аналогов (категория Г). На ос�
нове этого анализа определяются структурно�иерар�
хические уровни КА.
2. Проводится тщательный анализ априорной ста�

тистической информации о надежности и техниче�
ских параметрах каждого структурно�иерархического
уровня, накопленной на различных этапах к началу
экспериментальной отработки КА, т.е. проводится
классификация структурно�иерархических уровней
по степени их отработанности.
3. На основе классификации структурно�иерархи�

ческих уровней КА и выделенных объемов априорной
статистической информации об их надежности и тех�
нических параметрах для каждого уровня проводится

предварительная оценка рисков 2�го рода �, связанных
с ними экономических потерь при переходе на более
высокий структурно�иерархический уровень и затрат
на контроль. Такая предварительная оценка необходи�
ма для выбора категорий оборудования КА (структур�
но�иерархических уровней), которые обязательно
должны быть включены в программу отработки, а так�
же для выбора различных видов их испытаний.
4. Далее решается задача оптимального планирова�

ния экспериментальной отработки КА по выделен�
ным структурно�иерархическимуровнямна основе [8]
для контроля надежности и на основе[9] для контроля
технических параметров. При этом выражения для
апостериорных рисков 1�го и 2�го рода позволяют
учесть результаты контроля (испытаний) низших
уровней при оптимизации характеристик планов кон�
троля (испытаний) более высоких уровней.
Таким образом, в отличие от традиционных изло�

женные в [7–9] подходы к оптимальному контролю
надежности и технических параметров КА позволяют
еще доначала испытанийоценитьипроанализировать
все риски для каждого структурно�иерархического
уровня изделия, их взаимосвязимежду собойи количе�
ственно оценить экономические потери и затраты на
контроль при планировании отработки каждого уров�
ня. В результате заранее можно определить целесооб�
разность проведения отработочных испытаний того
или иного оборудования КА и планировать проведе�
ние экспериментальной отработки готового изделия,
ориентируясь на обеспечениеминимума всех возмож�
ных экономических затрат на контроль и потерь, свя�
занных с принятием ошибочных решений, а также на
максимально возможное снижение апостериорных
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рисков при обеспечении отработки заданных характе�
ристик надежности и требований к техническим пара�
метрам.

Более того, рассмотренное выше обоснование ква�
лификации относится к планированию контроля на�
дежностии технических параметров, в то время как за�
дачи, решаемые при отработке различных структур�
но�иерархических уровней КА и КА в целом, как пра�
вило, ориентированы на обеспечение более широкого
спектра свойствКА, т.е. необходимого качества, кото�
рое включает и подтверждение правильности выбран�
ных схемно�конструктивных решений, и контроль со�
ответствия требованиям, заданным в ТЗ, и задачи по�
лучения экспериментальных данных, необходимых
для уточнения параметров и технических характери�
стик КА, режимов их испытаний и т.д. В этом смысле
задачи квалификации оборудования космических ап�
паратов значительно шире.

Тем не менее, изложенные в [7–9] подходы к опти�
мальному контролю надежности и технических пара�
метров, использующие структурно�иерархический
принцип, можно рассматривать как единую научно
ме

тодическую основу, которая достаточно строго и на ко�
личественном уровне обосновывает правомерность
проведения квалификации оборудования КА как од�
ного из эффективных практических инструментов со�
кращения затрат времении средств на их создание при
обеспечении и подтверждении заданных характери�
стик качества.

В результате можно сделать ряд важных выводов.

� С точки зрения изложенных в [7–9] теоретиче�
ских выводов и положений квалификация КА – это
целенаправленный процесс управления подтвержде�
нием заданных требованийнаКАвцеломи все уровни
его разукрупнения, основанный на оценке и анализе
рисков, их взаимосвязей между собой с одновремен�
ным анализом всех возможных экономических затрат
на контроль и потерь, связанных с принятием оши�
бочных решений.

� Квалификация оборудования КА, начиная с
уровня комплектующих ЭРИ и материалов и заканчи�
вая уровнем системы в целом, с учетом выявленных
взаимосвязей между рисками 1�го и 2�го рода соответ�
ствует перераспределению этих рисков по соответст�

вующим уровням КА и назначению измененных норм
и видов различного рода испытаний каждого уровня
разукрупнения.

� С точки зрения обеспечения и контроля более
широкого спектра свойств при отработке и производ�
стве различных уровней КА и КА в целом, например
их качества, квалификация оборудования является
наиболее эффективным практическим инструментом
сокращения затрат времени и средств на создание КА
при одновременном обеспечении и подтверждении
заданных показателей качества.
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В
работе [1] изложены принципы построения газотурбинных двигателей
нового типа– турбоэжекторных двигателей (ТРДЭ).Показано, что такие
двигатели обладают значительным энергетическим потенциалом, позво$

ляющим создавать сверх$ и гиперзвуковые летательные аппараты (ЛА).
Далее представлена одна из возможных концепций построения сверхзву$

кового турбоэжекторного двигателя. При формировании концепции исполь$
зованы как известные [2–4], так и новые [5, 6] методы и способы построения
газотурбинных двигателей (ГТД).

Предполагается, что сверхзвуковой ТРДЭ будет создаваться как автоном$
ный двигатель. Он может быть установлен на ЛА различного назначения без
каких$либо ограничений.

Исходные данные (в условиях взлета): тягаР= 150 кН; степень повышения
давления в компрессоре �к = 4,0; коэффициент эжекцииm= 0,05; температу$
ра газа перед турбиной Т г К* ;� 2300 программа регулирования: Т г

* К� 2300
(еслиTн

* К,�380 тоTг
* плавно понижается до 2050 К); перепад давлений на

турбине �т = 1,31.
На рис. 1 представлена конструктивно$габаритная схема сверхзвукового

ТРДЭ, рассчитанная в соответствии с выбранными исходными данными.
В состав двигателя входят осевой компрессор, состоящий из семи ступеней,
кольцевая камера сгорания, наружный кольцевой канал (второй контур), ка$
мера смешения, одноступенчатая турбина, выходное устройство с регулируе$
мым соплом, имеющим внутреннее тело. При этом второй контур, камера
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Предложен вариант построения газотурбинного двигателя нового типа. Обозначены про�
блемные вопросы, пути их решения.

Ключевые слова: сверхзвуковой; турбоэжекторный двигатель; газотурбинный двигатель;
концепция; новый тип.

V.L. Pismenny. Shaping Design And Gas-Dynamic Specifications Of Supersonic
Turbo Ejection Engine

The article presents a new type of gas turbine engines, setting design challenges and offering their solu�
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сгорания и камера смешения соединены лепест�
ковым (сотовым) смесителем, а турбина и ком�
прессор – полым валом.
В состав турбины входят полые сопловые ап�

параты (через их внутренние полости осуществ�
ляется вентиляция внутренних полостей двигате�
ля), охлаждаемыерабочие лопатки, диск турбины
с встроенным центробежным компрессором и
центральным отверстием.
Топливо (керосин) подается через форсунки,

расположенные в камере сгорания, и через фор�
сунки, расположенные на входе в осевой ком�
прессор. На вход в осевой компрессор топливо
(не более 3% от расхода воздуха) подается на ско�
ростях полета, соответствующихМ > 3,0. На ско�
ростях полета М > 3,8 во внутреннюю полость
вала подается вода для охлаждения турбины.
В соответствии с исходными данными выбра�

ны (рассчитаны) следующие кинематические и
геометрические характеристики двигателя:

Uк = 327…380 м/с – окружная скорость лопа�
ток компрессора (от взлета до скорости полета,
соответствующей М = 5);

Uт = 397…460 м/с – окружная скорость лопа�
ток турбины;

n = 4780…5540 об/мин – частота вращения;
�к = 0,31…0,23 – коэффициент нагрузки сту�

пени компрессора;
�т = 1,05…0,60 – коэффициент нагрузки сту�

пени турбины;
zк = 7 – число ступеней компрессора;
Fmid = 2,1 м

2 – площадь миделя;
Dкор = 1,64 м – диаметр корпуса двигателя;
Dк = 1,31 м – максимальный диаметр корпуса

компрессора;
Dк.ср = 1,1м–средний диаметр компрессора;

dвт.к �0 68, – относительный диаметр

втулки рабочего колеса на входе в ком�
прессор;

hл1к м�0 21, – высота лопатки первой
ступени компрессора;

hл7к м�0 09, – высота лопатки послед�
ней (седьмой) ступени компрессора;

Dт = 1,59 м – диаметр корпуса турби�
ны;

Dт.ср = 1,31 м – средний диаметр тур�
бины;

dвт т �0 65, – относительный диаметр втулки

рабочего колеса турбины;
hлт м�0 28, – высота лопатки турбины;
hк.см = 0,23 м – высота проточной части каме�

ры смешения;
l к.см �5 0, – удлинение камеры смешения [3];

�=1,25– отношение площадей сопел эжекти�
рующего и эжектируемого газов в газовом эжек�
торе;

Dвал = 0,37 м – диаметр вала.
Расчет габаритно
массовых характеристик

ТРДЭ. В качестве основы для расчета габарит�
но�массовых характеристик использована мето�
дика, разработанная в ЦИАМ [4].
Длина корпуса ТРДЭ складывается из длин

элементов двигателя:

l l l l l l l lкорп к к.c к.см c.a т п.к р.с� � � � � � � ,

где lк, lк.с, lк.см, lс.а, lт, lп.к, lр.с – длины компрессо�
ра, камеры сгорания, цилиндрической камеры
смешения, соплового аппарата, турбины, пере�
ходного корпуса, дозвуковой части реактивного
сопла.
Длина компрессора (м) определяется по фор�

муле

l z dк к
2

вт к� �0 5 1 23, ( ) ,

где dвт к – относительный диаметр втулки рабо�

чего колеса на входе; zк – число ступеней ком�
прессора;
длина камеры сгорания

l Dк.c к� ( , , ) ;0 4 0 6�

длина цилиндрической камеры смешения
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Рис. 1. Конструктивно�габаритная схема сверхзвукового ТРДЭ



l hк.см к.см� ( , , ) ;4 0 6 0�

длина соплового аппарата

l hс.а к.см� ( , , ) ;0 8 10�

длина турбины (м) считается от выхода из пер�
вого СА до сечения выхода из последнего рабоче�
го колеса:

l D zт т.ср т� �0 02 6 1, ( ),

где zт – число ступеней турбины; Dт.ср – средний
диаметр турбины;
длина переходного корпуса (между турбиной и

соплом)

l Dп.к т� ( , , ) ;0 2 0 4�

длина дозвуковой части реактивного сопла

l Dр.с т� ( , , ) .0 2 0 3�

Рассчитанные габаритные характеристики
ТРДЭ (м) приведены ниже:

Масса двигателя mдв определяется суммой
масс его основных элементов:

m m m m m m mдв к т корп вал c др� � � � � � ,

гдеmк,mт,mкорп,mвал,mс,mдр –массыкомпрессо�
ра, турбины, корпуса двигателя, вала, сопла и
других элементов (коммуникаций, камер сгора�
ния и смешения);
масса компрессора (кг) определяется по фор�

муле

m D z u Dк к.ср к
0,85

к к.ср� �( , , ) ( , , ), ,0 6 0 75 0 4 0 25 2502 8 2
� �

8 zк
0,85 ,

где первое слагаемое представляет собой массу
ротора компрессора (лопаток и дисков), завися�
щую от окружных скоростей лопаток, а второе –
массу статора; D D Dк.cp к.ср

вх
к.ср
вых

� �( ) 2 – средний
диаметр компрессора; u uк к

2400)� ( – коэффи�
циент, учитывающий частоту вращения ком�
прессора; uк, м/с, – окружная скорость лопаток
компрессора;

масса турбины

m D z uт т.ср т
0,55

т� �

�

( , , )

( , , )

,0 52 0 58 367

0 48 0 42 367

2 25
�

� D zт.ср т
0,552 25, .

Здесь первое слагаемое также представляет собой
массу (кг) ротора турбины (лопаток и дисков), за�
висящую от окружных скоростей лопаток, а вто�
рое – массу (кг) статора;u u uт к к

2400)� � ( – ко�
эффициент, учитывающий частоту вращения
турбины.
Масса корпуса определяется по площади на�

ружной поверхности корпуса, равной площади
цилиндра с диаметром, равным среднему диамет�
ру компрессора и турбины, и длиной от входного
сечения двигателя до критического сечения со�
пла по формуле

m S D Lкорп корп корп корп кор корп� �� � � ,

где �корп – масса 1 м
2 поверхности корпуса. Она

изменяется в сравнительно узких пределах:

�корп= 20 кг/м
2 при �к< 3,3 и �корп= 20+ 1,48(�к –

– 3,3) при �к > 3,3.
Масса вала определяется как масса полого ци�

линдра.
Масса сверхзвуковой части выходного устрой�

ства определяется суммой масс цилиндра, обра�
зующего внешнюю поверхность сопла, и конуса,
образующего внутреннюю поверхность сопла.
Масса 1 м2 поверхности определяется так же, как
и при определении массы корпуса.
Массы остальных элементов двигателя (ком�

муникаций, камер сгорания и смешения) приня�
тыв соответствии со статистическими данными.
В конце расчета массовых характеристик про�

водится суммирование масс всех элементов дви�
гателя и определяется удельная масса двигателя

� дв
дв

дв

�
m

Р
,

где Рдв – внутренняя тяга двигателя в условиях
старта.
Результаты поэлементного расчета массового

баланса сверхзвукового ТРДЭ представлены в
табл. 1.
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lк lк.с lк.см lс.а lт lп.к lр.с lкорп
0,85 0,70 1,14 0,23 0,09 0,30 0,32 3,63



Оценка высотно�скоростных характеристик
двигателя в соответствии с типовой траекторией
полета (табл. 2) выполнена методом математиче�
ского моделирования.

Математическая модель ТРДЭ – второго уров�
ня, одномерная, стационарная – учитывает фи�
зические взаимосвязи между элементами двига�
теля, коэффициенты потерь давления в каналах и
элементах двигателя, трение о стенки камеры
смешения, КПД элементов, полноту сгорания
топлива, влияние температуры и состава газа на
его свойства, диссоциацию продуктов сгорания.

Расчетная схема ТРДЭ с обозначением пара�
метров в характерных сечениях двигателя пред�
ставлена на рис. 2.

