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УДК 629.7
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Â.Â. Ëàìçèí, Þ.Í. Ìàêàðîâ, Þ.À. Ìàòâååâ

E-mail: matveev_ya@mail.ru

В
современных условиях при разработке и создании перспективных изде�
лий ракетно�космической техники (РКТ) становится очевидной пробле�
ма обеспечения конкурентоспособности производимой продукции, точ�

нее, ее продвижения на рынке ракетно�космических технологий.
В литературе [1, 2] конкурентоспособность товара рассматривается как не�

которое свойство, присущее товару, которое, однако, может меняться во вре�
мени и пространстве в связи с изменением условий "жизни" товара. Такой
подход позволяет описать факторы конкуренции, но не дает возможности
сформулировать эффективные способы реализации продукции, т.е. обеспе�
чить высокий уровень конкурентоспособности.
В статье изложены основные подходы для обеспечения эффективной дея�

тельности предприятия и повышения вероятности реализации своей продук�
ции (конкурентоспособности), оценки рациональности таких подходов, а
также приводится методика определения вероятности реализации продукции
(конкурентоспособности) на основе экспертных оценок.
При рассмотрении вопросов оценки и обеспечения конкурентоспособно�

сти перспективных изделий РКТ необходимо учитывать особенности реали�
зации продукции на внешнем рынке, а также внутри страны. Анализ показы�
вает, что ситуация на рынке высоких технологий РКТ характеризуется жест�
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crease the probability of realization of production (competitiveness) are discussed.
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кой конкурентной борьбой, наличием коопера�
ций конкурирующих стран, внедрением ограни�
чивающих правил и условий.

На реализацию продукции РКТ оказывают
влияние экономические условия внутри страны,
такие как разгосударствление промышленности
и уменьшение объема государственных заказов;
организация конкурсов при определении работ и
исполнителей, а также допуск иностранных ком�
паний с большими капитальными возможностя�
ми при проведении внутренних конкурсов; "ста�
рение" лабораторной, научно�исследовательской
баз и их ограниченное использование для пер�
спективных исследований и разработок. При
этом значительно усложняются возможности по�
вышения конкурентоспособности продукции.

Основные факторы, влияющие на оценку веро�
ятности реализации выпускаемой продукции. Ана�
лиз показывает, что можно выделить три основ�
ные группы таких факторов.

Первая группа факторов – внутренние факто�
ры K i

1 , связанные с особенностями продукции, с
деятельностью самого производителя (i n� 1, ,

где n – количество факторов).
Вторая – внешние факторы K i

2 , обусловлен�
ные общими условиями деятельности предпри�
ятия, а также действиями конкурирующей сто�
роны.

Третья – факторы K i
3 , учитывающие опыт

проведения соответствующих работ, реализации
продукцииипроведения упреждающихоценок.

К внутреннимфакторам, например, относятся
технический уровень производимой продукции,
себестоимость и цена изделий, ресурс и сроки
службы изделий, сроки изготовления и поставки
изделий, уровень техобслуживания и обеспече�
ния запчастями, возможности по предоставле�
нию льгот по оплате, предоплате и страховым га�
рантиям, наличие лицензированных комплек�
тующихизделий.Этифакторы зависят от особен�
ностей изделий:

проектных параметров П;
применяемых технологий, которые определя�

ются вектором параметров Тх;
программы отработки и обеспечения надеж�

ности P(t);

особенностей управления функционировани�
ем �(t).

На значение ряда факторов также оказывает
влияние организация и управление продвижени�
ем продукции к потребителю Q(t). Необходимые
зависимости устанавливаются на основе опыт�
ных данных и с привлечением экспертных оце�
нок специалистов. В общем случае они имеют
стохастический характер, а соответствующие
оценки являются случайными.

К внешним факторам относятся следующие:
наличие конкуренции и степень активности про�
тиводействующей стороны; престиж и рейтинго�
вая оценка предприятия; политическая, экономи�
ческая и организационная поддержка предпри�
ятия со сторонынадсистемы (государства); эконо�
мические и организационные связи предприятия;
наличие и уровень лоббирования деятельности
предприятия; уровень стабильности и развития
экономической активности в секторе рынка услуг
и технологий. Внешние факторы в значительно
меньшей степени зависят от деятельности заинте�
ресованного производителя (или просто не зави�
сят), однако влияниеихна реализациюпродукции
может быть значительным.

Для получения необходимых количественных
оценок, которые в общем случае могут быть рей�
тинговыми показателями, используются про�
гнозные оценки экспертов – специалистов по
маркетингу [3]. Такие оценки, по определению,
несут в себе элемент субъективизма и случайно�
сти. Кроме того, при оценке возможностей реа�
лизации планируемой к производству продукции
важно учесть наличие опыта проведения подоб�
ных операций.

Определение конкурентоспособности как веро�
ятности реализации продукции. В данном случае
можно говорить о дифференцированном и ком�
плексном подходах к определению (оценке) кон�
курентоспособности К продукции.

При дифференцированном подходе прово�
дится частная оценка конкурентоспособности по
фактору (факторам), которыйявляется главнымв
конкретной ситуации:

K K K Ki
l

i
l

i
l

� � �âåð ( ), (1)

4



гдеK i
l –достигнутые производителем продукции

значения i�го главного фактора (показателя) l�й
группы (l = 1, 2, 3); K i

l – значения i�го главного

фактора (показателя) l�й группы для продукции
конкурирующей стороны, определенные по
опытным данным или данным экспертного ана�
лиза.
При комплексном подходе оценка конкурен�

тоспособности представляется в виде

K K l

l

� � или K a Kl
l

l

� � , (2)

где K l – значение фактора (показателя) l�й груп�
пы (K K K Kl

i
l

i
l

i
l

ll

� � ��� âåð( )); al – эври�

стические коэффициенты (0 < a � 1), определяю�
щие при оценке конкурентоспособности продук�
ции значимость l�й группы факторов.
В случае оценки конкурентоспособности при

комплексном подходе проблемой является опре�
деление закона распределения показателей K i

l

или численных значений их характеристик к мо�
менту реализации продукции и установление
связей K Kl

i
l

� � и K K l
� � .

Если ставится вопрос об определении путей
повышения конкурентоспособности техники к
моменту прогнозирования tпр, то имеет место за�
дача оптимизации параметров изделий и управ�
ления реализациейпродукции. В этом случае тре�
буются установление зависимостей вида
K f П Q ti

l
� ( , ( )) (l = 1 , 2) и решение задачи оп�

ределения рационального повышения конкурен�
тоспособности продукции K, эффективного про�
гнозирования величины K(tпр) (по существу, за�
дачи проектирования и управления реализацией
продукции с учетом требований конкурентоспо�
собности).
На рисунке приведена блок�схема алгоритма

определения конкурентоспособности (вероятно�
сти реализации продукции) РКТ. В блоке 1 опре�
деляются (уточняются) факторы, которые влия�
ют на реализациюпроекта (продвижение продук�
ции). Состав факторов может меняться со време�
нем и зависеть от особенностей продукции.
Важно также установление связи (зависимо�

сти) рассматриваемых факторов с управляющими
параметрами (блок 2). В некоторых случаях эти за�

висимости определяются в процессе проектной
проработки. Например, зависимость научно�тех�
нического уровня (НТУ) от проектных парамет�
ров объекта П, применяемых технологий Тх, про�
граммы отработки и обеспечения надежностиP t( )
и времени прогнозирования tпр определяется в
видеНТУ f П Tx P t t� ( , , ( ), ).ïð

Вдругих случаях
это эмпирические (эвристические) соотношения
или рейтинговые оценки экспертов.
Так как такого рода связи (зависимости) име�

ют случайный характер, то определяются законы
распределения показателей и (или) находятся со�
ответствующие численные значения показателей
случайной величины.
Блок 4 предназначен для оценки допустимых

(достижимых) значений факторов и установле�
ния их приоритетов с использованием эксперт�
ных оценок (блок 3).
В блоке 5 проводятся частная и комплексная

оценки конкурентоспособности (вероятности
реализации продукции) РКТ с использованием
зависимостей (1) и (2).
Определение рациональных действий для по�

вышения уровня конкурентоспособности (веро�
ятности реализации продукции) РКТпроводится
в блоке 6. По результатам сравнения создаваемой
продукции с другими видамипродукции делается
вывод о завершении работ по повышению уровня
конкурентоспособности или осуществляется пе�
реход к блоку 1 для уточнения факторов, которые
влияют на реализацию проекта (продвижение
продукции).

Задача определения рационального пути повы�
шения уровня конкурентоспособности продукции.
В общем случае в прямой постановке задача по�
вышения конкурентоспособности выпускаемой
продукции может быть сформулирована следую�
щим образом: определить рациональные проект�
ные параметрыП и функцию управления �(t), та�
кие, чтобы вероятность реализации продукции P
была максимальной:

P K П t Kl l

П t G t
� � �

�

âåð
ïð

( ( , ( )) ) max
, ( ) ( )

�
�

(3)

при условии, что суммарные затраты на реализа�
цию проекта С� и трудоемкость работ над проек�
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том Тр не превышают допустимых (индекс "зд")
величин:

C П t C Т П t T� �
( , ( )) ; ( , ( )) ,р р� �� �

çä çä

где K П tl ( , ( ))� – l�й обобщенный фактор, оп�
ределяющий конкурентоспособность (l = 1, 2, 3);
П – параметры продукции, которые определяют
функциональные характеристики техники, влия�
ют на трудоемкость производства и конкуренто�

способность изделий; �(t) – обобщенная функция
управления реализацией продукции (комплекс
организационно�технических мер для продвиже�
ния продукции); G(tпр) – множество вариантов
проектно�плановых решений, формируемое в
процессе поиска рациональных значений и зави�

сящее от внешних и внутренних связей; С�(�) –
функция, определяющая суммарные затраты на
разработку и производство продукции, мероприя�
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тия по продвижению продукции на рынке (рекла�
ма и другие действия), которые могут быть выде�
лены на реализацию проекта по выпуску техники;

Тр(�) – функция трудоемкости работ, определяю�
щая сроки разработки и производства (изготовле�
ния) продукции.

При разработке новой техники и планирова�
нии расширения объема ее реализации (поставок
на рынок) проводится поиск рациональныхпара�
метров и характеристик изделий, определяются
возможности и управление продвижением про�
дукции на рынке. Если имеется конкурирующая
сторона, предлагающая свою продукцию, то про�
водится оценка конкурентоспособности продук�
ции техники, определяются пути ее повышения.
При этом должны быть учтены следующие огра�
ничения:

W П t W Б П t Б( , ( )) ( , ( )) ,� �� �
çä çä

è

где W (�) – вектор показателей целевой эффек�
тивности производимой продукции, использова�
ние которой планируется в определенных усло�

виях; Б(�) – показатель уровня безопасности су�
ществования создающей системы, надсистемы
(государства) и подсистем, на величину которого
может повлиять выбор параметров по повыше�
нию конкурентоспособности (вероятности реа�
лизации на рынке) продукции.

Требования к целевой эффективности оп�
ределяются техническим заданием, которое
обычно формирует заказчик на основе ком�
плексного изучения перспектив развития тех�
нологий.

Учет показателя безопасности важен при той
организационно�экономической ситуации, ко�
торая сложилась в стране. При ведении относи�
тельно самостоятельной коммерческой деятель�
ности предприятий (производителей изделий
РКТ) учет показателя безопасности может по�
влиять на приемы коммерческой активности.
Например, применение двигателей конкурирую�
щей стороны на создаваемую предприятием про�
дукцию может способствовать продвижению
продукции на рынке.

Вместе с тем такой подход может снизить
научно�технический потенциал другой отрас�
ли (например, уменьшить загрузку предпри�
ятий по производству двигателей) и тем самым
повлияет на уровень безопасности надсистемы
(государства), а вопросы исследования влия�
ния предпринимательской активности на
безопасность государства требуют самостоя�
тельной проработки.

Задача (1) может быть записана иначе, если
использовать другой критерий, а именно при�
быль от реализации проекта ПР (�):

П p П t C П t

C П t
Р П

П t G

() ( , ( )) ( , ( ))

( , ( )) max
, ( ) (

� � �

� �
�

� �

�
�

�
tïð )

;
(4)

p П t K K

T П t T W П t

l

l l( , ( )) ( () );

( , ( )) ; ( , (р

�

� �

� � �

	


âåð

ïð

çä )) ;

( , ( )) ,

�

�

W

Б П t Б

çä

çä
�

где p П t( , ( ))� – вероятность продвижения
продукции на рынке;C П tП ( , ( ))� – поступле�
ние средств в случае планируемой полной реа�
лизации продукции на рынке по намеченной
цене; С П t� ( , ( ))� – затраты на разработку,
производство, доставку и продвижение про�
дукции на рынке.

Прогнозирование конкурентоспособности про�
дукции РКТ. Прогнозирование конкурентоспо�
собности продукции РКТ проведем на примере
двигательной установки (ДУ).

Пусть необходимо оценить уровень конкурен�
тоспособности ДУ, представляемой на междуна�
родный рынок космических технологий. Соглас�
но алгоритму определения конкурентоспособно�
сти (вероятности реализации продукции) РКТ
(см. рисунок) сначала определим основные фак�
торы первой группы K i

1 , которые влияют на воз�
можность реализации продукции: массу (удель�

ную массу) ДУ mДУ(�ДУ) – K
1
1 ; число включений

nвкл –K 2
1 ; удельную тягуРуд –K 3

1 ; тягуT –K 4
1 ; га�

баритные размеры ДУ – K 5
1 ; надежность Р – K 6

1 ;

длительность работы (ресурс) � –K 7
1 ; тип топли�

ва – K 8
1 , экологическую чистоту – K 9

1 . Эти пара�
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метры определяют научно�технический уровень
разработки ДУ.

Кроме того, учитываются возможность созда�
ния модификаций, себестоимость, цена, сроки
изготовления и поставки, наличие системы тех�
нологического обслуживания (гарантийные обя�
зательства), льготы (организация продаж).

К факторам второй группы следует отнести
следующие: потребность в продукции (данного
типа или модификаций) K

1
2 ; уровень активности

(противодействия) конкурирующей стороны K 2
2 ;

престиж предприятия K 3
2 ; поддержку надсисте�

мы K 4
2 ; экономические связи предприятия K 5

2 ;
уровень рекламного обеспечения K 6

2 ; развитие
технико�экономической активности (наличие
рынка) K 7

2 ; наличие корпоративных связей, от�
ношений и ограничений K 8

2 и наличие торговых
ограничений (санкции) K 9

2 .
Третья группа факторов включает опыт реали�

зации продукции K
1
3 и длительность присутствия

на рынке космических технологий K 2
3 .

Далее проводится оценка конкурентоспособ�
ности по первой группе факторов:

K K i
i

1 1
� � .

В случае неопределенности данных и вероят�
ностного подхода оценка конкурентоспособно�
сти по i�му показателю имеет вид

K П Пi i i
1

� �âåð( ),

где Пi – достигнутый уровень показателя качест�
ва или НТУ разработки производителя, стремя�
щегося реализовать продукцию;П i –оценка зна�

чения уровня i�го показателя качества разработ�
ки, которая может быть предложена конкури�
рующей стороной.

При оценке значения уровня i�го показателя
качества разработки П i используются эксперт�

ные оценки. По данным опроса k экспертов фор�
мируется множество { }П i k , и далее определяют�

ся среднее значение (математическое ожидание)
М П i , среднее квадратичное отклонение � П i и

функция плотности распределения f П i( ) i�го

показателя качества разработки П i .

При равномерном распределении П i

K П П

П M П П

П П М П

i i i

i i i

i i i

1

1 3

1 6

� � �

� �

� �

âåð (

åñëè

)

, ;

/ ( ) ( (

�

� 3

3

3

�

�

�

П

М П П П М П

П

М П П П М П

i

i i i i

i

i i i

)),

;

( ) ,

åñëè

åñëè

� � � �

�

� i

iП

�

�

	




�

�

�
�

�

�

�

�

� 3� .

Если используется детерминированная оценка,
т.е. известен показатель качества П i , тогда

K
П П

П П П П
i

i i

i i i i

1 1
�

�

�

	




�

, ;

, .

если

если

Оценка конкурентоспособности по второй
группе факторов проводится на основе марке�
тинговых исследований и экспертных оценок,
причем

K M K Ki
i

i
2 2 20 1� � �� ; ,

где i – количество факторов, которые принима�
ются внешними и являются актуальными при
сложившейся ситуации; MK i

2 – среднее значе�
ние i�го фактора (показателя) второй группы.

При учете дополнительных приоритетов
некоторых показателей второй группы факто�
ров оценка их значимости может проводить�
ся как экспертным путем, так и исключением
маловажных показателей или введением кор�
ректирующих коэффициентов 
i. При этом
K Ki

i
i

2 2
� �
 при 0 < 
i < 1.

Использование K i
2 при комплексной оценке

конкурентоспособности, по существу, корректи�
рует оценку конкурентоспособности по первой
группе факторов–факторов технического совер�
шенства.

В некоторых случаях может быть реализован
другой прием оценки К 2: применение эксперт�
ных оценок показателей для производителейK i

2 и
для конкурентов ( )K i

к2 . На основе экспертных
данных определяется функция плотности рас�
пределения f K i( )2 и f K i

к( )2 для разработчика
(производителя) и конкурирующей стороны. То�
гда обобщенный показатель второй группы фак�

8



торов, влияющих на конкурентоспо�
собность продукции, оценивается сле�
дующим образом:

K K Ki
i

i
к

i

2 2 2
� �� �âåð ( ( ) ).

Достоверность более точных расче�
тов может быть оценена эксперимен�
тально.

Расчет третьей группы факторов,
влияющих на оценку уровня конку�
рентоспособности, проводится также на основе
экспертных данных в виде

K K i
i

3 3
� � при 0 13

� �K i .

Для оценки комплексного показателя конку�
рентоспособности (как вероятности реализации
продукции на рынке космических технологий)
используется зависимость (2).

Уровень конкурентоспособности растет, ко�

гда К � 1. Если оценка конкурентоспособности
не удовлетворяет заданному значению (это может
быть связано в основном с особенностями про�
дукции, ее качеством, но может зависеть также от
точности модели или условий реализации), то
может возникнуть вопрос о проведении работ по
повышению значения комплексного показателя.
При ограниченных ресурсах справедлива поста�
новка задачи о рациональных действиях (или ра�
циональном направлении усилий) для улучше�
ния ситуации.

Пример оценки конкурентоспособности изде�
лий. Пусть на рынке космических технологий
предлагается двигательная установка с тягой

Т = 2�104 Н и компонентами топлива несиммет�
ричный диметилгидразин и азотный тетроксид.

Оценка экспертных данных (k = 4) перспек�
тивных образцов ДУ конкурентов с данным зна�
чением тяги приведена в табл. 1. Там же приведе�
ны оценки численных характеристик – среднего
значения (математического ожидания) М П и

среднего квадратичного отклонения показателей

� П (П = �ДУ, nвкл, Руд). При расчете M П и � П

использовались зависимости

М П

П

k
П

П М П

k

k
k

k
k

� �

	
 

;

( )

.�

2

Если ДУ, предлагаемая к реализации, имеет

характеристики �ДУ = 0,001; nвкл = 5; Руд = 300 с,
то, используя эти соотношения, можно опреде�
лить K

1
1 0 60� , ; K 2

1 0 50� , ; K 3
1 0 53� , и, соответст�

венно, K K i
i

1 1 0 159� �� , .

При оценке внешних факторов (показателей)
второй группы, влияющих на конкурентоспособ�
ность (вероятность реализации продукции), экс�
перты выделили показатели K

1
2 , K 2

2 , K 3
2 и K 6

2 как
самые важные. В табл. 2 представлены эксперт�
ные данные, а также численные характеристики
среднего значения (математического ожидания)
и среднего квадратичного отклонения данных
этих показателей.

По экспертным оценкам имеем

K M Ki i
i

2 2 0 8 1 0 7 1 0 55 0132� � � 	 � � ��� , ( , ) , , .

При этом �i = 1 для любого значения i (т.е. по�
казатели второй группы факторов равноценны).

На начальном этапе коммерческой деятельно�
сти нет достаточного опыта реализации продук�
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Т а б л и ц а 1
Оценка экспертных данных и численных характеристик

образцов ДУ

Показатели
Экспертные данные

Численные характе�
ристики

1 2 3 4 М П � П

�ДУ 0,0010 0,0009 0,0011 0,0015 0,001125 0,0002135

nвкл 10 5 3 2 5 3

Руд, с 290 300 310 295 298,75 7,35

Т а б л и ц а 2
Оценки экспертных данных и численных характеристик

показателей K i
2

Показа�
тели K i

2

Экспертные данные Численные
характеристики

1 2 3 4 М К i
2

� K i
2

K1
2 1 1 0,50 0,80 0,80 0,20

K 2
2 0,80 0,80 0,70 0,50 0,70 0,12

К 3
2 1 1 1 1 1 0

К 6
2 0,70 0,60 0,50 0,40 0,55 0,11



ции, поэтому эксперты оценивают показатель
третьей группы факторов К 3, как равный 0,5. То�
гда комплексная оценка уровня конкурентоспо�
собности (вероятности реализации продукции)
ДУ с тягой Т = 2�104 Н будет иметь значение:

K K l

l

� � � � �� 0159 0132 0 5 0 0104, , , , .

Эта оценка используется для сравнения с
оценкой конкурентоспособности других изде�
лий, представляемых для реализации предпри�
ятием (отраслью). По данным сравнительного
анализа можно принять решение о направлении
активизации коммерческой деятельности. Одно�
временно такая оценка служит отправной точкой
поиска направлений повышения привлекатель�
ности предлагаемой техники и вероятности реа�
лизации разработки при выделенных ограничен�
ных ресурсах.

При этом важно определить, какая группа
факторов в большей мере влияет на интеграль�
ную оценку конкурентоспособности продукции,
какие факторы вносят наибольший вклад в сни�
жение этой оценки. Естественно, в связи с этим
необходимо решать вопрос, в какой мере значи�
мы этифакторы, чтоможно сделать для того, что�
бы их увеличить, и сколько это будет стоить. Та�
ким образом, появляется основа для количест�
венного анализа конкурентоспособности про�
дукции и решения проблемы повышения его
уровня для изделий РКТ.

Анализ показателей конкурентоспособности по�
зволяет определить те технические критерии, по ко�
торым предлагаемое изделие проигрывает по отно�
шениюкконкурирующимизделиям, а приналичии
возможностей по ряду показателей (например, ре�
сурсы, время) наметить пути их повышения.

При разбросе данных (при большом значении
� K i

l и для любого значения i), определяемых

экспертами, необходимо выяснить причины та�
кого разброса. В конечном счете, нужно уточнить
оценки, например путем привлечения дополни�
тельных экспертов. Сопоставление интеграль�
ных показателей по группам показателей качест�
ва K l (l = 1, 2, 3) также дает возможность выявить
те направления, по которым может быть основ�
ной проигрыш при ведении конкурентной борь�
бы, при продвижении продукции на рынке кос�
мических технологий.

Итак, в современных условиях при планиро�
вании разработки и создания изделий РКТ наря�
ду с оценкой эффективности проводится оценка
вероятности реализации продукции (конкурен�
тоспособности). В отличие от известных подхо�
дов предложенная авторами методика оценки ве�
роятности реализации продукции имеет следую�
щие особенности: комплексный учет факторов
(внешних и внутренних) и уровня доверия при
наличии ограниченного опыта; использование
вероятностной оценки реализации продукции и
учет динамики этого показателя, в том числе за�
висимости от времени; установление связей
уровня вероятности реализации продукции с
управляющимипараметрами и поиск рациональ�
ных значений управленческих воздействий для
повышения этих показателей.

Исследования показывают, что повышение К1

(увеличение НТУ) связано с дополнительными
затратами. Справедлива постановка задачи опре�
деления рациональных действий технического,
технологического и организационного характера
для повышения этого показателя. Правильная
постановка задачи оптимизации усилий для по�
вышения уровня конкурентоспособности дает
возможность ориентировать разработчика новой
техники при установлении требований и условий
реализации продукции, а также определить на�
правление дальнейших исследований.

Так как в основе оценок конкурентоспособно�
сти лежат субъективные данные экспертов, то
прямая оценка точности (достоверности) полу�
ченных численных значений невозможна. Мож�
но, однако, утверждать, что по мере приобрете�
ния опыта реализации продукции на рынке точ�
ность таких прогнозных исследований конкурен�
тоспособности будет возрастать благодаря повы�
шению компетентности экспертов.

Работа выполнена в рамках реализации меро�
приятия 1.1 ФЦП "Научно�педагогические кадры
инновационной России" на 2009–2013 гг. Госкон�
тракт 02.740.11.0471 от 30.09.2009 г.
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П
ри разработке концепции построения эргатического информацион�
но�управляющего комплекса с наземным пунктом управления много�
целевыми беспилотными вертолетами использовалась целеантропо�

центрическая методология создания эргатического информационно�управ�
ляющего комплекса (ЭИУК) [1–4]. Она базируется на принципах обеспече�
ния рационального согласования системных совокупных свойств взаимодей�
ствия человека�оператора, техники и инженерно�психологического образа
цели управления, которые могут реконфигурироваться в зависимости от из�
менения целевых задач, условий и факторов, определяющих эффективность
ЭИУК. Основополагающим при этом считается решение возложенных на
комплекс задач в заданном районе, определенном интервале времени, с тре�
буемыми точностью и вероятностью.
На рассматриваемый ЭИУК могут быть возложены следующие задачи:
мониторинг земной и водной поверхностей; передача данных в реальном

масштабе времени с помощью телевизионного, детального фотографическо�
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го, инфракрасного, радиотехнического оборудо�
вания;
химический анализ проб воздуха;
измерение уровня радиации;
ретрансляция радиосигналов;
целеуказание;
корректировка стрельбы артиллерии и систем

залпового огня;
ударные действия по наземным целям;
радиоэлектронное противодействие;
доставка грузов.
Функциональная архитектура эргатического

информационно�управляющего комплекса мно�
гоцелевых беспилотных вертолетов (МБПВ)
включает:
бортовые комплексы управления группы

МБПВ (2 – 4 шт.);
интегрированный наземный пункт управле�

ния МБПВ, содержащий рабочие места операто�
ра�летчика, оператора полезной нагрузки и ко�
мандира комплекса, информационно�управляю�
щую систему, эргатический интерфейс, средства
связи наземного пункта управления с беспилот�
ными летательными аппаратами, систему дис�
танционного командно�лидерного управления,
модуль наземнойподготовки полетного задания;
мобильный воздушный пункт контроля, кор�

ректировки и управления полетомМБПВ, содер�
жащий рабочие места оператора�летчика, опера�
тора полезной нагрузки; информационно�управ�
ляющую систему, имеющую мнемокадр с пило�
тажной и командно�лидерной информацией для
дистанционного управления беспилотным лета�
тельным аппаратом, мнемокадр с навигацион�
но�тактической информацией на электронной
аэронавигационной карте; трехканальную ручку
управления, формирующую сигналы по каналам
тангажа, крена и рыскания (курса); ручку управ�
ления двигателем; пульт управления режимами;
интерактивная автоматизированная система

обучения и тренажа операторов и технического
персонала, содержащая систему группового обу�
чения, систему индивидуального обучения, уни�
фицированный стенд�тренажер и рабочее место
командира�инструктора.

Бортовой комплекс управления беспилотным
вертолетом. Для удобства в составе бортового

комплекса управления МБПВ (рис. 1) функцио�
нально выделяют управляющее ядро – информа�
ционно�управляющую систему (ИУС) беспилот�
ного вертолета.Это набор системи устройств, не�
посредственно необходимых для решения задачи
управления беспилотным вертолетом (или груп�
пой беспилотных вертолетов).
Функционально бортовой комплекс управле�

ния беспилотным вертолетомпредставляет собой
автономную систему автоматического управле�
ния, бортовую автоматическуюсистему контроля
и регистрации, бортовую обзорно�прицельную
систему, бортовой комплекс средств связи, объе�
диненныеинформационнымиканаламиобмена.