Условные обозначения: Тн – температура на�
ружного воздуха; Т н

* – температура торможения
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Т а б л и ц а 1

Параметр mк mт mкор mвал mс mдр mдв

Масса, кг 445 681 326 284 141 160 2037

Масса, % 22 33 16 14 7 8 100

�дв, кг/Н 0,0136

Т а б л и ц а 2

М 0 1,0 2,0 3,0 4,0 5,0

Н, км 0 8 12 18 21 26

Т н
* ,К 288 282 389 605 907 1296

Рн
* , атм 1 0,665 1,490 2,780 7,010 11,120

�вх 0,970 0,970 0,878 0,670 0,465 0,3162

Рв
*,атм 0,970 0,644 1,310 1,820 3,260 3,520

Т в
*,К 288 282 389 605 840 1197

�к 4,000 4,000 3,170 2,234 1,750 1,400

�к 0,82 0,82 0,85 0,87 0,84 0,79

Рк
* ,атм 3,88 2,60 4,16 4,08 5,71 4,90

Т к
* ,К 457 449 564 782 1011 1349

Gк, кг/с 145 97 150 146 206 177

m 0,050 0,048 0,120 0,260 0,376 0,472

�к.с 0,130 0,130 0,117 0,102 0,094 0,090

�к.с 0,963 0,963 0,968 0,975 0,980 0,985

�к.с 1,03 1,02 0,99 1,00 1,20 1,65

�г 0,987 0,990 0,933 0,910 0,920 0,940

Р1
*,атм 3,74 2,50 4,00 3,93 5,50 4,73

Р2
*,атм 0,960 0,638 1,296 1,800 3,220 3,480

Р3
*,атм 2,52 1,68 2,80 2,96 4,44 4,21

Т1
*,К 2406 2400 2538 2593 2562 2506

Т 2
*,К 288 282 389 605 607 1296

Т 3
*,К 2300 2300 2294 2147 2050 2050

�1 1 1 1 1 0,997 0,810

�2 0,0520 0,0500 0,1125 0,2200 0,3050 0,3600

�3 0,634 0,634 0,634 0,634 0,634 0,618

�эж 2,620 2,620 2,161 1,640 1,370 1,210

�к.см 0,700 0,697 0,753 0,847 0,910 0,970

Рг
*,атм 2,516 1,660 2,780 2,950 4,440 4,210

Т г
*,К 2300 2300 2294 2147 2050 2050

Тс.а, К 1093 1090 1151 1222 1364 1560

Тр.л, К 908 903 975 1064 1152 1121

�т 1,31 1,31 1,31 1,31 1,31 1,28

�т 0,90 0,89 0,88 0,87 0,84 0,81

Рт
* ,атм 1,91 1,28 2,13 2,26 3,38 3,28

Т т
* ,К 2193 2193 2190 2054 1964 1975

�тк 1,97 1,99 1,63 1,23 1,04 0,92

Ркр
* ,атм 1,90 1,27 2,11 2,23 3,35 3,25



воздуха; Т в
* – температура газа на входе в ком�

прессор;Т к
* – температура газа на выходе из ком�

прессора;Т1
* – температура газа в основной каме�

ре сгорания; Т 2
* – температура газа на выходе из

второго контура;Т 3
* – температура газа на выходе

из камеры смешения;Т г
* – температура газа перед

турбиной; Т т
* – температура газа за турби�

ной; Т кр
* – температура газа в критическом сече�

нии сопла; Тс.а – температура соплового аппара�
та; Тр.л – температура рабочих лопаток турбины;
Рн – давление наружного воздуха; Р н

* – давление
торможения воздуха; Р в

* – давление газа на входе
в компрессор; Р к

* – давление газа на выходе из
компрессора; Р1

* – давление газа в основной ка�
мере сгорания; Р 2

* – давление газа на выходе из
второго контура; Р 3

* – давление газа на выходе из
камеры смешения; Р г

* – давление газа перед тур�
биной; Р т

* – давление газа за турбиной; Р кр
* – дав�

ление газа в критическом сечении сопла; �к.с –

коэффициент скорости потока на входе в основ�
ную камеру сгорания; �1 – коэффициент скоро�
сти потока на выходе из первого контура; �2 – ко�
эффициент скорости потока на выходе из вто�
рого контура; �3 – коэффициент скорости пото�
ка на выходе из камеры смешения; �c – коэффи�
циент скорости потока на выходе из сопла; �к –
степень повышения давления в компрессоре;
�эж – степень повышения давления в газовом
эжекторе; �т – степень понижения давления на
турбине; �тк – степень повышения давления в
турбокомпрессоре; �c – степень понижения дав�
ления в сопле; m – коэффициент эжекции; �вх –
коэффициент восстановления давления во вход�
ном устройстве; �к.с – коэффициент восстанов�
ления давления в основной камере сгорания;
�к.см – коэффициент восстановления давления в
камере смешения; �c – коэффициент восстанов�

ления давления в сопле; �к –
КПД компрессора; �т – КПД
турбины; �г – коэффициент
полноты сгорания в основной
камере сгорания; �к.с – коэф�
фициент избытка воздуха в ка�
мере сгорания; Gв – расход воз�
духа через двигатель; Gк – рас�
ход воздуха через компрессор;
Gт – расход топлива; Gвод – рас�
ход воды; n – относительная
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М 0 1,0 2,0 3,0 4,0 5,0

Т кр
* ,К 2092 2092 2096 1978 1899 1912

�c 1,90 3,62 11,10 30,20 73,00 155,00

�c 0,973 0,940 0,886 0,826 0,748 0,620

Wc, м/с 834 1146 1489 1642 1727 1800

�c 1,04 1,43 1,86 2,11 2,26 2,36

n 1,00 0,99 1,03 1,06 1,09 1,16

nпр 1,000 1,000 0,883 0,730 0,641 0,567

Uт, м/с 397 392 407 420 434 460

Gв, кг/с 166,7 111,4 185,0 202,0 308,0 280,0

Gт, кг/с 9,47 6,32 10,90 10,20 11,60 7,20

Gвод, кг/с 0 0 0 0 0,56 1,50

Рдв, кН 150,00 102,80 186,90 173,64 194,65 110,25

Руд, Н�с/кг 900 920 1000 860 630 390

Суд, кг/(Н�ч) 0,2270 0,2210 0,2095 0,2107 0,2154 0,2370

Jуд, с 1583 1625 1718 1708 1671 1521

КПД 0 0,114 0,231 0,261 0,450 0,511

Окончание табл. 2

Рис. 2. Расчетная схема ТРДЭ



частота вращения ротора; n пр – относительная
приведенная частота вращения ротора; Uт – ок�
ружная скорость вращения лопаток турбины;
Wс – скорость истечения газа из сопла; Рдв –
внутренняя тяга двигателя; Руд – удельная тяга;
Суд – удельный расход топлива; Jуд – удельный
импульс тяги.
Анализ полученных результатов позволяет

сделать следующие выводы:
параметры сверхзвукового ТРДЭ (кинемати�

ческие, геометрические, массовые, рабочие) не
выходят за пределыфизических ограничений для
двигателей пятого – шестого поколений [2];
сверхзвуковой ТРДЭ обладает уникальными

для воздушно�реактивных двигателей тяговыми
и расходными характеристиками – общий КПД
двигателя при М > 4 приближается к 50 %.
Таким образом, полученные результаты фак�

тически предопределяют появление нового типа
ГТД.
Вместе с тем турбоэжекторные двигатели–это

новое направление в авиадвигателестроении и,
соответственно, новые технические проблемы.
Перечислим некоторые из них.

Проблема газодинамической устойчивости систе�
мы "компрессор – камера смешения".Суть проблемы
состоит в том, что изменение режима работы ком�
прессора может приводить к запиранию камеры
смешения, если m < 0,1. Как вариант решения –
увеличение коэффициента эжекции за счет пере�
пуска воздухаизпервогоконтура во второй (вход во
второйконтур закрыт).ВэтомслучаеТРДЭработа�
ет в режиме турбореактивного двигателя.

Проблема смешения газовых потоков.Суть про�
блемы заключается в чрезмерной длине камеры
смешения (вала двигателя).Как вариант решения
– смешение потоков в два этапа: а) бесконтакт�
ное смешение– разделение потоков на струи, ко�
торые перемешиваютсямеханическим способом;
б) контактное смешение в камере.

Проблема неравномерности потока на выходе из
камеры смешения. Решением проблемы может
быть выравнивание потока в сопловом аппарате
и снижение температуры лопаток турбины на ве�
личину, соответствующую температурным пуль�
сациям.

Проблема запуска– потребная мощность стар�
тера составляет несколько тысяч л.с. Как вариант

решения – перевод ТРДЭ в режим турбореактив�
ного двигателя.

Проблема высоких температур соплового ап�
паратаможет быть решена путем применения но�
вых материалов (неохлаждаемые сопловые аппа�
раты).