Автономная система автоматического управ�
ления (АСАУ) обеспечивает автоматическое (в со�
ответствии с введенным или переданным по ра�
диоканалу полетным заданием) и автоматизиро�
ванное (по командам с наземного пункта управ�
ления) управление полетомМБПВна всех этапах
от взлета до посадки, управление силовой уста�
новкой и общевертолетным оборудованием. По�
строение АСАУ осуществляется по модульному
принципу на базе цифровой вычислительной
системы.
В составе АСАУ, в свою очередь, можно выде�

лить:
навигационную систему, обеспечивающую

определение пилотажных и навигационных па�
раметров МБПВ;
систему автоматического управления полетом

многоцелевого беспилотного вертолета;
телевизионно�оптическую контрольную сис�

тему, обеспечивающую автоматизированное пи�
лотирование МБПВ на аварийных режимах, а
также обзор внешнего пространства вокруг вер�
толета;
систему управления полезной нагрузкой,

обеспечивающую управление различными типа�
ми полезной нагрузки по сигналам от бортового
комплекса средств связи.
В состав автономной системы автоматическо�

го управленияфункционально входят следующие
модули: ввода, хранения и обновления полетного
задания; сбора навигационной информации; ав�
тономной инерциальной навигации; спутнико�
вой навигации; автономной корреляционной на�
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вигационной системы по полю рельефа; системы
воздушных сигналов; контроля выполнения по�
летного задания; сбора пилотажной информа�
ции; траекторного управления; стабилизации и
управления полетом; дистанционного управле�
ния; управления силовой установкой; управле�
ния полезной (целевой) нагрузкой; управления
общевертолетным оборудованием.

Бортовая автоматическая система контроля и
регистрации обеспечивает автоматический кон�
троль состояния комплекса бортового оборудо�
вания в процессе эксплуатации, формирование

пакетов телеметрической информации для пере�
дачи на пункт управления и записи в аварийный
бортовой регистратор.

В состав бортовой системы контроля и регист�
рации функционально входят следующие моду�
ли: контроля и управления; сбора и обработки
информации; формирования пакетов телеметри�
ческой информации; хранения информации;
бортового регистратора.

Бортовая обзорно�прицельная система пред�
ставляет собой гиростабилизированную плат�
форму с размещенным на ней телевизионным
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Рис. 1. Структурная схема бортового комплекса управления МБПВ



низкоуровневым каналом, тепловизионным
(инфракрасным) каналом и лазерным дально�
мером�целеуказателем, а также четырехспек�
тральными пеленгаторами для кругового обзо�
ра, установленными на контурном каркасе
вертолета. Информация от телевизионных ка�
налов, дальномера и пеленгаторов передается
в бортовой комплекс средств связи и АСАУ для
передачи потребителям и решения специаль�
ных задач.
В состав бортовой обзорно�прицельной сис�

темы функционально входят следующие моду�
ли: сбора и обработки информации; системы ре�
гистрации видеоинформации; телевизионного
низкоуровневого канала; тепловизионного (ин�
фракрасного) канала; лазерного дальномера�це�
леуказателя и четырехспектральные оптические
пеленгаторы с встроенным лазерным каналом
связи.

Бортовой комплекс средств связи предназна�
чен для передачи на пункт управления данных
телеметрической информации, широкополос�
ных телевизионных сигналов, получения ко�
манд управления и передачи их в автономную
цифровую систему автоматического управле�
ния, а также для взаимодействия с другими
МБПВ.
В состав бортового комплекса средств связи

функционально входят резервированный канал
передачи телеметрической информации; резер�
вированный канал команд управления; дублиро�
ванный широкополосный информационный ка�
нал управления, а также следующие модули: ав�
томатического аварийного радиомаяка; системы
государственного опознавания; ответчика систе�
мы УВД.
Наземная часть ЭИУК МБПВ включает ин�

тегрированный наземный пункт управления
МБПВ и систему посадки.

Интегрированный наземный пункт управления.
Наземныйпункт управления (НПУ) информаци�
онно�управляющего комплекса многоцелевых
беспилотных вертолетов предназначен для вы�
полнения следующих функций:
размещения и транспортировки по земле обо�

рудования и штатного персонала НПУ;

проведения топогеодезической привязки мес�
та расположения НПУ к местности;
ввода с электронных носителей, формирова�

ния карт и хранения базы данных цифровой кар�
тографической информации по заданному рай�
ону;
приема задания на проведение воздушного

мониторинга заданной зоны ответственности,
содержащей координаты границ зоны, перечень
объектов и т.п.;
автоматизированного формирования полет�

ного задания для МБПВ;
автоматизированного формирования полет�

ного заданияпоприменениюцелевойнагрузки;
обеспечения проведения автоматизирован�

ного предполетного, послеполетного и других
видов технического обслуживания МБПВ с
отображением необходимой информации на
информационно�управляющем поле операто�
ров;
формирования и передачи по командной ра�

диолинии команд управления МБПВ и целевой
нагрузкой в режиме командного управления;
приема телеметрической информации с борта

МБПВ (пилотажно�навигационной информа�
ции и информации о техническом состоянии
бортового оборудования), квитанций об испол�
нении команд управления в режиме командного
управления;
приема по широкополосной радиолинии от

МБПВ видовой информации по заданной зоне
воздушного мониторинга, автоматизированной
обработки и отображения этой информации на
наземном пункте управления в целях обнаруже�
ния, распознавания и определения координат
объектов интереса;
приема видовой информации после заверше�

ния полета МБПВ посредством сменных элек�
тронных наземных записывающих устройств
системы видеорегистрации обзорно�прицельной
системы и телевизионно�оптической контроль�
ной системы;
регистрации и архивирования входной и вы�

ходной информации;
формирования отчетных документов по ре�

зультатам мониторинга;
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обеспечения автоматической или автоматизи�
рованной посадки МБПВ в заданном районе.
В состав наземного пункта управления входят

(рис. 2):
рабочее место оператора�летчика МБПВ;
рабочее место оператора полезной нагрузки;
рабочее место командира�инструктора;
информационно�управляющая система;
комплекс наземных средств связи;

средства наземного обеспечения ЭИУК, со�
держащие системы топопривязки и навигации,
хранения информации и подготовки донесений,
электроснабжения, обогрева и кондиционирова�
ния;
интерактивная система обучения и трениров�

ки персонала комплекса.
Функционирование комплекса аппарат�

но�программных средств НПУ обеспечивается
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Рис. 2. Структурная схема наземного интегрированного комплекса управления МВПВ (МФ КОУ – много�
функциональные командные органы управления; ПУ – пульт управления;МФИ– многофункциональный ин�
дикатор; ИУП – информационно�управляющее поле; РМ – рабочее место)



информационно	управляющей системой с ис	
пользованием общего, системного и специально	
го программного обеспечения.
Информационно	управляющая система мно	

гоцелевого беспилотного вертолета обеспечивает
функционирование наземного (или воздушного)
пункта управления (рабочих мест операторов и
командира, наземного комплекса средств связи),
размещаемого на автомобиле (или пилотируемом
вертолете), и бортового комплекса управления,
размещаемого на многоцелевом беспилотном
вертолете. Взаимодействие между пунктом
управления и беспилотным вертолетом обеспе	
чивается дублированными линиями передачи
данных по защищенному радиоканалу ишироко	
полосной линией передачи видеоинформации с
борта беспилотного вертолета.
Блоки наземного комплекса управления име	

ют следующее назначение.
Рабочее место (РМ) командира	инструктора

ЭИУК МБПВ предназначено для планирования
работы комплекса, отображения информации о
ходе воздушного мониторинга заданной зоны от	
ветственности и формирования отчетных доку	
ментов.
РМ оператора обзорно	прицельной системы

(ОПрС) и целевой нагрузки (ЦН) используется
для формирования полетного задания для ОПрС
и ЦН, предполетного, послеполетного и других
видов технического обслуживания ОПрС и ЦН,
обработки и отображения видовой информации
от ОПрС и формирования команд управления
работой ОПрС и ЦН.
РМ оператора	летчика МБПВ используется

для формирования полетного задания МБПВ,
предполетного, послеполетного и других видов
технического обслуживанияМБПВ, обработки и
отображения информации о ходе полетаМБПВи
формирования команд управления.
Информационно	управляющая система пред	

назначена для формирования у оператора образа
пространственного положенияМБПВи техниче	
ского состояния комплекса бортового оборудо	
вания, а также для формирования управляющих
воздействий. Для более полного взаимодействия
оператора с МБПВ в состав информацион	

но	управляющей системы входит речевой ин	
форматор.
Речевой информатор служит для автоматиче	

ского оповещения операторов (экипажа) о воз	
никшей опасной ситуации на бортуМБПВ в виде
тональных звуковых сигналов и речевых сообще	
ний.
Средства наземного обеспечения (СНО) пред	

назначены для дистанционного управления
ОПрС, приема видовой информации, обработки
и отображения этой информации. Они обеспечи	
вают планирование, контроль работы и управле	
ния МБПВ, аппаратуры приема информации от
МБПВ, жизнеобеспечение штатного персонала
ЭИУК МБПВ, автономное электроснабжение
НПУ с использованием дизельного агрегата.
Комплекс средств связи наземного пункта

управления МБПВ включает:
командную радиолинию (КРЛ) для передачи

команд управления на МБПВ;
широкополосную линию связи для получения

видовой информации с борта МБПВ;
защищенную линию связи для передачи дан	

ных потребителям;
радиостанцию для радиосвязи между НПУ и

другимимашинами комплекса в процессе движе	
ния.
Взаимодействие между наземным (мобиль	

ным) пунктом управления и беспилотным верто	
летом обеспечивается эргатической системой
дистанционного управления с использованием
дублированных линий передачи данных по защи	
щенному радиоканалу и широкополосной линии
передачи видеоинформации с борта беспилотно	
го вертолета.
Управляющие сигналы передаются на борт

МБПВ посредством оборудования связи через
антенну наземного пункта управления. С прием	
ной антенны сигналы поступают в бортовой вы	
числитель и в радиоэлектронное оборудование
МБПВ, которые обрабатывают их и формируют
команды для управляющих элементов МБПВ на
выполнение заданных оператором маневров.
Истинный курсМБПВопределяется его нави	

гационнымоборудованием.Данныеобистинном
курсе кодируются в соответствующие сигналы и
передаются в информационно	управляющую
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систему ИУС НПУ. Системой обеспечивается
управление полетом МБПВ с использованием
электронной карты.

Для управления МБПВ могут быть использо!
ваны следующие принципы: автономного управ!
ления; дистанционного пилотирования в особых
случаях полета и эталонного маневрирования
при изменении целевых задач; комбинированно!
го управления.

Автономная система управления обеспечивает
полет, возвращение и посадку МБПВ по про!
грамме, введенной в бортовой комплекс перед
вылетом.

Система дистанционного пилотирования ис!
пользуется как резервная. Она обеспечивает
управлениеМБПВ в случае проявления отказов в
основной автономной (автоматической) системе
управления.При этом под дистанционнымпило!
тированием подразумевается передача команд
траекторного управления: заданной высоты, ско!
ростиполета, заданного курса илипутевого угла.

Основнойнедостаток системыдистанционно!
го пилотирования, состоящий в необходимости
постоянного двухстороннего информационного
контакта с наземным пунктом управления, оста!
ется и в этом случае, что не позволяет использо!
вать ее как основную в условиях интенсивного
информационного противодействия.

Для решения задач применения предполагает!
ся комбинированный способ управления, при
котором МБПВ следуют в район применения ав!
тономно, по программе, а в случае необходимо!
сти принятия решения на применение использу!
ют информационный канал для получения под!
держки от оператора.

Эргатический интерфейс наземного пункта
управления обеспечивает:

информационную (обратную) связь эргатиче!
ской информационно!командной системы с опе!
раторами через многофункциональные индика!
торы, средства сигнализации и речевой инфор!
матор;

формирование управляющих воздействий
операторов и управляющих сигналов на объект
управления через органы управления рабочих
мест операторов, пульты управления, а также пу!
тем курсорно!кнюппельного и сенсорного

управления индикацией, компьютерами и вы!
числительными модулями, выдачу речевым ин!
форматором звуковой сигнализации и речевых
сообщений на рабочие места наземного пункта
управления совместно с визуальными средства!
ми. Для семантического смыслового раскрытия
событияиспользуются текстына экранныхинди!
каторах, тексты речевых сообщений, надписи и
символы светосигнальных устройств. При этом
должны быть обеспечены максимально возмож!
ное совпадение формулировок и порядок по!
строения фраз речевого сообщения и соответст!
вующей надписи на экранах индикаторов для
уменьшения времени реакции tp, которым распо!
лагает экипаж с момента появления сигнальной
информации о возникшей ситуации до момента,
когда еще можно предотвратить или прекратить
ее опасное развитие.

В процессе решения всего многообразия задач
полета летчик!оператор судит о процессе пило!
тирования и ходе выполнения полетных задач по
информационной модели эргатического интер!
фейса, дающей совокупность текущей информа!
ции о состоянии объекта управления, образе
цели управления, положении органов управле!
ния и их воздействии на управляемый процесс.

Информационная модель представляет собой
общую информационную картину, построенную
на основе использования уведомительной и пре!
дупреждающей информации, поступающей от
системы отображения информации, неинстру!
ментальной информации, получаемойпри систе!
матическом обзоре внекабинного пространства и
при ощущении усилий на органах управления,
акустических шумов.

В процессе управления используется также
информация о цели управления, получаемая лет!
чиком при подготовке к полету, а также посту!
пающая во время полета по каналам связи в СОИ
и непосредственно летчику в виде заданных зна!
чений скорости, курса полета, указаний об изме!
нении маршрута и профиля полета и т.д. Сравни!
вая информационную модель с желаемым обра!
зом полета, летчик!оператор добивается их сов!
падения путем воздействия на ручку управления,
педали, пульты.
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При управлении пространственным движени�
ем летательного аппарата (ЛА) оценка оператора�
ми сигналов обратной связи, прием, хранение,
переработка информации, принятие решения,
формирование летчиком управляющих воздейст�
вий зависят от цели его деятельности и представ�
ления будущего результата.

Для обеспечения высокой эффективности
деятельности при управлении полетом вертолета
у оператора�летчика должен формироваться об�
раз полета, содержащий представления о про�
странственном положении по шести координа�
там и времени; кинематике и динамической мо�
дели управляемого процесса; наиболее рацио�
нальном в данный момент управляющем воздей�
ствии; заданных (желаемых) параметрах про�
странственного и углового положении вертолета,
а также векторе скорости полета.

Кроме того, образ полета должен включать об�
раз конечной цели и прогнозируемого движения
к ней.

Дистанционное управление МБПВ может
осуществляться операторами с наземных и мо�
бильных воздушных пунктов управления.