Проблема турбины – большая масса (более
30 % массы двигателя). Как вариант решения –
применение технологии БЛИСК.

Проблема выходного устройства – отсутствие
облегченных сопел (с внешним расширением по�
тока и внутренним телом), работающихна скоро�
стях полета М = 4…5.
Сегодня отечественное авиадвигателестроение

переживает не лучшие времена. Наблюдается тех�
нологическое отставание от ведущих зарубежных
компаний. В этих условиях попытки создать ана�
логи уже существующих за рубежом двигателей
выглядят, поменьшеймере, бесперспективными.
Появление инновационного проекта, каким

является сверхзвуковой ТРДЭ, дает России шанс
вернуть статус авиационной державы. В то же
время отказ от проекта грозит отечественному
авиастроению полной утратой конкурентоспо�
собности (зарубежные компании вряд ли отка�
жутся от создания ТРДЭ).
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Важным направлением повышения эффективности КА ДЗЗ – оперативности и
производительностиполучения имиинформации зондирования– является реа�
лизация возможности съемкикриволинейныхмаршрутов.Подмаршрутом съем�

ки понимается криволинейный участок земной поверхности, характеризуемый его
шириной и длиной. Предполагается, чтоширина маршрута соответствуетширине по�
лосы захвата аппаратуры зондирования, установленной на КА и жестко связанной с
его конструкцией. Длина маршрута определяется длиной центральной линии мар�
шрута (ЦЛМ) как линии на поверхности общеземного эллипсоида.

КА ДЗЗ типа Orb�View, Ikonos, Ресурс�ДК1 выполняют съемку маршрутов, цен�
тральная линия которых эквидистантна трассе полета или задана некоторым посто�
янным для каждого маршрута абсолютным азимутом. В качестве характеристик мар�
шрутов могут использоваться различные варианты формального описания и задания
центральной линии маршрутов. Например, для КА Ресурс�ДК1 [1]:
� при съемке с постоянными углами тангажа и крена аппарата маршрут задается

геоцентрическими координатами начала ЦЛМ и его длительностью;
� при азимутальной съемке ЦЛМ определяется геоцентрическими координатами

ее начальной точки, абсолютным азимутом и длиной.
Из состава параметров, характеризующих центральную линию криволинейного

маршрута съемки, выделим длину и максимальное значение кривизны, которые оп�
ределяются функцией, описывающей эту линию. Необходимые для проведения
съемки криволинейныхмаршрутов программные значения угловой скорости аппара�
тов определяют требования к динамическим характеристикам систем управления и
не должны превышать реализуемых конкретным аппаратом [1, 2].
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Ниже рассматривается решение задачи
оценки области допустимых для формирова�
ния программ управления аппаратом значе�
ний кривизны центральной линии криволи�
нейного маршрута в зависимости от парамет�
ра бега изображения и угловой скорости, реа�
лизуемых аппаратом зондирования.

Условия формирования программы управле�
ния угловым движением на криволинейном

маршруте

Угловое движение космического аппарата
в процессе зондирования маршрутов осуще�
ствляется в соответствии с программой управ�
ления, которая определяет положение осей
программной системы координат (ПСК) в
инерциальной системе координат (ИСК)
ОЗXYZ текущей эпохи или в гринвичской сис�
теме координат (ГСК) [1, 3].
Программная система координат в каж�

дый момент времени определяет требуемое
(расчетное) угловое положение связанной
системы координат (ССК) КА относительно
ИСК.
Центр ПСК совпадает с центром масс КА;

ось OYп противоположна центральной линии
визирования, направленной из центра масс КА в на�
блюдаемую точку центральной линии маршрута. На
рис. 1 вектор дальности D направлен от центра масс
КА до наблюдаемой точки земной поверхности;Wì –
вектор скорости точки пересечения центральной ли�
нии визирования КА и поверхности Земли относи�
тельно гринвичской системы координат (ГСК); rì –
радиус�вектор текущей точки наблюдения в ГСК; ось
OXп совпадает с направлением вектораW – проекции
вектораWì на плоскость, перпендикулярную линии
визирования; ось OZп дополняет систему до правосто�
ронней.Проекции вектораW на осиOXп иOZп обозна�
чим соответственноWx ï и W z ï . Вектор направления
сканирования lì является касательным к ЦЛМ в теку�

щей точке наблюдения и совпадает с векторомWì .
Для описания движения КА введем также орби�

тальную систему координат (ОСК) OX0Y0Z0. Начало О
находится в центре масс КА; ось OY0 совпадает с на�
правлением радиус�вектора центра масс КА r ; ось OX0
ориентированапонаправлениюполетаКА, перпенди�
кулярна оси OY0 и лежит в плоскости орбиты; ось OZ0
дополняет систему координат до правой ортогональ�
ной. V – вектор скорости КА в ГСК.

В качестве параметров программы управления уг�
ловым движением рассматриваются углы тангажа

� ( )t , крена � � ��� рыскания � ( ) ,t определяющие по�

ложениеПСКотносительно орбитальной системыко�
ординат (ОСК) (см. рис.1), и вектор угловой скорости
� � � �( ) ( , , )t x y z	 осей программной системы ко�
ординат (ПСК), определяемый в инерциальной или
гринвичской системе координат.
Будем полагать, что при формировании програм�

мы управления угловым движением КА на интервале
наблюдения криволинейного маршрута должны вы�
полняться следующие условия [3, 4, 5]:
1) движение точки пересечения центральной ли�

нии визирования (ЦЛВ) с земной поверхностью долж�
ноосуществлятьсяпоцентральнойлиниимаршрута;
2) параметры, определяющие требуемую скорость

бега изображения в фокальной плоскости аппаратуры
зондирования для точек центральной линии визиро�
вания на интервалах наблюдения маршрута, должны
быть:

W Dz ï / 0,	 (1)

W D W Dx xï ï çàä const ,	 	( ) (2)
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Рис. 1. Системы координат



где W z ï и ( )W Dx ï çàä – параметры, определяющие
требуемую (заданную) скорость бега изображения те�
кущей точки центральной линии маршрута;

3) угол конуса обзора � не должен превышать мак�
симально допустимое значение:

� �� äîï , (3)

где � – угол между вектором дальности D и вектором,
направленным в противоположную сторону относи�
тельно радиус�вектора центра масс КА r t( );
4) значения абсолютной угловой скорости � ��( )t

КА для формируемой программы управления на мар�
шруте не должны превышать допустимых значений:

� �( ) .t � äîï (4)

Пусть центральная линия маршрута задается сле�
дующей совокупностью характеристик:

{{ ( ), ( )}, , },� � � �� �p p L H� (5)

где { ( ), ( )}� � � �� �p p – функции изменения широты
и долготы, p – некоторый действительный параметр,

L–длинацентральной линиимаршрута,�H–среднее
на маршруте превышение над общеземным эллипсои�
дом.
При этом

� �

�	 �

( ) ,

) ,

p

p
i i

i i

�

�



�
�

где p p p p i nn
 �[ , , ..., ], , ..., .1 2 1
Примем, что в (5) функции { ( ), ( )}� � � �� �p p

описываются полиномами k�й степени, например,
k= 3 (рис. 2, а) или k= 4 (рис. 2, б). Значения парамет�
ра pi в заданных точках { , }� �i i пропорциональны

расстоянию между этими точками на земной поверх�
ности, при этом p 
[ , ]0 1 [4]:

�

�

( ) ... ,

( ) ... .

p a a p a p

p c c p c p

k
k

k
k

� � � �

� � � �

�

�
�

��

0 1

0 1

(6)