Рабочее место оператора�летчика содержит
средства задания полетных параметров для авто�
матического управления МБПВ, органы ручного
дистанционного управления, пульт управления
режимами целеуказания, коррекции информа�
ции и построения виртуальной глиссады, пило�
тажный индикатор, навигационный индикатор и
дисплей для визуализации процесса управления
вертолетом, которые связаны с вычислительной
управляющей системой и модулями связи через
интерфейсные блоки.

Органы ручного дистанционного управления
МБПВ включают:

командные органы управления (КОУ) – ручку
продольно�поперечного управления, педали, ры�
чаг общего шага;

кнюппель, расположенный на ручке управле�
ния под большим пальцем правой руки, сигналы
которого обеспечивают перемещение прицель�
ной марки;

кнопку режима целеуказания, расположен�
ную там же.

Пульт управления режимами содержит кноп�
ку привязки кместу посадки (ориентиру) и задат�
чик курса виртуальной взлетно�посадочной по�
лосы (аналоговый или цифровой).

Рабочее место оператора полезной нагрузки и
управления тренировкой операторов содержит
многофункциональные индикаторы для отобра�
женияцифровой картографической, телевизион�
ной и оптико�электронной информации, дис�
плей для псевдообъемного отображения внеш�
ней визуальной обстановки и обучающей инфор�
мации, пульт управления полезной нагрузкой и
блок формирования полетного задания.

Информационно�управляющая система пред�
назначена для информационного командно�ли�
дерного обеспечения операторов пункта управле�
ния МБПВ на режимах высокоточного маневри�
рования многоцелевого вертолета. Разработан�
ная структура построения информацион�
но�управляющей системы и логика взаимодейст�
вия экипажа (операторов) с ней обеспечивает:

создание для оператора�летчика условий про�
стоты определения пространственного положе�
ния управляемого объекта и легкости одновре�
менного формирования управляющих воздейст�
вий органами управленияпо основнымканалам;

формирование у летчика�оператора образа
цели управления по наблюдаемому изображению
лидера;

выдачу операторам командно�лидерной ин�
формации о заданных параметрах движения по
принципу "делай как я";

улучшение условий безопасности полета и
точности траекторного маневрирования за счет
сосредоточения информации о критических со�
стояниях в лидерном изображении и наличия в
нем командной информации об управляющих
воздействиях по коррекции параметров процесса
управления и о направлении парирования опас�
ных отклонений.

В соответствии с этим разработаны и исследо�
ваны информационные кадры рабочих мест опе�
раторов наземного интегрированного пункта
управления МБПВ, которые дают возможность
одновременно видеть главные пилотажные пара�
метры, внешнюю обстановку и опасные состоя�
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ния траекторного маневрирова

ния. Они позволяют оператору
формировать адекватные управ

ляющие воздействия при полетах
на режимах высокоточного манев

рирования в маловысотном полете
над сложным рельефом местности,
захода на посадку и посадки на не

оборудованное место посадки в
сложных условиях, обеспечить
управление групповым взаимодей

ствием МБПВ, обеспечить опера

тивный маневр применением
МБПВ, а также позволяют контро

лировать исправность и правиль

ность функционирования борто

вых комплексов МБПВ (обнару

живать сбои в алгоритмическом и
программном обеспечении) на
протяжении всего этапа примене

ния МБПВ.
На рис. 3 представлен пилотаж


ный информационно
командный
мнемокадр.
На пилотажном информацион


ном кадре МБПВ используется но

вый вид авиагоризонта, сформиро

ванный по принципу "вид дистан

ционно
управляемого вертолета и
"лидера" с другого вертолета, нахо

дящегося сзади на одной и той же
высоте и скорости и связанного с
земной системой координат" (ее
оси определяются вектором путе

вой скорости и местной вертика

лью).
Символы дистанционно
управ


ляемого вертолета и "лидера" пред

ставляются в виде треугольников, каждый из них
символизирует "летающее крыло". Символ дистан

ционно
управляемого вертолета содержит также
символ шасси в виде двух небольших равносторон

них треугольников на основании символа "летаю

щего крыла" (вблизи середины основания).
Символ дистанционно
управляемого верто


лета меняет свою конфигурацию в зависимости

от изменения угла тангажа и угла скольжения и
поворачивается относительно центра экрана в за

висимости от фактического угла крена.
Символ "лидера" несет информацию о задан


ных параметрах по принципу "делай как я" и ин

формацию о критических состояниях путем из

менения конфигурации, требующей снижения
критических состояний и мигания соответствую
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Рис. 3. Мнемокадр с командно
лидерной индикацией для режимов траекторного управления
ПМВ, висения, захода на посадку и посадки:
1 – символ летательного аппарата; 2 – символ образа цели управления – "лидера"; 3 –
счетчик тангажа; 4 – шкала крена; 5 – символы имитации кристаллической решетки; 6 –
вариометр; 7 – индикатор скорости полета; 8 – счетчики заданной и текущей скорости;
9 – высотомер; 10 – счетчики заданной и барометрической высоты; 11 – счетчик радио

высоты; 12 – счетчик вертикальной перегрузки; 13 – индикатор висения; 14 – индика

ция расстояния до земли; 15 – пилотажно
навигационный прибор; 16 – счетчики скоро

сти и наземной температуры; 17 – индикатор параметров ветра; 18 – счетчики парамет

ров VOR



щих элементов лидерного изображения. Лидер�
ный треугольник в режиме автоматизированного
управления меняет форму в зависимости от вели�
чины заданных углов тангажа и скольжения, по�
ворачивается в зависимости от величины откло�
нения заданного крена, перемещается по экрану
в зависимости от величины отклонения по высо�
те и бокового отклонения от заданной траекто�
рии, а величина треугольника меняется в зависи�
мости от отклонения скорости полета от задан�
ной. Если скорость полета меньше заданной, то
"лидер" уходит вперед и его видимые размеры
становятся меньше.
Информационная командно�лидерная инди�

кация в режиме "свободного пилотажа" (ручного
управления) имеет одно изображение управляе�
мого объекта. При этом символ лидерного объек�
та находится как бы под символом управляемого
объекта до тех пор, пока "свободный пилотаж"
осуществляется в пределах ограничений, уста�
новленных для данного ЛА.
При выходе ЛА в процессе пилотирования за

пределы ограничений символ лидерного объекта
появляется на информационном поле, указывая,
какими должны быть действия по вводу управ�
ляемого объекта в пределы ограничений, и при�
влекая внимание летчика миганием.
При исследованиях для формирования ко�

мандно�лидерной индикации наземного пункта
управления использованы законы управления
беспилотным вертолетом на режимах стабилиза�
ции и управления:
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где � � z – сигнал управления по каналу тангажа;
� � x – сигнал управления по каналу крена;
� � ÄÎØ

– сигнал управления дифференциаль�
ным общимшагом (ДОШ); � 
– отклонение по
курсу; i i i i i i

x y z� � 	 � � �, , , , , – коэффициенты в за�
конах управления беспилотным вертолетом на
режимах стабилизации и управления.
Для формирования индексов командного

управления на многофункциональном индика�

торе целесообразно использовать следующие за�
висимости:

� � �

�

� �� �èíä ç

ò ç

ìì /

ìì / (ì /

� � �

� � �

i i V i

V V V i
V

V

; , ;

; ,

0 67

0 8

�

ñ ;)
(1)

� � �V i V i i

i

V Vèíä ìì / (ì / ñ)

ìì / ;

� � �

�

�

�

� ; , ;

,

0 8

0 8 �

(2)

� � ��H i H i H i

i
H H

H

èíä ìì / ì

ìì / ì / ñ);

� � �

�

� ; ;

(�

1

3
(3)

в режиме прямолинейного полета

� � �
 � 
Z i i i Z i

i i

Z Z

Z

èíä ìì / ì

ìì / ìì

� � � �

� �

�

�

� �

�

� ; , ;

;

0 4

1 4�
/ (ì / ñ ;)

(4)

при выполнении разворотов
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где � � èíä
– заданное положение, индицируемое

лидером по тангажу ( );� � � �� � Ç �V èíä
– за�

данное изменение путевой скорости, индицируе�
мое лидером; � Н èíä

– заданное положение, ин�
дицируемое лидером по высоте; � Z èíä

– задан�
ное боковое положение, индицируемое лидером;
� ÇÊ – отклонение от заданного курса (ЗК)
( );� 
 
ÇÊ Ç� � � èíä

– заданный угол крена, ин�
дицируемый лидером ( ).� � � �� � Ç

Использование цифровой карты местности
позволяет повысить качество управления груп�
пой МБПВ, а также избежать потерь при выпол�
нении заданий над сложными участками местно�
сти. В соответствии с этим разработан также на�
вигационный мнемокадр, представленный на
рис. 4. Он содержит электронную аэронавигаци�
онную карту с псевдообъемным изображением
местности путем цветового кодирования опас�
ных высот рельефа местности.
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В составе мобильного воздушного пункта
управления многоцелевыми беспилотны�
ми вертолетами целесообразно сформи�
ровать информационно�управляющее
поле (рис. 5), предназначенное для зада�
ния полетных параметров для дистанци�
онного командно�лидерного управления,
формирования параметров целеуказания,
коррекции информации и отображения
пилотажно�навигационной и команд�
но�лидерной информации для дистанци�
онного управления группой беспилотных
вертолетов.

В эргатическом интерфейсе исполь�
зуется также индикатор общевертолет�
ного оборудования, предназначенный
для выдачи операторам текстовых пре�
дупреждающих и уведомляющих сооб�
щений и информации о состоянии об�

щеобъектного оборудования (силовой установ�
ки, систем механизации крыла, положения шас�
си, гидро� и пневмосистем, топливной системы,
систем электропитания).

Разработанные мнемокадры отображения со�
стояния общевертолетного оборудования МБПВ
предназначены для контроля состояния вспомо�
гательной силовой установки, отображения па�
раметров двигателей и несущих винтов, контроля
параметров редукторов, отображенияпараметров
топливной системы.

На рис. 6 представлен мнемокадр общеверто�
летного оборудования при запуске вспомогатель�
ной силовой установки, а на рис. 7 – мнемокадр
общевертолетного оборудования при индикации
состояния системы электроснабжения.

В рассматриваемом эргатическом информаци�
онно�управляющем комплексе беспилотных вер�
толетов используется речевой информатор, разра�
ботанный в НИИ авиационного оборудования.
Он представляет собой современное вычисли�
тельное устройство с необходимым объемом па�
мяти, разветвленным внешним интерфейсом,
программным обеспечением, в котором реализо�
ваны сложная логика и алгоритмы формирования
речевых сообщений на основе электронного сло�
варя для оповещения членов экипажа о возник�
шей на ЛА ситуации. Речевой информатор решает
задачу формирования электрических сигналов в
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Рис. 4. Навигационный индикатор с аэронавигационной картой и
псевдообъемным изображением местности

Рис. 5. Информационно�управляющее поле мобильного пункта управления беспилот�
ным ЛА



диапазоне звуковых частот 200...4000 Гц по
командам от бортового оборудования.

Алгоритмическая архитектура речевого
информатора приведена на рис. 8 в виде
пяти условных функциональных блоков:

приема, преобразования, проверки дос�
товерности сигналов;

распределения по приоритетам;
управления очередностью, циклично�

стью, блокировки по этапам полета, управ�
ления повтором, прерыванием, отключе�
нием;

баз тональных и речевых сигналов и со�
общений;

распределения выходных сигналов по
устройствам (динамик, наушники).

Таким образом, эргатический информаци�
онно�управляющий комплекс многоцелевых
беспилотных вертолетов с наземным пунктом
управления, содержащим рабочие места опера�
тора�летчика, оператора полезной нагрузки и
командира комплекса, информационно�управ�
ляющую систему, эргатический интерфейс,
средства связи наземного пункта управления с
беспилотными летательными аппаратами, сис�
тему дистанционного командно�лидерного
управления, модуль наземной подготовки по�
летного задания, способен обеспечить решение
многоцелевых задач перспективных беспилот�
ных вертолетов.
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Рис. 6. Мнемокадр общевертолетного оборудования на режиме запус%
ка двигателей при работающей вспомогательной силовой установке

Рис. 8. Алгоритмическая архитектура речевого информатора

Рис. 7. Мнемокадр общевертолетного оборудования при индикации
состояния системы электроснабжения
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В
качестве материалов для изготовления конструкций современных лета�
тельных аппаратов все большее применение находят полимерные ком�
позиты. Для оценки длительной прочности таких материалов могут быть

использованы эмпирические выражения, рассмотренные в работе [1], а также
уравнениянаследственной теорииползучести, содержащие ядраползучести и
релаксации. В настоящей статье устанавливаются зависимости для критериев
длительной прочности по напряжениям и деформациям, а также для ядер
ползучести и релаксации на основе единых эмпирических коэффициентов,
значения которых также получены в данной работе на примере одного из со�
временных полимерных композитов.
Процессы естественного старения полимерных материалов могут быть

описаны с помощью уравнений теории наследственной ползучести, основу
которых составляют ядра ползучести и релаксации. Выражение для ядра ре�
лаксации согласно [1] имеет вид:

R t
d

dt
0

0

1
( ) .� �

�

�
(1)

Таким образом, ядро R t0 ( ) представляет собой зависимость от производ�
нойфункции релаксациинапряжений � по времени. Вид этойфункции опре�
деляется по данным эксперимента.

23

10. 2010

ОСЯЕВ
Олег Геннадьевич –

старший преподаватель
Ростовского военного ин�
ститута Ракетных войск,
доцент, кандидат техн.