В гринвичской системе координат, задаваемой так
же, как в [3], центральная линия маршрута – это неко�
торая пространственная кривая С на земной поверх�
ности, определяемая уравнениями:

r p x p y p z p

x p R p p
ì Ç Ç Ç

Ç Ç

( ) { ( ), ( ), ( )},

( ) ( ( ), ( )) cos (

�

� � � � p p

y p R p p p p

z p

) cos ( ),

( ) ( ( ), ( )) cos ( ) sin ( ),

( )

�

� � � �Ç Ç

Ç

�

� R p p p p p pnÇ ( ( ), ( )) sin ( ), ,� � � 1 � �

�

�

�
�

�

�

�

(7)

где R p pÇ ( ( ), ( ))� � – модуль радиус�вектора точки
кривой C на поверхности общеземного эллипсоида,
определяемый геоцентрическими координатами и

превышением �H.
Если ввести подвижный трехгранник, связанный с

пространственной кривой С, то единичные векторы
t n b, ,è направленные, соответственно, вдоль поло�
жительной касательной, главной нормали и бинорма�
ли, определяются через дифференцированиефункции
r pì ( )(7) по дуговой координате s. Координата
s s L( { ... })
 0 отсчитывается вдоль центральной ли�
нии криволинейного маршрута (производные по s
обозначаются штрихами) [6]:

t r n
r

r
r b t n� � �

��

��
� �� � �ì

ì

ì

ì, , .
1

�
(8)

Вектор �� �r nì � называется вектором кривизны; че�

рез � обозначена кривизна кривой С в точке M (см.
рис. 1). В случае задания кривой С от произвольного
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Рис. 2. ЦЛМ, заданная в виде
полинома:
а – 3�й степени; б – 4�й сте�
пени



параметра p кривизна � в точкеM определяется по сле�
дующей формуле:

� � �� �

� �

r
d r

ds

d r

d s

d r

d p ds d p

d r

d p

d r
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(9)

Угловая скорость вращения КА зависит от таких
параметров маршрута, как кривизна ЦЛМ, относи�
тельный азимут Аотн, а также от условий сканирования
маршрута (1), (2). Здесь Аотн – это угол между вектором
направления сканирования lì и вектором, который

является проекцией вектора скорости КА на плос�
кость, касательную к поверхности Земли в точке на�
блюдения ЦЛМ.

Методика определения максимального значения
кривизны маршрута в зависимости от допустимой

угловой скорости аппарата

Представим вектор угловой скорости вращения
ПСК относительно гринвичской системы координат
ГСК �ïã в виде суммы двух векторов угловых скоро�
стей составляющих вращений:

� � �ïã � �x z y , (10)

где �x z – вектор угловой скорости вращения КА во�
круг оси, лежащей в плоскости XпOZп и перпендику�
лярной вектору дальностиD (рис. 3); �y – вектор вра�
щения КА вдоль оси OYп исходя из выполнения усло�
вия наблюдения (1). Вектор �x z задает вращение КА
таким образом, чтобы точка пересечения ЦЛВ с зем�
ной поверхностью двигалась вдоль ЦЛМ, а параметр
бега изображения ( / )W Dx ï был равен заданному зна�
чению.

Для выполнения условия (1) в текущей точке на�
блюдения маршрута необходимо, чтобы вектор на�

правления сканирования lì был ортогонален оси

ПСК OZп и совпадал с единичным вектором каса�
тельной к ЦЛМ. Если Z ï – единичный вектор оси
OZп, то

l Zì ï �0. (11)

Продифференцируем (11) по времени t:

�
� .l Z l Zì ï ì ï� �0 (12)

Представим:

l
d r

ds

d r

d p

d p

ds

Z Z X

l
d r

ds

ds

dt
n

x z y

ì

ï ï ï

ì

� �

� � �

� �

,

� ,

�

� �

�

2

2

ds

dt
n W D

D

X l
x� � ( )

( )
.ï çàä

ï ì

Для дальнейших преобразований (12) введем обо�
значения скалярных произведений:

( ) cos , ( ) sin ,X l Y lï ì ï ì� � �� �

где �– угол между вектором ОХп и вектором направле�
ния сканирования lì . Знак sin� зависит от углового

положения КА в текущий момент наблюдения
(рис. 4).

Теперь из уравнения (12) выражение для угловой
скорости �y через параметр бега изображения и кри�

визну � можно представить в виде

� � �
�

y
xV Z

D

W D
D n Z� � �tg ï ï çàä

ï

( ) ( )

cos
( ).

2
(13)

Из условия (4) наблюдения маршрута следует, что
вектор угловой скорости вращения ПСК относитель�
но ГСК имеет ограничение по модулю, который пред�
ставим в виде

� � � �ïã ïã
ä2 2 2 2

� � �( ) ( ) .x z y (14)

Абсолютная угловая скорость КА получается сло�
жением скорости вращения ПСК относительно ГСК
�ïã и ГСКотноситель�
но ИСК �ç [7]:

� � �� �ïã ç . (15)

Допустимое значе�
ние угловой скорости
вращения ПСК отно�
сительно ГСК �ïã

ä оп�
ределяется из нера�
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Рис. 3. Проекция вектора угловой ско�
рости КА



венства, полученного из (15) с учетом ограничения (4)
по абсолютной угловой скорости вращения КА:

� � � � �äîï
2

ïã
ä

ïã
ä

ç ç
2

� � �( ) ,2 2

где �ç – модуль вектора угловой скорости вращения
Земли вокруг оси OЗZ.
Из неравенства (14) определим ограничение на мо�

дуль угловой скорости �y :

� � �y x z� �( ) ,ïã
ä 2 2 (16)

где

�x z x
xW D

W D V X

D

V Y

D

2

2

2

2� � �

�
�

( )
( ) ( )

( )
.

ï çàä
2 ï çàä ï

ï

(17)

Рассмотрим такое угловое положение КА, при ко�
тором скорость вращения ПСК относительно ГСК
достигает максимального значения при заданных ус�
ловиях зондирования (1)–(3). Для криволинейного
маршрута максимальное значение этой угловой ско�
рости определяется скоростью �y вращения КА во�
круг оси ОYп. Из формулы (13) следует, что значение
угловой скорости �y возрастает при сочетании сле�
дующих условий:
� скалярное произведение ( )n Z ï достигает значе�

ния по модулю n Z ï �1;

� угол � принимает максимально возможное значе�
ние в зависимости от угла конуса обзора в текущей

точке сканирова�
ния маршрута.
Из геометрии

съемки следует,
что для каждой
точки наблюдения
на земной поверх�
ности существует
такое угловое по�
ложениеПСК, при
котором ось ОХп
лежит в плоскости,
образованной век�
торами RÇ и r

(рис. 4), а угол �

достигает макси�
мального значе�
ния, которое опре�
деляется углом ко�
нуса обзора.

Из рис. 4 получим выражение для определения

угла �:

� 	



��
�




�
�

�

� � �Arcsin
Ç

r

R
sin ,

2
(18)

где � – угол между вектором направления сканирова�
ния и отрицательным направлением радиус�вектора
сканируемой точки.
Получим зависимость модуля угловой скорости

вращения КА �y от угла обзора 	, кривизны ЦЛМ и

относительного азимута Аотн. Для этого введем в выра�

жения (13) и (17) углы 	 и Аотн путем следующей заме�
ны используемых в них векторных выражений:
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V Y V

ï îòí ï îòí
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� � �

sin , cos cos ,

| | sin cos
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îòí
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�
� � �
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(19)
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ï çàä
2 ï çàä

îòí in cos ).2 2
	 Aîòí

(20)

Подставим в неравенство (16) выражения (19) и

(20) и выделим кривизну маршрута �, для определен�
ности полагая, что скалярное произведение
( ) ,n Z ï tg 0.� � �1 � В результате преобразований по�
лучается:

�

� � � �

�

� �( ( ) ) cos

( )
.