наук

ОСТАПЕНКО
Александр Владимирович –
преподаватель Ростовского

военного института
Ракетных войск
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Моделирование процессов длительной экс�
плуатации рассматриваемого полимера показыва�
ет, что зависимость напряжений от времени экс�
плуатации носит убывающий характер (рис. 1).
При построении эмпирической модели рас�

сматриваются предельные напряжения, характе�
ризующие изменение прочности материала в
процессе эксплуатации. Для определения ядра
релаксации временн�я зависимость прочности от
времени эксплуатации аппроксимируется пока�
зательной функцией вида

� � � �
�( ) ( ) ( ),t t t

�

�
� � �

0 å (2)

где �, �, � – определяемые экспериментально
функции материала при рассматриваемых усло�

виях нагружения; t� – долговечность; t0 – дли�
тельность кратковременного нагружения; t � –
приведенное время до разрушения, t t t� �� �/ .0 1

Значения величин �, �, � определены опыт�
ным путем для случая длительной эксплуатации
конструкционного полимера при постоянных
значениях параметров теплового и механическо�
го режимов нагружения в соответствии с методи�

кой, предложенной в работе [1]:�=0,78; �=0,22;

� = 10�7. Полученная эмпирическая функция
имеет вид

� �â â

-10
-7

( ) ( ) ( , , ).t t t
� � � �

0 0 78 0 22 å (3)

Выполнив дифференцирование, запишем вы�
ражение для ядра релаксации:

R t
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dt
t
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e (4)

В полученном уравнении соотношение между
начальныминапряжениями и деформациями оп�
ределяет модуль упругостиE 0 0 0� � 
/ ,значение
которого для рассматриваемого полимерного ма�
териала имеет порядок, близкий к порядку стоя�
щего перед ним сомножителя. Время эксплуата�
ции определяется в часах. Малый порядок коэф�
фициентов в уравнениях (3), (4) обусловлен дли�
тельностью процессов естественного старения
материала при низком уровне тепловых и меха�
нических нагрузок.
Полученное эмпирическое уравнение полно�

стью соответствует виду экспоненциальных зави�
симостей классической теории ползучести

R t R t
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�� ; (6)

� – вязкость; � – момент времени приложения
нагрузки.
Показатель степени t � � в выражении (5) яв�

ляется некоторой убывающей функцией аргу�
мента, соответствующей приведенному времени
до разрушения t � .
В случаях динамического нагружения и воз�

действия нагрузок более высокого уровня ско�
рость процессов ползучести и релаксации будет
возрастать и значения коэффициентов �, �, �

также будут увеличиваться.
В случае многократно повторяющихся нагру�

зок и выполнения условий, соответствующих ги�
потезе суммирования повреждений, выражение
(5) примет вид

R t R n
t

n

n
0 0

0( ) .( )
� �

� �


�
� �

e (7)
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Рис. 1. Снижение прочности конструкционного полимера в процессе
старения



При наличии опытных данных ядро ползуче�
сти можно определить путем дифференцирова�
ния эмпирического уравнения для деформаций
ползучести. В случае отсутствия данных экспери�
мента о кривой ползучести можно воспользо�
ваться кинетическими наследственными уравне�
ниями, включающими основные физико�меха�
нические и теплофизические константы мате�
риалов. В этом случае можно использовать спра�
вочные или экспериментальные данные о зави�
симостях этих характеристик от температуры.
В этом состоит одно из преимуществ полученных
уравнений.
Используя уравнение связи между ядрами в

интерпретации кинетической теории, определим
выражение для ядра ползучести:

П t E

E

t

kT

C

a c v

t

Т v

0
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0
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0 0

0 22 10
7

( ) ,
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�
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e

çâ
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0 �
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Т

t
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�
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�
�� ,

(8)

где �Т – коэффициент термического расшире�
ния объема; k – постоянная Больцмана; Т– тем�
пература; а – межатомное расстояние; сv – объ�

емная теплоемкость материала; �Т – теплопро�
водность материала; vзв – скорость звука в мате�
риале; С – атомная теплоемкость.
Располагая опытными данными о реальных

процессах обратной ползучести, приведенными
на рис. 2, можно воспользоваться способом, ана�
логичным определению ядра релаксации.
Для определения ядра ползучести аппрокси�

мируем временн�ю зависимость для деформаций
показательной функцией вида

� � � �
�( ) ( ) ( ),t t t

�

�
� � �

0 å (9)

где �, �, � – определяемые экспериментально
функции материала при рассматриваемых усло�
виях нагружения. По данным испытаний они

имеют следующие значения: � = 0,802; � = 0,198;

� = 10�7.
Полученная эмпирическаяфункцияимеет вид

� �( ) ( )( , , ).,t t t
�

� �
� �

�
�

0
5 4 100 802 0198

7

å (10)

Выполним дифференцирование (10) и запи�
шем выражение для ядра ползучести:

П t
d

dt
t

0
0

7 0

0

5 4 101
107 10

7

( ) , .,
� � � �

� � �
�

�

�

� �

�
e (11)

Полученное эмпирическое уравнение полно�
стью соответствует виду экспоненциальных зави�
симостей классической теории ползучести:

П t П t
0 0

0( ) ,( )
� �

� �
�

� �
e (12)

где

П
E

Е
0
0 0

0

0

0

1
� � � � � � � ���

�

�
�

�

�

�
�

�
�

�
. (13)

В случае многократно повторяющихся нагру�
зок и выполнения условий, соответствующих ги�
потезе суммирования повреждений, выражение
(12) примет вид

П t П n t

n
0 0

0( ) .( )
� �

� �

��
� �

e (14)

Полученные уравнения могут быть приведены
к виду, содержащему в явном виде основные кон�
станты упругости и ползучести (вязкоупругости),

т.е. вязкость�, модуль упругостиЕи время релак�
сации t Ер / .� �

Запишем уравнение (7) в виде [2]

25

10. 2010

Рис. 2. Изменение предельных деформаций конструкционного полиме�
ра в процессе старения
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Сравнивая (15) с полученными эмпирически�
ми уравнениями (4)...(6), находим:
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Здесь Е – модуль упругости состаренного поли�
мера.

Значения величин	,�,� определеныэкспери�
ментальным путем на основании выражения (2)
и соответствуют использовавшимся в эмпириче�
ском уравнении (3). Для их вычисления экспери�
ментально определялись пределы кратковремен�
ной� â ( )t 0 и длительной� â 1( )t 
 � � прочности.

Затем находились значения 	 и �:
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Подставляя (17)...(19) в соответствующие вы�
ражения (16), получим
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Тогда ядро релаксации может быть выражено:
через модуль упругости, коэффициент вязко�

сти и эмпирические константы:
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через эмпирические константы:
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в кинетической форме:
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где а – межатомное расстояние; � – линейный
размер отрицательной флуктуации плотности

(дилатона); а/� – коэффициент разгрузки меж�
атомных связей при ползучести и релаксации ма�
териала.
В выражении (25) последние два сомножителя

представляют собой деформацию �d флуктуаци�
онного теплового удлинения межатомных связей
в дилатонах. Поэтому произведение этих сомно�

жителей и модуля упругости дает напряжение �d

удлинения межатомной связи в дилатоне при на�
гружении тела. Тогда выражение (25) можно за�
писать в виде соотношения между напряжения�
ми и деформациями подобно (24):
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Для ядер ползучести получим следующие вы�
ражения:
через эмпирические константы:
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в кинетической форме:
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(28)

или с учетомфизического смысла двух последних
сомножителей через соотношение деформаций и
напряжений:
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через модуль упругости, коэффициент вязко�
сти и эмпирические константы:
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Наиболее универсальными являются обоб�
щенные уравнения ядер в виде (23) и (30), вклю�
чающие модуль упругости, вязкость и эмпириче�
ские константы. Эти уравнения имеют одинако�
вый вид и различаются противоположным зна�
ком и противоположным соотношением между
напряжениями и деформациями, поскольку ядро
релаксации является резольвентой ядра ползуче�
сти.Принимая во внимание соотношение линей�
ной упругости (21), перепишем выражения (23) и
(30) в более компактном виде:
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Таким образом, на примере конструкционно�
го полимерного материала получены эмпириче�
ские зависимости для основных констант вязко�
упругости, ядер ползучести и релаксации, кото�
рые имеют вид экспонент классической теории
наследственной ползучести. Аналогичным обра�
зом на основании данных экспериментального
исследования старения и длительной прочности
могут быть получены соответствующие уравне�
ния и для других исследуемых материалов.
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ÏÎÑÒÀÂÊÈ ÌÍÎÃÎÔÓÍÊÖÈÎÍÀËÜÍÛÕ ÈÑÒÐÅÁÈÒÅËÅÉ Ñó-35 ÐÎÑÑÈÉÑÊÈÌ ÂÂÑ
È ÍÀ ÝÊÑÏÎÐÒ ÍÀ×ÍÓÒÑß Â 2012 ÃÎÄÓ

Компания "Сухой" успешно реализует программу создания нового многофункционального истребителя Су�35 и в соответствии с графи�
ком начнет поставку серийных машин заказчикам.

"Первые поставки серийных истребителей Су�35 в рамках заключенногоМинобороны РФ контракта на закупку 48 самолетов этого типа
начнутся в 2012 г.", – сообщил директор программы Су�35, главный конструктор ОКБ Сухого Игорь Демин. По его словам, "тогда же, в
2012 году, начнутся и поставки Су�35 по линии "Рособоронэкспорта". Четыре самолета Су�35, которые будут участвовать в госиспытаниях,
после некоторой доработки будут поставлены отечественным ВВС в счет 48 машин".

Комсомольское�на�Амуре авиационное производственное объединение имени Ю.А. Гагарина, как и вся кооперация по программе
Су�35, готовится к серийному выпуску истребителя. Вся необходимая документацияпоСу�35 ужепередана на серийные заводы.Бортовая ра�
диолокационная станция с фазированной антенной решеткой типа "Ирбис" будет выпускаться на Рязанском приборном заводе. Двигатели
для Су�35, получившие наименование изделие 117С, поставляет Научно�производственное объединение "Сатурн".

Су�35 – глубоко модернизированный сверхманевренный многофункциональный истребитель поколения "4++". В нем использованы
технологии пятого поколения, обеспечивающие превосходство над истребителями аналогичного класса.

Отличительными особенностями самолета являются новый комплекс авионики на основе цифровой информационно�управляющей
системы, интегрирующей системы бортового оборудования, новая радиолокационная станция (РЛС) с фазированной антенной решеткой с
большой дальностью обнаружения воздушных целей и с увеличенным числом одновременно сопровождаемых и обстреливаемых целей (со�
провождение 30 и атака 8 воздушных целей, а также сопровождение 4 и атака 2 наземных целей).

На самолете установлены новые двигатели с увеличенной тягой и поворотным вектором тяги.
Су�35 отличается широкой номенклатурой вооружения большой, средней и малой дальности. Истребитель способен нести управляемые

авиационные средства поражения антиРЛС, антикорабль и общего назначения, корректируемые авиабомбы, а также неуправляемое воору�
жение.

Радиолокационная заметность истребителя по сравнению с самолетами четвертого поколения уменьшена в несколько раз за счет элек�
тропроводящего покрытия фонаря кабины, нанесения радиопоглощающих покрытий и уменьшенного количества выступающих датчиков.
Ресурс самолета– 6 тыс. летныхчасов, срок эксплуатации –30 лет , назначенныйресурс двигателей с управляемымсоплом–4 тыс. ч.

Вестник Интерфакс – АВН № 33 (462), 2010 г.
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E-mail: matoleg@gmail.com

В
процессе преобразования компонентов топлива в продукты сгорания
возникают двухфазные потоки, для которых характерны полидисперс�
ность распыла жидкости, взаимодействие факелов распыла отдельных

форсунок между собой, наличие обратных токов, деформация и дробление
капель, прогрев и испарение капель, реакции в газовой фазе, различие в ско�
ростях и температурахмежду газовойижидкойфазами, неодномерность тече�
ния.

Рассмотренная схема рабочего процесса отражает наиболее существенные
факторы, характерные для реагирующих газожидкостных потоков. Влияние
второстепенных эффектов необходимо учитывать с помощью различного
рода коэффициентов и критериальных зависимостей.

Физическая схема процессов формируется на базе следующих допущений:
процесс преобразования и течения газожидкостного потока вдоль камеры
рассматривается в одномерной постановке; влияние параметров системы по�
дачи учитывается граничными условиями в сечении х = 0; процессы распыла
жидкого компонента определяются конструкцией смесительной головки и
условно приведены к сечению х = 0; все капли имеют сферическую форму;
спектр капель заменен средним медианным диаметром; градиенты темпера�
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Рассмотрены уравнения рабочего процесса в камере сгоранияжидкостного ракетного двига�
теля (ЖРД), выполненного по замкнутой схеме "газ + жидкость", в представлении Лагранжа.
Проанализированы силовое и тепловое взаимодействия между жидкими каплями и взаимодей�
ствие междужидкими каплями и газом. Получено распределение параметров обеих фаз по длине
камеры сгорания. Сравниваются результаты численного моделирования с экспериментальными
данными по давлению.

Ключевые слова: математическая модель; ЖРД; камера сгорания; межфазное взаимодей�
ствие.

N.L. Bachev, O.O. Matyunin. Modeling And Studying Work Process In LPE
Combustor In Supercritical Modes

The article scrutinizes the Lagrange equations of the work process in the combustion chamber of a liq�
uid propellant rocket engine, featuring a close�loop “gas+liquid” configuration. It analyses power and
heat interactions between liquid drops and cohesion between liquid drops and the gas, offering a distribu�
tion of the parameters of both phases along the full length of the combustor. The article also offers the com�
parison of quantity modeling and experimental data on pressure.

Key words: mathematical modeling; liquid propellant rocket engine; combustion chamber; interphase
interaction.



туры внутри капель не учитываются; переносом
теплоты путем излучения пренебрегается.

Математическая модель рабочего процесса.
Процессы рассматриваются в подходе Лагран�
жа. В уравнения входят источниковые члены,
обусловленные присутствием в потоке нагре�
вающихся и испаряющихся капель жидкого
топлива.
Уравнение сохранения массы газа для двух�

фазной среды имеет вид

d

dt
m C

�
� � ,èñï ê

(1)

где �mèñï
– скорость испарения одиночной капли;

Ск � концентрация капель (количество капель в
единице объема), кап./м3. В правой части (1) учи�
тывается подвод массы за счет испарения капель
топлива.
Запишем уравнение сохранения импульса газа

для двухфазной среды:

�
dW

dt

d P

d x
m C W W F C� � � � �� ( ) ,èñï ê æ ê ê

(2)

где W, W ж� скорости газа и жидких капель;

Fк � сила аэродинамического взаимодейст�
вия между газом и отдельной каплей. Член
� P m C W Wï èñï ê æ� �� ( ) учитывает передачу
импульса от газа к образовавшемуся пару, если
W W� ж , и наоборот – в противном случае.
Сила сопротивления F F Cñ ê ê� учитывает пе�
редачу импульса от газа к жидким каплям, если
W W� ж , и наоборот.

Уравнение баланса энергии газа для двухфаз�
ной среды можно представить в виде

dT

dt c
q с T T m С q C

p
p s� � � �

1

�
{[ ( )] � },õ.ð ï æ èñï ê ê

(3)

где T,Т ж � температуры газа и капель; ср, ср п �

теплоемкости соответственно газа и пара при
постоянном давлении; qx.p � тепловой эффект
химических реакций; qs � тепловой поток, под�
водимый к одиночной капле. Член Qx.p �

� q m Cx.p èñï ê
� описывает увеличение энтальпии

парогазовой смеси за счет химической реак�
ции горения в межкапельном пространстве;

член Q c Т Т m Cpï ï æ èñï ê� �( ) � учитывает пере�
дачу теплоты от газа к образовавшемуся пару;
членQ q Сs s� ê

описывает количество теплоты,
затраченное газом на прогрев и испарение ка�
пель.
Уравнение сохранения массы одиночной

капли

dm

dt
mæ

èñï� � � . (4)

Уравнение сохранения импульса одиночной
капли

dW

dt

F

m
æ ê

æ

� . (5)

Сила взаимодействия Fк ускоряет каплю, если
W > Wж, и наоборот.
Уравнение баланса энергии одиночной капли

dT

dt c m
q m hs

æ

æ æ

èñï èñï� �
1

[ � ], (6)

где hисп � скрытая теплота испарения. Теплота,
подведенная от газа к капле, расходуется на про�
грев капли и ее испарение.
Система обыкновенных дифференциальных

уравнений (1)–(6) решается методом Рунге�Кут�
та 4�го порядка.

Модель межфазного взаимодействия. В случае
применения модели к практическим расчетам
точность получаемых результатов зависит от дос�
товерности используемых членов, описывающих
взаимодействие. Одним из определяющих про�
цессов, существенно влияющих на характер и па�
раметры газожидкостных течений, является ис�
парение капли в потоке высокотемпературной
газовой смеси.Недостаточноисследованпроцесс
испарения капли в потоке газа при давлениях,
б�льших критического давления для данного
компонента.
Используется модель испарения, предложен�

ная в [1], которую схематичноможнопредставить
как процесс, идущий в два этапа.
На первом этапе капля нагревается в соответ�

ствии с обычными соотношенияминестационар�
ного прогрева (6) от начальной температуры Тж 0
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до некоторой предельной температуры Тпр, кото�
рая все же меньше критической температуры Ткр.
Температура Тпр может быть определена из усло�
вия равенства силмежмолекулярного взаимодей�
ствия в жидкости и аэродинамических сил, обу�
словливающих разрушение поверхностного слоя
капли. Поток пара от капли вызывается двумя
причинами:
диффузией паров от поверхности капли в ок�

ружающую среду, что обусловлено разностью
концентраций испаряемого вещества у поверх�
ности капли и в окружающей среде;
наличием стефановского потока, обусловлен�

ного разностью плотностей жидкости и пара
(�ж >> �п), что приводит к выталкиванию пара в
окружающую среду.
Указанные факторы в совокупности действу�

ют в одном направлении, вызывая суммарный
поток пара от поверхности капли.
При моделировании испарения в условиях об�

текания капли газовым потоком обычно исполь�
зуется понятие приведенной пленки. В этом слу�
чае выражение для массовой скорости испарения
одиночной капли запишется в виде [2]

� ln ,m d D
P

RT

P

P P
mèñï æ

ï

Nu�
�

� (7)

где dж � диаметр капли; Num � массовое число

Нуссельта; D � коэффициент диффузии идеаль�

ной смеси газов;Рп � давлениенасыщенного пара
на поверхности капли.
Давление насыщенных паров при температуре

испарения Тж может быть получено по уравне�
нию Клапейрона�Клаузиуса [3]

d P

dT
P

h

R Т
ï

æ

ï

èñï

ï æ

�
2
.

После интегрирования имеем

P P
h

R T T
ï

èñï

ï æ

� �
�

�

�
�

�

	






�

�



�

�
�0

0

1 1
exp , (8)

где Р0 � известное давление насыщенного пара

при какой�либо температуре Т0; Rп � газовая по�
стоянная пара.

На втором этапе при температуре поверхности
Тпр скорость испарения капли резко увеличива�
ется. Увеличение скорости диффузии пара через
приведенную пленку можно объяснить увеличе�
нием количества паров над поверхностью капли
по сравнению с условиями насыщения. Это уве�
личение вызвано действием аэродинамических
сил, которые в связи с ослаблением межмолеку�
лярных сил вповерхностном слое разрушают его.
Микроскопические жидкие комплексы, обра�

зовавшиеся в результате разрушающего действия
аэродинамических сил, мгновенно газифициру�
ются в пределах приведенной пленки. При этом
массовая скорость испарения определяется по
соотношению [4]

� �� .m
d

W Wèñï

æ

æ æ� �
�

� �

2

8
(9)

Тепловой поток qs, подводимый к капле от ок�
ружающей среды, с учетом совместного протека�
ния тепломассообмена определяется формулой

q F Т Т zs � �� æ æ( ) .

Коэффициент теплообмена � определяется по
тепловому числу Нуссельта Nu æt d� � � �/ по�
верхность теплообмена для сферической капли
F dæ æ� �

2 . Тогда

q d Т Т zs t� �� ��æ æNu ) , (10)

где � � коэффициент теплопроводности идеаль�
ной смеси газов. Поправочный коэффициент z
учитывает влияние массового потока паров от
поверхности испарения капли на теплоподвод к
ней и вычисляется по выражению

z
z

z
�

�exp ( )
,

0 1
(11)

где параметр z c m dp0
2

� ï èñï æ
� /( ).� �

Значение поправочного коэффициента z < 1,
т.е. теплообмен при испарении оказывается
меньше, чем "чистый" теплообмен, причем чем
больше массовый поток от поверхности капли,
тем меньше теплоподвод к ней при прочих рав�
ных условиях.
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Расчеты тепло� имассообмена капель в потоке
газа рассматриваются в приближении диффузи�
онного пограничного слоя, который формирует�
ся за время прохождения каплей расстояния, рав�
ного ее диаметру. Следовательно, для относи�
тельно мелких капель можно пользоваться соот�
ношениями Ранца�Маршалла для теплового и
массового чисел Нуссельта [2]:

Nu

Nu

t t

m m

� �

� �

2 0 6

2 0 6

1 2 1 3

1 2 1 3

, Re Pr ;

, Re Pr .

/ /

/ /
(12)

Аэродинамическая сила лобового сопротивле�
ния определяется по формуле

� �F C W W W W
d

dê æ æ

æ
� � ��

�
( ) .

2

8
(13)

Коэффициент аэродинамического сопротив�
ления капель Cd в широком диапазоне чисел Рей�
нольдса представляетсяразными зависимостями.
Приведенные ниже результаты получены с ис�
пользованием формулы Ингебо [1]:

C d �
�27 0 84Re ., (14)

Это выражение является удобным для матема�
тических преобразований и достаточно хорошо
согласуется с результатами многочисленных экс�
периментов при испарении капель. Критерий
Рейнольдса для смеси газов определяется форму�
лой

� �
Re ,�

��

�

W W dæ æ

(15)

где � � вязкость идеальной смеси газов.
Тепловой эффект реакции горения при сте�

хиометрическом соотношении K m 0 можно рас�
считать на основании термохимического закона
Гесса как разность теплоты образования полу�
чающихся веществ и теплоты образования ве�
ществ, вступающих в реакцию. По этому закону
тепловой эффект реакции зависит только от на�
чального и конечного состояний веществ, взятых
для реакции, и не зависит от путей развития реак�
ции.

Теплота образования продуктов, вступающих
в реакцию

� �H m hi i
i

0 � 	 , (16)

где mi, � hi � соответственно масса и теплота об�

разования исходных веществ.
Теплота образования продуктов, полученных

в результате реакции,

� �H m hj j
j

ê � 	 , (17)

гдеmj,� h j �массыи теплоты образования конеч�

ных веществ.
Тепловой эффект реакции при стехиометри�

ческом соотношении компонентов K m 0

q
H H

mi
x.ð

ê

0
�

�

	

� � 0 . (18)

Тепловой эффект реакции при реальном соот�
ношении компонентов Km может быть определен
по эмпирической формуле А.В. Квасникова [5]

q q
K

K
m

m
x.ð x.ð 0

� �



�

�
�




�

�
�

106 013
0

, , . (19)

Концентрация капель Cк может быть опреде�
лена из следующих соображений. Массовый рас�
ход жидкого компонента через смесительную го�
ловку может быть представлен формулой

� �.m
d

næ æ

æ
� �

� 0
3

6

Отсюда секундный расход капель с начальным
диаметром dæ 0

через смесительную головку

�
�

.n
m

d
�
6 1

0
3

� �

æ

æ æ

(20)

За бесконечно малое время dt капли, движу�
щиеся с начальной скоростью Wæ 0 , занимают
объем

V F W dt� ê æ 0 ,

где Fк � площадь поперечного сечения камеры
сгорания.
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Концентрация капель

C
ndt

V

n

F W
ê

ê æ

� �
� �

.
0

(21)

Траектория капли определяется выражением

d x

dt
Wæ

æ� . (22)

Диаметр капли

d
m

æ

æ

æ

�
�

�

�
�

�

�

�
�

6

� 	
. (23)

Анализ результатов численного моделирования.
Для апробации модели в качестве исследуемого
объекта была выбрана камера сгорания ЖРД, ра�
ботающая на топливе АТ+НДМГ по замкнутой
схеме с дожиганием окислительного генератор�
ного газа. Обычно считают, что процесс горения
топлива лимитируется скоростью испарения
жидких капель, вследствие чего он пространст�
венно распределен по объему камеры сгорания.
Как показали проведенные расчеты, объем ка�

меры сгорания можно разделить на несколько
различных зон (рис. 1):
1– зона впрыска и рас�
пыла топлива; 2 – зона
горения смеси в меж�
капельном простран�
стве; 3 – зона горения
парогазовой смеси.
Зона впрыска и рас�

пыла топлива, непо�
средственно приле�
гающая к форсуноч�
ной головке камеры
сгорания, труднее все�
го поддается аналити�
ческому описанию.
Впрыск компонентов
жидкого топлива скон�
центрирован на дис�
кретных участках. Сле�
довательно, модель ра�
бочего процесса в под�

ходе Лагранжа будет применима в областях 2, 3,
лежащих вниз по течению за зоной впрыска и
распыла топлива. Начальные значения парамет�
ров газовой и капельной сред задавались во вход�
ном сечении (х=0; t=0), совпадающем с плоско�
стью пересечения конусов распыливания. В ка�
честве начальных значенийWæ 0 ,W0 использова�
лись осредненные по поперечному сечению ка�
меры значения, полученные по уравнению
расхода:

W
m

F
W

m

F
æ

æ

æ ê ê

0 0� �
�

;
�
.

	 	
(24)

Приведенные ниже результаты получены при
следующих значениях режимных и геометриче�
ских параметров: dæ ì ;0

6300 10� 

� dк = 0,43 м;

Tæ Ê ;0 300� Т0 = 780 К; Wæ ì / ñ;0 11� ,
W0 = 49,6 м/с; 	ж = 790 кг/м

3; 	0 = 56,2 кг/м
3;

Р0 =150
10
5 Па; Ткр = 522,2 К.

На рис. 2 показано изменение массы
m m mæ æ æ� / 0 и температурыT T Tæ æ êð� / по коор�

динате x x xæ æ èñï� / (xèñï
� длина полного испа�

рения капли). При 0 56 0 98, ,� 
Tæ
параметры у

поверхности капли соответствуют условиям на�
сыщения, массовая скорость испарения вычис�
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Рис. 1. Зоны камеры сгорания
Рис. 2. Изменение массы и температуры капли по длине зоны испаре�
ния



ляется по формуле (7) и в момент достижения
T Tïð êð� 0 98, составляет �mèñï êã / ñ .� �

�11 10 6 По�
сле этого газовый поток начинает срывать с по�
верхности капли чрезвычайно малые фрагменты
жидкости, которые мгновенно газифицируются.
В момент разрушения капли скорость испарения
вычисляется по (9) и достигает значения
�mèñï êã / ñ .� �

�232 10 6

На рис. 3, 4 показано изменение источнико�
вых членовQ Q Qs , ,п х.р и Q Q Q Qsðåç õ.ð ï� � � те�
плового взаимодействия между газовой и ка�
пельной средами и параметров газа P P P� / ;0
T T T� / ;0 � � �� / 0 (рис. 4) по длине зоны ис�

парения капель (область 2 на рис. 1). При
xæ � 0 22, расход тепла от парогазовой смеси на
нагрев и испарение капель Qs , нагрев пара
Qп превышает приток тепла за счет реакции горе�
ния в межкапельном пространствеQх.р . В резуль�
тате суммарный тепловой эффект по отноше�
нию к газуQрез становится отрицательным и, как
следствие, температура газа уменьшается. При
x Q Q Qsæ x.p ï� � �0 22, , температура газа уве�
личивается, достигая значенияT T� 105 0, в мо�
мент полного исчезновения капель.
На рис. 5, 6 дан анализ источниковых членов

� Pï , Fc, 	P и F Р Р Fðåç ï c� 	 � �� силового
взаимодействия между фазами (рис. 5), скоро�
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Рис. 3. Анализ источниковых членов теплового взаимодействия

Рис. 4. Изменение параметров парогазовой смеси по длине зоны испа�
рения

Рис. 5. Анализ источниковых членов силового взаимодействия



стей газа W W W� / 0 и капель W W Wæ æ æ� / 0

(рис. 6) по длине зоны испарения капель (область
2 на рис. 1). В процессе испарения капель проис�
ходит передача импульса от газа к образовавше�
муся пару � Pï

и оставшимся каплям Fñ . Однако
силы давления превышают эти потери, и резуль�
тирующая сила по отношению к газу Fрез оказы�
вается положительной. Как следствие, скорости
газа и капель увеличиваются, но капли ускоряют�
ся значительно сильнее, чем газ. В конце зоны
испаренияW Wæ / , .� 3 9

На рис. 7 показано изменение давления
P P P� / ,0 плотности � � �� / ,0 избыточной

температуры � � � �( )/ ( ),maxТ Т Т Т0 0 приве�
денной скорости � � W a/ êð

газа по длине каме�
ры сгорания x x l� / .ê

Данные результаты полу�
чены в процессе решения системы уравнений
(1)–(3) для газовойфазы с нулевымиисточнико�
выми членами по взаимодействию (область 3 на
рис. 1). На входе в соплоP P� 0 94 0, ;T T� 4 03 0, ;
� �� 0 24 0, ; W W� 5 9 0, ; � � 0 27, . В сечении

x � 0 61, приводится сравнение расчетного и экс�
периментального значений давления на основ�
ном режиме работы камеры. Расхождение
� = 4,4 % позволяет cделать вывод о работоспо�
собности рассмотренной модели.
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Рис. 6. Изменение скорости газа и капель по длине зоны испарения
Рис. 7. Изменение параметров газа по длине камеры сгорания
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Транспортная эффективность самолетов определяется весовым и аэроди�
намическим совершенством их конструкций. Получение желаемых зна�
чений этих характеристик требует, как правило, противоречивых проект�

ных решений.
Так, уменьшение индуктивного сопротивления достигается увеличением уд�

линения крыла, но это ведет к увеличению егомассы. Уменьшение удельной на�
грузки и относительной толщины профиля также увеличивает массу конструк�
ции и т.д. Тем не менее, при выборе облика самолета определенные приоритеты
отдаются требованиям аэродинамики. Оптимизация внешних форм ведется с
приближенным учетом требований прочности и оценки массы конструкции.