ïã
ä

îòí

ï çàä

tg sin2 2 2
XZ

x

A
V

D
W D D

(21)

Условие (21) определяет верхнюю границу макси�
мального значения кривизны ЦЛМ в текущей точке
наблюдения в зависимости от параметра бега изобра�
жения при расположении маршрута в заданном кону�
се обзора КА. Полученное условие (21) позволяет оп�
ределить значение кривизны в произвольной точке
ЦЛМ в любой текущий момент съемки исходя из до�
пустимого значения угловой скорости вращенияКА, а
также значений других параметров, отвечающих тре�
буемым условиям (1), (2).
Таким образом, методика определения допусти�

мой кривизны маршрута сводится к интегрированию

52

Рис. 4. Угол конуса обзора



уравнений движения аппарата, последовательному
использованию соотношений (11)...(21) для построе�
ния зависимости допустимой кривизны от задаваемо�
го значения параметра бега изображения и угла конуса
обзора (при �äîï как возможном параметре), напри�
мер, как показано на рис. 5 и 6.
На рис. 5 и 6 представлены графики значений кри�

визны центральной линии маршрута в точке, положе�

ние которой определяется некоторым углом �, от па�
раметра бега изображения, полученные при допусти�

мой угловой скорости�доп = 2�/с и�доп = 4�/с. Относи�
тельный азимут в текущей точке центральной линии

маршрута Аотн = 90�. Длина произвольного маршрута
не превышает 570 км, высота полета КА – 560 км.
Каждая точка на построенной поверхности соот�

ветствует тому максимальному значению кривизны
ЦЛМ, при которой возможно построение программы
управления угловым движением аппарата для задавае�
мых возможных диапазоновW D W Dx xï ï çàä� �( )

� �const , äîï� � и ограничений по �доп. Отметим, что

допустимый диапазон параметра бега изображения
( ) ( ) ( )W D W D W Dx x xï çàä

í
ï çàä ï çàä

â
� � (индексы: н –

нижняя граница, в – верхняя граница) определяется
характеристиками применяемой на КА оптической
системы, а допустимый диапазон углов конуса обзора

� � �доп зависит от характеристик системы управления
аппарата.

���

Формирование программы управления аппаратом для съемки
земной поверхности в рамках задаваемых кинематических ограни�
чений является многопараметрической задачей. Для ее решения
предложена формализация задания характеристик криволинейных
маршрутов съемки; получены зависимости, определяющие возмож�
ность построения программы управления аппаратом для съемки
криволинейныхмаршрутов в зависимости от их кривизныпри огра�
ничениях на угловую скорость вращения КА.
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Рис. 6.Поверхность, ограничивающая сверху область допустимых зна/
чений кривизны в зависимости от параметра бега изображения и угла
конуса обзора (при wдоп = 4�/с)

Рис. 5.Поверхность, ограничивающая сверху область допустимых зна/
чений кривизны в зависимости от параметра бега изображения и угла
конуса обзора (при wдоп = 2�/с)
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В
настоящее время аварийное и автономное электроснабжение объектов
на комплексах различного назначения осуществляется чаще всего с по�
мощью дизель�генераторов и химических источников тока (ХИТ).

Несколько отечественных предприятий помимо широко известных ХИТ
(например, никель�кадмиевых и литиевых) разработали, совершенствуют и
начинают производить сравнительно новые металловоздушные источники
тока (МВИТ).

ФГУП "Уралэлемент", НПП "Квант" и ООО "МВИТ" создали типоразмер�
ные рядыМВИТнебольшоймощности (до 0,072 кВт с преобразователем�ста�
билизатором напряжения и до 0,15 кВт без такого преобразователя), ФГУП
НПК "АльтЭн" – опытные образцы энергоустановок с МВИТ модульного
типа различноймощности (от единицВт до 50 кВт),МЭИ–различныеконст�
руктивные решения МВИТ небольшой мощности.

Металловоздушные источники позиционируются как аварийные, резерв�
ные или основные источники тока для автономного энергоснабжения теле�
коммуникационных систем, наземного технологического оборудования, на�
земных и водных транспортных средств. Заряд аккумулятора с помощью
МВИТ можно осуществлять либо непосредственно, либо в "буферном режи�
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ме" при параллельном подключенииМВИТ к за�
ряжаемому аккумулятору, к которому подключен
потребитель электроэнергии [1, 2].
В отличие от ХИТ вМВИТ имеются расходуе�

мые элементы – растворяемый металлический
анод (например, из алюминия, магния, цинка
или их сплавов), электролит и кислород воздуха.
Анод растворяется с освобождением и переходом
во внешнюю цепь электронов. Катод из углерода
и фторопласта является практически нерасходуе�
мым пористым электродом, пропитанным элек�
тролитом. Через катод доставляется кислород
воздуха в электролит. В качестве электролита ис�
пользуется либо водный раствор соли NaCl (или
КСl) без добавок или с расширяющими рабочий
температурный диапазон добавками, либо рас�
твор щелочи, например NaOH [3, 4].
Техническими характеристиками батарей

МВИТ различных типовых рядов являются:
номинальное напряжение – 1…24 В;
номинальный ток – 1,5…10 А;
напряжение разомкнутой цепи–1,7…20,4В;
рабочая температура окружающей среды –

� 20…+45 �С;
гарантированный срок хранения в сухом со�

стоянии – не менее 10…15 лет;
гарантированный суммарный ресурс работы–

5000 ч;
потеря емкости при хранении в залитом со�

стоянии – 1 % в сутки.
Емкостные характеристики МВИТ зависят от

уровня использования протекающих в его эле�
ментах химических реакций.
В МВИТ выделяют две реакции – основную

токообразующую и побочную.
В результате первой реакции анод растворяет�

ся с освобождением и переходом во внешнюю
цепь электронов, продуктом реакции является
гидроксид анодного металла MeOH.
В результате побочной реакции также проис�

ходит растворение анода, но за счет электрохи�
мической коррозии. Продуктами побочной реак�
ции являются такой же гидроксид и газообраз�
ный водород.
Процессы электрохимической коррозии ана�

логичны процессам, протекающим в ХИТ, и у
них нет внешней цепи. Электроны, образующие�

ся в процессе побочной реакции, не выходят из
корродирующего металла, а перемещаются внут�
ри него от анодных участков к катодным. Хими�
ческая энергия побочной реакции передается в
виде тепловой энергии [5].
Скорость коррозии анода непостоянна из�за

сложности реальных химических преобразова�
ний, а также при различных плотностях тока.
Скорость коррозии анода в щелочном растворе
выше, чем в солевом. Коррозия анода приводит к
снижению коэффициента его использования до
0,7…0,9. В настоящее время проводятся работы
по разработке на алюминиевых анодах легирую�
щих добавок, способствующих снижению скоро�
сти коррозионных процессов [5, 6].
Опыт эксплуатации многих известных ХИТ

показывает, что полностьюпредотвратить корро�
зионные процессына электродах не удается. Сле�
довательно, функционирование МВИТ будет со�
провождаться выделением водорода. Кроме того,
как правило, легирующие добавки приводят к
увеличению стоимости электродов. В тоже время
одним из достоинств МВИТ является невысокая
стоимость.
При использовании анода из магния процесс

растворения имеет место как при генерации тока,
так и в перерывах [7]. Поэтому магниевые аноды
при продолжительных перерывах требуют про�
мывки и осушки. Теоретические удельные харак�
теристики и ЭДС вМВИТ с цинковыми анодами
существенно ниже, чем при использовании маг�
ниевых и алюминиевых анодов.
При использовании в МВИТ анодов из алю�

миния и солевых растворов в качестве электроли�
тов расход анода происходит только при генера�
ции тока. Такие источники тока известны как
воздушно�алюминиевые (ВАИТ), они могут хра�
ниться в залитом состоянии при незначительном
саморазряде. Поэтому для оценки возможности
применения МВИТ на объектах целесообразно
рассматривать их вариант с алюминиевыми элек�
тродами, т.е. ВАИТ.
В ВАИТ c солевым электролитом имеют место