Сложившуюсяпрактикуможно объяснить и оправдать представлениемре�
зультатов аэродинамических экспериментов и расчетов с использованием
безразмерных коэффициентов суа и сха и аэродинамического качества К, ко�
торые удобно использовать в проектных расчетах. В связи с успехами числен�
ных методов аэродинамики эти коэффициенты можно определять практиче�
ски для любых конфигураций летательных аппаратов (ЛА), включая нетради�
ционные.

В этом отношенииметодика прогнозированиямассыконструкций с помо�
щью известных "весовых формул", основу которых составляет, как правило,

35

10. 2010

ВЫРЫПАЕВ
Артем Александрович –

инженер СГАУ

КОЗЛОВ
Дмитрий Михайлович –
профессор СГАУ, кандидат

техн. наук

КОМАРОВ
Валерий Андреевич –

директор Института авиа�
ционных конструкций

СГАУ, профессор, доктор
техн. наук

КУЗНЕЦОВ
Антон Сергеевич –

аспирант СГАУ

Предлагается алгоритм выбора рациональных геометрических параметров крыла с исполь�
зованием безразмерного коэффициента силового совершенства конструкции. Алгоритм ориен�
тирован на виртуальную поддержку ранних стадий проектирования летательных аппаратов
нетрадиционных форм. Обсуждается адекватность алгоритма.Приводятся результаты выбо�
ра рациональных параметров ступенчатого крыла.

Ключевые слова: безразмерный коэффициент силового совершенства; аэродинамическое ка�
чество; проектирование; крыло.

A.A. Vyrypaev, D.M. Kozlov, V.A. Komarov, A.S. Kuznetsov. Integrated Esti-
mation Of Wing Weight And Aerodynamic Efficiency In Aircraft Design

An algorithm for wing planform design optimization based on the dimensionless criterion of structure
load�carrying perfection is proposed. The algorithm is intended to be used at early design stages for a com�
puter�aided development of unconventional aircraft configurations. Validity issues are discussed. Results
of a telescopic wing design optimization are presented.

Key words: dimensionless criterion of structure load�carrying perfection; lift�to�drag ratio; aircraft
design; wing.



балочная модель конструкции, является недоста�
точно универсальной, особенно для поиска но�
вых эффективных конфигураций ЛА.
Определенные удобства для оценки мини�

мальной массы конструкции, которую можно
спроектировать внутри заданной аэродинамиче�
ской компоновки ЛА, дает использование без�
размерного коэффициента силового фактора Ск
[1, 2], вычисляемого через математическую мо�
дель тела переменной плотности (ТПП) [3–5].
При этом любой аэродинамической конфигура�
ции крыла можно поставить в соответствие без�
размерный критерий аэродинамического совер�
шенства – аэродинамическое качество К и без�
размерный критерий силового совершенства –
коэффициент силового фактора Ск. Величина К
определяет расход топлива, величина Ск – массу
конструкции.

Комплексная целевая функция. Для выбора оп�
тимальных геометрических параметров крыла
необходимо построить комплексную целевую
функцию – свертку из частных критериев опти�
мальности крыла – весового и аэродинамическо�
го совершенства. При этом наиболее целесооб�
разно использование взлетной массы ЛА m0 как
достаточно общего критерия оценки эффектив�
ности ЛА в целом, определяемого из уравнения
существования самолета [6]:

m
m m

m m m m
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�
�
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êîì ñë

êîí ÑÓ ò îá. óï

, (1)

где mком и mсл – массы коммерческой и служеб�
ной нагрузок; m êîí ,mÑÓ , m ò ,m îá. óï

– относитель�
ные массы конструкции, силовой установки
(СУ), топлива, оборудования и управления соот�
ветственно.
Относительная масса топлива m ò

может быть
определена по формуле Бреге [6]:
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где 
 – числовой коэффициент, учитывающий
дополнительный к крейсерскому расход топли�
ва на взлет, набор высоты, снижение и посадку;
Мкрейс – крейсерское число Маха; ср.крейс –

удельный расход топлива на крейсерском режи�
ме; L– расчетная дальность крейсерского участ�
ка полета.
С использованием коэффициента силового

фактора Cк относительная масса конструкции
крыла m êð

может быть вычисленапоформуле [1]:

m n g S Cêð ê� �
�

р
[ ]
,

1
(3)

где�–коэффициент полноймассы, который вы�
ражает отношение полной массы конструкции
крыла кмассе силовогоматериала; nр – расчетная
перегрузка; S – площадь крыла; [ ]� – удельная
прочность предполагаемого конструкционного
материала.
Перепишем (1) в следующем виде:
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где m êîí êð� – относительная масса конструкции
самолета без учета крыла.
В этой записи в целевую функцию m0 аэроди�

намическое качество K входит через относитель�
ную массу топлива m ò

, а критерий силового со�
вершенства конструкции Ск – через относитель�
ную массу конструкции крыла m êð .

Алгоритм выбора рациональных геометрических
параметров крыла. В проектировании самолетов
можно сформулировать ряд оптимизационных
задач, в которых требуется комплексный учет
аэродинамического и весового совершенства. Не
снижая общности рассуждений, рассмотрим
конкретную оптимизационную задачу, в которой
исходными данными являются значения массы
коммерческой нагрузкиmком, дальности полета L
и параметров Vкрейс и Нкрейс. Требуется найти ра�
циональные геометрические параметры крыла,
которые обеспечивают минимум взлетной массы
самолета m0 с учетом ограничений по взлетным,
посадочным и крейсерским режимам полета.
Решение этой задачи может быть выполнено

по следующему алгоритму (рис. 1):
1. Из условия обеспечения взлета, посадки и

крейсерского режима полета определяется значе�
ние удельной нагрузки на крыло р0. На основа�
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нии статистики или иным способом принимают�
ся значения удельного расхода топлива на крей�
серском режиме ср.рейс, масса служебной нагруз�
ки mсл, относительные массы конструкции без
крыла m êîí ê� р , силовой установки mÑÓ

, оборудо�
вания и управления m îá. óïð , значения коэффици�
ента полной массы �, расчетной перегрузки nр и
удельной прочности предполагаемого конструк�
ционного материала [ ],� а также начальные зна�

чения взлетной массы самолета �m0 и относи�

тельной массы конструкции крыла �m êð
(блок 1 на

рис. 1).
2. Из условия обеспечения необходимой для

крейсерского режима полета подъемной силы
рассчитывается потребное значение коэффици�
ента подъемной силы крыла суа (блок 2):

с
p

V
y a

H

�
2 0

2
� êðåéñ

. (5)

3. Выбираются проектные переменные [x1, x2,
..., xn] – параметры крыла, подлежащие оптими�
зации (например, удлинение и сужение) (блок 3).

4. Проектным переменным присваиваются
значения, соответствующие i�му шагу оптимиза�
ции: x x x x x xi i n n i1 1 2 2� � �, ... (блок 4). Способ
определения этих значений зависит от применяе�
мого метода оптимизации. Вопрос о выборе ме�
тода оптимизации обсуждается далее. Для на�
чальных значений проектных переменных номер
шага оптимизации i принимается равным 1.

5. По заданному значению удельной нагрузки
на крыло p0 и начальному значению взлетной
массы самолета m mj

0
1

0
�

� � вычисляется потреб�

ная площадь крыла S j (блок 5).
6. Вычисляются абсолютные размеры крыла

(блок 6).
7. Для определения значения аэродинамиче�

ского качестваKможет быть использован одиниз
численных методов аэродинамики. На основе
аэродинамической модели крыла (блок 7) вычис�
ляется значение производной c y a

� (блок 8). Рас�
считывается значение угла атаки, обеспечиваю�
щее заданную величину коэффициента подъем�
ной силыc y a (блок 9). Для этого угла атаки произ�
водится расчет коэффициента лобового сопро�
тивления cx a , качества самолета K (блок 10) и от�
носительной массы топлива m ò

(блок 11).
8. Строится конечно�элементная модель

(КЭМ) крыла с использованием тела переменной
плотности (блок 12).

9. Рассчитываются нагрузки для КЭМ крыла с
учетом разгрузки крыламассовыми силами от то�
плива и конструкции крыла (блок 13). На этом
этапе используется начальное значение относи�
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Рис. 1. Алгоритм выбора рациональных параметров крыла



тельноймассы конструкции крыла �m êð .В процес�

се дальнейших вычислений относительная масса
конструкции крылапоследовательно уточняется.
10. Выполняется итерационная процедура оп�

тимизации распределения плотности в конеч�
но�элементной модели крыла (блок 14), вычис�
ляются значения коэффициента силового факто�
ра Ск (блок 15) и относительной массы конструк�
ции крыла m j

êð
(блок 16).

11. По найденным значениям относительной
массы топливаm ò

и относительной массы конст�
рукции крыла m j

êð
через (4) вычисляется новое

значение взлетноймассы самолетаm j
0 (блок 17).

12.Проверяется условие сходимости (блок 18).
Если полученное значение взлетной массы отли�
чается от использованного более чемна заданную
величину, процесс вычисления m0 повторяется
(блоки 5–17). Таким образом, в результате вы�
полнения блоков 5–17 алгоритма последователь�
но уточняются относительная масса конструк�
ции крыла с учетом его разгрузки массовыми си�
лами от топлива и конструкции крыла, а также
взлетная масса самолета. В результате для вы�
бранных значений проектных переменных за
счет оптимизации распределения плотности в
КЭМкрыла достигаются минимальные значения
массы конструкции крыла и взлетной массы са�
молета.
После выполнения в блоке 18 условия сходи�

мости происходит выбор новых значений про�
ектных переменных (блок 4). Значение номера
шага оптимизации i увеличивается на единицу.

Реализация алгоритма. Алгоритм вычисления
взлетной массы для заданных значений проект�
ных переменных реализован в виде подпрограм�
мы для комплекса конечно�элементного расчета
MSC. Nastran for Windows. На основе построен�
ной для определенных значенийпроектныхпере�
менных КЭМ крыла и рассчитанного значения
массы топлива подпрограмма реализует 5, 6,
12–18�й блоки алгоритма.
Значения аэродинамических характеристик

крыла (блоки 7–10) вычисляютсяна основемето�
да дискретных вихрей, реализованного в про�
грамме Tornado [7].

Аэродинамическое качество самолета приня�
то пропорциональным аэродинамическому каче�
ству крыла:

K K� � êp . (6)

Коэффициент пропорциональности �, отра�
жающий влияние сопротивления ненесущих час�
тей самолета, для дозвукового транспортного са�
молета, как показывает опыт, может находиться в
диапазоне 0,7...0,5. В данном случае принято зна�

чение � = 0,5. При необходимости для оценки
аэродинамического качества самолета может
быть использована более точная аэродинамиче�
ская модель.

Примеры расчетов. Трапециевидное крыло. Для
демонстрации алгоритма сначала рассмотрим хо�
рошо изученное во всех отношениях и сравни�
тельно простое для моделирования нестреловид�

ное трапециевидное крыло ����� = 0).
Форма крыла характеризуется размерами в

плане – размахом l, центральной хордой b0, кон�
цевой хордой bк и профилем поперечного сече�
ния.
В качестве проектных переменных удобно

принимать безразмерные параметры – удлине�

ние 	, сужение 
 и относительную толщину про�
филя c . Абсолютные геометрические размеры
крыла могут быть выражены через его безразмер�
ные параметры и площадь S.
В качестве проектных переменных рассмот�

рим два параметра – удлинение 	 и сужение 
.
Относительную толщину профиля будем считать
заданной и постоянной: c � 012, .
Так как число проектных переменных невели�

ко и зависимость целевой функции – взлетной
массы – от проектных переменных, очевидно,
будет иметь пологий характер, в качестве метода
оптимизации целесообразно использовать наи�
более простой для реализацииметод перебора ва�
риантов.
Проектные переменные изменялись по сле�

дующим наборам дискретных значений:

	 = [2; 4; 6; 8; 9,6; 12]; 
 = [1; 2,2; 3].
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В качестве исходных значений массы целевой
нагрузки, дальности полета, взлетной массы, слу�
жебной нагрузки, удельной нагрузки на крыло и
удельного расхода топлива приняты характери�
стики, близкие к характеристикам одного реаль�
ного самолета:

масса коммерческой нагрузки mком = 25 200 кг;
расчетная дальность полета L = 3500 км;
начальное   значение   взлетной   массы m0 =

= 110 750 кг.
Остальные характеристики даны в [8].
Аэродинамическая нагрузка и нагрузка от

массовых сил конструкции и топлива распреде�
лялись по размаху крыла пропорционально хор�
дам и прикладывались на одной четверти хорд.

Для каждого варианта значений проектных
переменных строилась многослойная конеч�
но�элементная модель из трехмерных элементов
Solid, включающая только кессонную часть кры�
ла, ограниченную по хорде относительными ко�
ординатами x � 0 2, и x � 0 7, . Пример КЭМ кры�
ла для значений проектных переменных � = 9,6 и
� = 2,2 представлен на рис. 2.

На рис. 3 показана сетка конечных элементов
в сечении по центральной нервюре. Толщины на�
ружных слоев конечных элементов выбраны из
условия равенства расстояния между центрами
тяжести этих элементов эффективной строитель�
ной высоте реального крыла, т.е. расстоянию ме�

жду центрами тяжести верхней и нижней панелей
обшивки.

В аэродинамическую модель включена вся
омываемая поверхность крыла, а также его под�
фюзеляжная часть. Пример аэродинамической
модели для значений проектных переменных
� = 9,6; � = 2,2 показан на рис. 4.

По описанному алгоритму для 18 вариантов
значений проектных переменных получены зна�
чения взлетной массы и других рассчитываемых
характеристик самолета. Для каждого варианта
проводились по три итерации вычисления взлет�
ной массы самолета (блоки 5–18 на рис. 1).

Основные результаты представлены в табл. 1, 2
и на рис. 5, 6.

На рис. 5 представлена зависимость взлетной
массы самолета от удлинения крыла � и сужения
�. Видно, что для каждого значения сужения
крыла с ростом удлинения взлетная масса само�
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Рис. 2. Пример конечно�элементной модели крыла (l = 9,6; h = 2,2)

Рис. 3. Конечно�элементная сетка на центральной нервюре крыла

Рис. 4. Пример аэродинамической модели крыла (l = 9,6; h = 2,2)



лета приобретает наименьшее значение при не�
котором удлинении �опт из заданного диапазона.
Этот очевидныйфакт объясняется противопо�

ложным влиянием удлинения на аэродинамиче�
ские и весовые характеристики крыла и самолета
(см. рис. 6). Переход от крыла прямоугольной
формывплане к крылу с сужением� =2,2 приво�
дит к заметному увеличению аэродинамического
качества и уменьшению относительной массы

крыла. Дальнейшее увеличение сужения до
�=3,0 на аэродинамическое качество влияет сла�
бо, снижение относительной массы крыла про�
должается, причем более интенсивно при боль�
ших удлинениях.
Для рассмотренного ряда дискретных значе�

ний проектных переменных минимальное значе�
ние взлетной массы самолета с трапециевидным
крылом m0 = 85 824 кг достигается при � = 6,0,
� = 3,0. Более точно рациональные значения уд�
линения и сужения трапециевидного крыла мож�
но установить путем проведения дополнитель�
ных расчетов в диапазоне значений � = 6...8 в ок�
рестности значения � = 3,0.
Заметим, что учет опирания крыла на борт

фюзеляжа приведет к снижению коэффициента
Ск и в итоге даст несколько б�льшую величину
рационального значения удлинения крыла.
Расчеты рассматриваемого летательного аппа�

рата с дальностью полета, увеличенной до
L = 7000 км, показали существенный рост взлет�
ной массы. При этом в качестве рационального
значения удлинения была получена величина по�
рядка 10 единиц.

Ступенчатые крылья. В качестве примера и в
продолжение исследований [9] применим алго�
ритм к выбору рациональных параметров ступен�
чатого крыла. Рассмотрим ступенчатое крыло с
прямоугольной в плане формой корневой и кон�
цевых частей.
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Т а б л и ц а 1
Зависимость аэродинамического качества самолета от удлинения и

сужения трапециевидного крыла

К
�

2,0 4,0 6,0 8,0 9,6 12,0

�

1,0 8,33 11,45 13,84 15,77 17,06 18,70

2,2 8,39 11,48 13,94 15,98 17,37 19,15

3,0 8,41 11,49 13,94 15,98 17,38 19,16

Т а б л и ц а 2
Зависимость коэффициента силового фактора трапециевидного

крыла от h и l

Ск
�

2,0 4,0 6,0 8,0 9,6 12,0

�

1,0 1,78 5,13 9,05 12,93 15,83 19,93

2,2 1,45 3,85 6,88 10,10 12,63 16,22

3,0 1,37 3,50 6,24 9,21 11,58 15,00

Рис. 5. Зависимость взлетной массы самолета от удлинения и сужения
трапециевидного крыла

Рис. 6. Зависимость относительной массы конструкции и относитель�
ной массы топлива от удлинения и сужения трапециевидного крыла



Форма в плане такого крыла описывается с по�
мощью следующих параметров (рис. 7):
хорда корневой части крыла b0;
размах корневой части крыла l0;
хорда концевой части крыла bк;
размах концевой части крыла lк;
положение концевой частипо оси абсцисс хк.
Введем следующие безразмерные параметры:

удлинение крыла � � �
�l

S

l l

S

2
0

2( )
;ê

отношение хорд концевой и корневой частей
с b bt � ê / ;0
отношение размахов концевой и корневой

частей l l l� ê / ;0
относительное положение концевой части по

оси абсцисс x x bê ê� / .0
Абсолютные размеры могут быть выражены

через перечисленные безразмерные параметры и
площадь крыла S.
Относительную толщину профиля, как и для

трапециевидного крыла, примем постоянной:
c � 012, .
В данной задаче в качестве проектных пере�

менных могут фигурировать следующие незави�
симые геометрические параметры: удлинение �,
отношение хорд ct , отношение размахов l и отно�

сительное положение концевой части x ê .
В демонстрационных целях рассмотрим в ка�

честве проектных переменных удлинение � и от�
ношение размахов l . Значение ct примем, опира�

ясь на результаты [9], постоянным:ct � 0 25, .Счи�
таем, что линии половин хорд корневой и конце�
вой частей совпадают.
Для удобства сравнения полученных результа�

тов с результатами оптимизации трапециевидно�

го крыла примем тот же ряд значений удлинения
� = [2; 4; 6; 8; 9,6; 12].
Будем рассматривать варианты ступенчатого

крыла для значений l = [0; 0,25; 0,50; 0.75].

Конечно�элементные и аэродинамические
модели ступенчатых крыльев строились с ис�
пользованием тех же принципов, которые были
приняты при построении соответствующих мо�
делей трапециевидных крыльев.
На рис. 8 показан общий вид КЭМ для значе�

ний проектных переменных � = 6,0 и l � 0 5, .

Заметим, что ступенчатое крыло с l � 0 будет

аэродинамически эквивалентно рассмотренному
трапециевидному крылу с �= 1,0. Его можно рас�
сматривать в качестве тестовой задачи для про�
верки взаимного соответствия конечно�элемент�
ных моделей ступенчатого и трапециевидного
крыльев.
Для 24 вариантов сочетаний проектных пере�

менных по описанному алгоритму было выпол�
нено, как и для трапециевидного крыла, по три
итерации вычисления значения взлетной массы
и других соответствующих характеристик само�
лета. Полученные результаты представлены в
табл. 3, 4 и на рис. 9, 10.
На рис. 9 представлена зависимость взлетной

массы самолета от удлинения � и отношения раз�
махов l ступенчатого крыла.
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Рис. 7. Геометрические параметры ступенчатого крыла

Рис. 8. Конечно�элементная модель ступенчатого крыла (l = 6,0;
l = 0,5)



Значения взлетной массы самолета, вычис�
ленные для трапециевидных крыльев, имеющих
значения � = 1,0, и полученные для ступенчатых
крыльев с l �0, практически совпадают. Разница

составляет �0,1 % и обусловлена различной под�

робностью конечно�элементной сетки в моделях
трапециевидного и ступенчатого крыльев.
Как и для трапециевидного крыла, зависи�

мость взлетной массы от удлинения имеет экс�
тремум. С ростом удлинения увеличивается аэро�
динамическое качество крыла (см. табл. 3) и, как
следствие, уменьшается относительная масса то�
плива, а относительнаямасса конструкции крыла
увеличивается (см. рис. 10).
При переходе от прямоугольного в плане кры�

ла ( )l � 0 к телескопическому крылу с l � 0 25,

наблюдаются резкое увеличение аэродинамиче�
ского качества самолета, уменьшение относи�
тельной массы топлива и относительной массы
конструкции крыла. При дальнейшем увеличе�
нии относительной длины подвижной части
крыла относительная масса конструкции крыла
продолжает уменьшаться, номенее интенсивно.
Характер зависимости относительной массы

топлива от отношения размахов в диапазоне
l = 0,25...0,75 изменяется по мере увеличения уд�

линения. При малых значениях удлинения с уве�
личением отношения размахов относительная
масса топлива уменьшается монотонно. При
больших значениях удлинения зависимость от�
носительноймассы топлива от отношения разма�
хов имеет выраженный экстремум (рис. 11).
Для построения графика на рис. 11 были до�

полнительно рассчитаны два значения m ò
для

l � 0 05, и l � 01, .
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Т а б л и ц а 3
Зависимость аэродинамического качества самолета от удлинения l

и отношения размахов l ступенчатого крыла

К
�

2,0 4,0 6,0 8,0 9,6 12,0

l

0 8,33 11,45 13,84 15,77 17,06 18,70

0,25 9,09 12,48 15,17 17,40 19,26 20,83

0,50 9,37 12,59 15,11 17,19 18,95 20,46

0,75 9,66 12,74 15,28 17,03 18,68 20,12

Т а б л и ц а 4
Зависимость коэффициента силового фактора ступенчатого крыла

от удлинения l и отношения размахов l

Ск
�

2,0 4,0 6,0 8,0 9,6 12,0

l

0 1,75 5,13 9,05 12,93 15,83 19,93

0,25 1,40 3,82 6,81 9,99 12,58 16,07

0,50 1,25 3,20 5,66 8,34 10,59 13,71

0,75 1,24 3,02 5,29 7,73 9,82 12,76

Рис. 9. Зависимость взлетной массы самолета от удлинения l и отно�
шения размахов l ступенчатого крыла

Рис. 10. Зависимость относительной массы конструкции и относитель�
ной массы топлива от удлинения l и отношения размахов l ступенчато�
го крыла



Для рассмотренных сочетаний проектных пе�
ременных минимальная взлетная масса самолета
со ступенчатым крыломm0, равная 97 097 кг, дос�
тигается при значениях � = 6,0, l � 0 75, . Она на

7,8 % меньше, чем минимальная взлетная масса
самолета страпециевиднымкрылом(m0=85824кг,
� = 6,0, � = 3,0).
Как и для трапециевидного крыла, более точ�

но рациональные значения удлинения и относи�
тельной длины подвижной части крыла можно
установить путем проведения дополнительных
расчетов в диапазоне � = 6...8 и в окрестности
значения l � 0 75, .

В приведенных примерах аэродинамические
нагрузки прикладывались в упрощенном виде –
пропорционально хордам.
В целях получения более точного результата и

для оценки влияния распределения воздушной
нагрузки по размаху на полученные значения
массы конструкции и взлетной массы самолета
были проведены дополнительные расчеты.
Для двух лучших крыльев – трапециевидного

(�=6,0 �=3,0) и ступенчатого (�=6,0 l � 0 75, ) –

выполнен расчет взлетной массы самолета по ис�
пользованной методике для распределения на�
грузки по размаху крыла в соответствии с цирку�
ляцией, полученной из аэродинамического расче�
та моделей.
Результаты, представленные в табл. 5, под�

тверждают, что для трапециевидного крыла ис�

пользование приближенного распределения
аэродинамической нагрузки по размаху крыла
пропорционально хордам приводит к результа�
там весовых расчетов, близким к результатам,
полученным для распределения аэродинамиче�
ской нагрузки в соответствии с циркуляцией из
аэродинамического расчета.
Центры тяжести эпюр погонной нагрузки в

случае распределения пропорционально хордам
и согласно вычисленной циркуляции, практиче�
ски совпадают (рис. 12).
Для ступенчатого крыла распределение на�

грузки пропорционально хордам значительно от�
личается от распределения с учетом циркуляции
(рис. 13), и использование подобного упрощения
существенным образом сказывается на значении
взлетной массы самолета и еще более значитель�
но – на коэффициенте силового фактора Ск (см.
табл. 5).
Такимобразом, тестовая задача о выборепара�

метров трапециевидного крыла демонстрирует
работоспособность предлагаемого алгоритма.
Его главная особенность состоит в том, что он от�
крыт для использования высокоточных методов
математического моделирования конструкций
на ранних стадиях проектирования.
Использование 3D�моделей переменной

плотности в сочетании с представлением резуль�
татов оптимизации конструкций через безраз�
мерный коэффициент силового фактора позво�
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Рис. 11. Зависимость относительной массы от отношения размаха l
крыла при l = 12,0 Рис. 12. Распределение погонной нагрузки по размаху трапециевидного

крыла



ляет накапливать знания о весовом совершенстве
самых разнообразных компоновок ЛА.

Рассмотренный пример оптимизации пара�
метров нетрадиционного ступенчатого крыла по�
казывает, что даже при ограниченном наборе
варьируемых переменных могут быть получены
интересные результаты, в частности существен�
ное улучшение характеристик самолета при по�
явлении небольшого выдвигаемого по размаху
крылышка.

При практическом использовании предлагае�
мого алгоритма особого внимания заслуживают
величины коэффициента полной массы и удель�
ной прочности основного конструкционного ма�
териала. Это взаимосвязанные величины, и для
их задания целесообразно использование подхо�
дящих прототипов ЛА.
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Т а б л и ц а 5
Сравнение взлетной массы, относительной массы конструкции крыла и коэффициента силового фак�

тора для различных вариантов распределения нагрузки по размаху крыла

Крыло
m0, кг mкр Ск

"b(z)" "Г" � , % "b(z)" "Г" � , % "b(z)" "Г" � , %

Трапециевидное
(� = 6,0; � = 3,0)

85 824 85 765 0,07 0,00593 0,0591 0,34 6,2420 6,2204 0,35

Ступенчатое
(� = 6,0; l = 0,75)

79 097 80 371 1,61 0,0482 0,0538 11,62 5,2895 5,8578 10,74

Рис. 13. Распределение погонной нагрузки по размаху ступенчатого
крыла



УДК 629.7
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Â.À. Íåñòåðîâ, Î.Â. Ëÿùåíêî

E-mail: oksanalyashenko@mail.ru

В
условиях обострения конкуренции и усиления влияния на работу авиа�
ции экономических критериев, авиакомпании заинтересованы не толь�
ко в точном соблюдении расписания рейсов, но и в оптимальном управ�

лении своими ресурсами, в минимизации эксплуатационных затрат и расхода
топлива при выполнении полета воздушных судов. Одним из определяющих
факторов обеспечения безопасности полетов и экономичности воздушного
движения является автоматизация управления воздушным движением.

Описание переменных и математическая постановка задачи. Рассматривает�
ся аэродромное пространство, которое задается (см. рисунок):
� точками схода с трассы (последними маршрутными точками), в которых

заканчивается трассовая часть полета воздушного судна и с которых начина�
ется маршрут прилета и STAR (Standard