следующие реакции [3, 7]:
основная токообразующая реакция электро�

химического расходования анода из алюминия
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4Al 6H O 3O 4Al(OH) 12e2 2 3
-

� � � � ; (1)

побочная реакция коррозии анода из алюми�
ния

2Al 6H O 2Al(OH) H e2 3
-

� � � � �3 62 . (2)

В ВАИТ как при солевом, так и при щелочном
электролитепродуктамиреакцииявляются гидро�
ксид алюминия и водород�газ (точнее, пароводо�
род). Гидроксид алюминия – нетоксичный студе�
нистый белый осадок. После завершения реакции
или в ходе ее гидроксид алюминия отводится (по�
стоянно или периодически) из корпуса ВАИТ с
обновлением электролита. Накопившийся гидро�
ксид алюминия можно регенерировать с получе�
нием алюминия в соответствии с имеющейся про�
мышленной технологией, в дегидратированном
же виде после прокаливания до алюмогеля он ис�
пользуется в качестве адсорбента [5].

Конструктивно ВАИТ состоит из анодной
алюминиевой пластины, погруженной в электро�
лит вблизи пористого электрода – катода. С од�
ной стороны к катоду подается воздух, а с другой
– электролит.

Компоновка элементовВАИТосуществляется
по погружаемой или заливаемой схеме [7]. В пер�
вом случае блок электродов опускается в корпус с
электролитом, а во втором – электроды смонти�
рованы в корпусе, куда заливается электролит.
Второй вариант аналогичен исполнению автомо�
бильных аккумуляторов.

Залитый электролитом вариант хранения
ВАИТобеспечивает его постоянную готовность к
применению по назначению. При подключении
нагрузки к залитому электролитом ВАИТ начи�
нается его функционирование. Таким образом,
заряжать ВАИТ в привычном понимании не тре�
буется. Перезаряд ВАИТ заключается в механи�
ческой замене анодов и смене электролита.

С учетом реакций (1) и (2) расчетная удельная
энергия элемента ВАИТ составляет QT

эAl
=

= 7,7 кВт·ч/кг на 1 кг алюминия, а коэффициент
выхода Al имеет значение �Al �0 67, .

Таким образом, при использовании 1 кг алю�
миния в элементе 0,67 кг участвует в токообра�
зующей реакции (1), а 0,33 кг – в побочной (кор�

розионной) реакции (2), если не вводить в состав
анода снижающих коррозию добавок. Поэтому
расчетная удельная энергия элемента ВАИТ с
учетом выхода Al уменьшится и составит
Q QT T

ý Al ý Al� �� �515, кВт·ч/кг. В настоящее время
практически достигнуто следующее значение
удельной энергии элемента ВАИТ с водосолевым
электролитом в пересчете на 1 кг расходуемого
анода: Q p

ý Al �
�3 02, кВт·ч/кг [7].

Расчетмасс и объемов веществ, участвующих в
реакциях (1) и (2), а также выделяемой тепловой
энергии позволил получить их удельные значе�
ния для проведения дальнейших оценок.

Так, выделение водорода при работе элемента
ВАИТ составляет в среднем 0,111 кг водорода на
1 кг алюминия. Выделяемый в окружающую сре�
ду водород ограничивает область применения
ВАИТ. Однако совместное использование ВАИТ
иимеющих высокийКПДвоздушно�водородных
электрохимических генераторов (ЭХГ) позволит
рационально и безопасно утилизировать водо�
род. Электрическая мощность ЭХГ в системе бу�
дет ограничена количеством выделяемого водо�
рода от ВАИТ, так как требуемая удельная подача
водорода в ЭХГ составляет 0,05 кг водорода на

1 кВт�ч производимой электрической энергии.
Расход выделяемого водорода при работе

ВАИТ не является стабильным, поэтому водород
целесообразно накапливать и кратковременно
хранить в связанном состоянии вметаллогидрид�
ном аккумуляторе водорода (АВ).

Для обеспечения непрерывной и стабильной
работыЭХГ для подачи водорода потребуется два
таких аккумулятора АВ1 и АВ2, работающих в
противофазе. В качестве водородопоглощающих
сплавов в АВ можно использовать сплавы на ос�
нове LaNi5 илиMmNi5 (как наименее склонные к
снижению водородоемкости при циклировании
и имеющие большую плотность).

Кроме того, выделяемый в ВАИТ водород бу�
дет иметь небольшое количество примеси в виде
паров воды, для устранения которых потребуется
адсорбер с водопоглощающим сорбентом, на�
пример силикагелем.

В качестве ЭХГ может быть использован раз�
работанный в нашей стране воздушно�водород�
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ный ЭХГ с щелочным электроли�
том. Такой вариант ЭХГ имеет ра�

бочую температуру 80…97 �С, что
при необходимости позволит ор�
ганизовать испарительную систе�
му охлаждения, повышающую ав�
тономность энергоисточника в
целом. Проблему карбонизации
электролита от содержащегося в
используемом воздухе углекисло�
го газа разработчик предлагает ре�
шать с помощью регенеративных
скрубберов сорбционного типа. В
качестве сорбента там использует�
ся гранулированный оксид�гид�
роксид циркония, активные по�
верхности которого восстанавли�
ваются при периодической про�
дувке теплым влажным воздухом.
Для непрерывной очистки воздуха
необходимо иметь два скруббера,
работающих в противофазе. Рабо�
чая емкость скруббера составляет
30 000 кВт·ч.

Особенности работы ВАИТ,
ЭХГ и АВ позволяют предложить типовую струк�
турную схему их совместного использования для
производства электроэнергии (рис. 1).

В созданных образцах ВАИТ значительную
часть массы и объема составляет вода для элек�
тролита – 75% по массе и 86% по объему. Поэто�
му в расчетных случаях с теоретическими достиг�
нутым значениями удельной энергии ВАИТ при
оценке его массогабаритных характеристик в
данной работе использована удельная характери�
стика расхода воды, полученная на практике,
(рис. 2). Расчет масс веществ в реакциях (1) и (2)
показывает, что воды требуется гораздоменьше–
25% по массе и 38 % по объему. В то же время из�
быток воды позволяет снизить негативное влия�
ние образующегося геля – гидроксида Al.

Созданные в настоящее время образцы ВАИТ
нельзя отнести к законченным. Для того чтобы
эти источники имели конкурентоспособные ха�
рактеристики, необходимо впервуюочередь сни�
зить массогабаритные характеристики обеспечи�

вающих функционирование ВАИТ систем. Учи�
тывая тот факт, что гидроксид Al выпадает в оса�
док, для сокращениямассыи объема электролита
в целом можно организовать его циркуляцию с
фильтрацией и отводом гидроксида с одновре�
менной подпиткой электролита. В ходе циркуля�
ции электролита можно организовать также теп�
лоотвод от ВАИТ через теплообменник "жид�
кость–воздух".

На рис. 2 приведены расчетные значения объ�
емов системы совместного производства элек�
троэнергии ВАИТ и ЭХГ для суммарных мощно�
стей от 4,2 до 69,1 кВт при продолжительности
работы 1...240 ч при теоретических значениях
удельной энергии ВАИТ Q ýAl �

T
�515, кВт·ч/кг с

циркуляцией электролита (рис. 2, а) и без цирку�
ляции (рис. 2, б), а также для достигнутого значе�
ния удельной энергии ВАИТQ

ýAl �

p
�3 02, кВт·ч/кг

без циркуляции электролита (рис. 2, в). Расчет�
ные значения масс приведенных вариантов сис�
тем соответственно составляют – 33...10 500 кг;
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Рис. 1. Структурная схема системы производства электроэнергии на основе ВАИТ, ЭХГ и
металлогидридных аккумуляторов



54...62 708 кг и 93...107 060 кг за такой же период
работы.

Эффективность совместного применения
ВАИТ, ЭХГ и АВ по сравнению с вариантом са�
мостоятельного применения ВАИТ для произ�
водства электроэнергии существенно повышает�
ся при длительной работе.

При продолжительности совместной работы
ВАИТ, ЭХГ и АВ в течение t =144 ч удельная
энергия на единицу объема энергоисточников
NV (кВт·ч/л) на 24 % выше, удельная энергия на
единицу массы энергоисточников Nm (кВт·ч/кг)
на 33 % выше, а удельное тепловыделение Qуд

(кВт·ч тепловой энергии/ кВт·ч электроэнергии)
на 26 % ниже, чем в варианте применения только
ВАИТ.

При достигнутом значении удельной энергии
ВАИТ коэффициент выхода алюминия меньше
расчетного, коррозионные процессы сопровож�
даются большим выходом водорода из ВАИТ.
При этом доля производимой мощности ЭХГ
увеличивается до 42 %, а суммарная мощность
системы– почти на 21% при одном и том же зна�
чении производимой ВАИТ мощности электро�
энергии (см. таблицу). Однако мощность тепло�
выделений при этом увеличивается в 2,2 раза
даже при водоиспарительной системе охлажде�

ния ЭХГ, что может снижать автономность сис�
темы в целом.

Приближенная оценка удельных массогаба�
ритных характеристик рассматриваемой системы
из ВАИТ и ЭХГ ишироко применяемых в качест�
ве основных и аварийных источников электро�
энергии дизель�генераторов (ДГ) (с расходными
материалами) на различных объектах показала,
что в диапазоне небольших мощностей произво�
димой электроэнергии (до 7 кВт включительно)
при постоянной работе в течение 1…240 ч система
из ВАИТ и ЭХГ (см. рис. 2, а) более предпочти�
тельнаиимеет в 1,5 разаменьшийудельныйобъем
при практически равных удельных массах.

При больших мощностях производимой элек�
троэнергии требуемые массы и объемы воды для
работы ВАИТ становятся значительными и при�
водят к худшим удельным характеристикам по
сравнению с ДГ на рассматриваемом интервале
времени.

На рис. 3 представлена динамика изменения
удельного объема источников электроэнергии в
зависимости от продолжительности их работы.
При этом использованы расчетные данные для
системы ВАИТ и ЭХГ с суммарной мощностью
производимой электроэнергии 71,5 кВт, а также
технические характеристики серийной ДЭС (ус�
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Рис. 2. Расчетные значения объемов системы совместно�
го производства электроэнергии ВАИТ и ЭХГ для сум�
марных мощностей от 4,2 до 69,1 кВт при продолжитель�
ности работы до 240 ч.:

а – QT
ýAl � � 515, кВт·ч/кг (теоретическая) с циркуля�

цией электролита;
б – QT

ýAl � � 515, кВт·ч/кг (теоретическая) без циркуля�
ции электролита;
в – Q p

ýAl �
� 3 02, кВт·ч/кг (достигнутая) без циркуля�

ции электролита



ловно ДГ) с мощностью производимой электро�
энергии 66 кВт с водяным охлаждением ДГ.

Значения удельной массовой энергии этих ва�
риантов (в кВт·ч/кг источника) становятся рав�
ными уже после 15 ч работы. При дальнейшей ра�
боте – преимущество у ДГ в среднем в 1,5…2 раза.

Достоинствами системы из ВАИТ и ЭХГ по
сравнению с ДГ являются бесшумность и мень�
ший – (более чем в 3 раза) расход требуемого воз�
духа (рис. 4), а также меньший уровень суммар�
ных тепловыделений: при достигнутой удельной
энергии ВАИТ – в 1,5 раза, при теоретическом
значении удельной энергии ВАИТ–в 3,3 раза,
(рис. 5).

При теоретическом значении удельной энер�
гии ВАИТ суммарные тепловыделения от систе�
мы ВАИТ и ЭХГ меньше суммарных тепловыде�
лений от системы водяного охлаждения ДГ и за
счет излучения его поверхностей в воздух в
1,8 раза, т.е. даже без учета тепловыделений с ды�
мовыми газами. Это очень важно при рассмотре�
нии вопросов о применении системы из ВАИТ и
ЭХГ в закрытых сооружениях.

Таким образом, анализ разработанной струк�
турной схемы системы совместного применения
металлогидридного аккумулятора, ВАИТ и ЭХГ,
а также комплексный подход к оценке техниче�
ских и эксплуатационных характеристик источ�
ников электроэнергии показывают, что развитие
ВАИТ в целом является перспективным. При
этом заметим следующее:
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Расчетное соотношение мощности электрической энергии, производимой при совместной работе ВАИТ и ЭХГ

Источник электрической энергии Суммарная мощность производимой
электроэнергии, кВт

(расчетная мощность тепловыделений, кВт)ВАИТ ЭХГ ВАИТ ЭХГ

Q p
ýAl êÂò /êã

�
� �3 02, ч QT

ýAl êÂò /êã� � �515, ч Q p
ýAl êÂò /êã

�
� �3 02, ч QT

ýAl êÂò /êã� � �515, ч

3,0 2,2 3,0 1,3 5,2 (6,2) 4,3 (2,7)

5,0 3,7 5,0 2,2 8,7 (10,3) 7,2 (4,6)

10,0 7,4 10,0 4,3 17,4 (20,6) 14,3 (8,8)

20,0 14,7 20,0 8,6 34,7 (41,3) 28,6 (18,1)

30,0 22,1 30,0 12,9 52,1 (62,1) 42,9 (27,1)

40,0 29,4 40,0 17,2 69,4 (82,9) 57,2 (36,2)

Долевое соотношение, %

58 42 70 30 100 100

Рис. 3. Динамика изменения удельного объема источников электро$
энергии в зависимости от продолжительности их работы

Рис. 4. Результаты оценки требуемого расхода воздуха для ДГ и для
системы из ВАИТ и ЭХГ



совместное применение ВАИТ, ЭХГ и метал�
логидридных аккумуляторов позволяет повысить
удельные массогабаритные характеристики ис�
точника электроэнергии и уменьшить тепловы�
деление;

использование двух металлогидридных акку�
муляторов, работающих в противофазе, позволя�
ет кратковременно хранить выделяемый в ВАИТ
водород в безопасном связанном виде и непре�
рывно выдавать его в воздушно�водородныйЭХГ
с требуемым расходом;

при длительной работе ВАИТ требуются
значительные объемы электролита (его основ�
ную часть составляет вода). Для их сокраще�
ния предлагается организовать циркуляцию
электролита с фильтрацией от осадка образую�
щегося гидроксида алюминия и одновремен�
ной подпиткой свежего электролита. При этом

объем ВАИТ при работе в течение 240 ч может
сократиться почти в 8…19 раз в зависимости от
удельной энергии ВАИТ;

электрообеспечение объектов наземной ин�
фраструктуры в диапазоне малых мощностей (до
7 кВт) в штатных, автономных и аварийных ре�
жимах с помощью ВАИТ и ЭХГ при продолжи�
тельности их работы до 240 ч более эффективно,
чем с помощью ДГ, по удельному объему – в
1,5 раза, по потреблениювоздуха–почти в 3 раза,
по уровню суммарных тепловыделений – в
1,7…3,3 раза.При повышениимощности продол�
жительность более эффективной работы ВАИТ и
ЭХГ снижается.

Работа выполнена при финансовой поддержке
РФФИ, проект 08�03�00235.
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Рис. 5. Результаты оценки тепловыделений для ДГ и для системы из
ВАИТ и ЭХГ
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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


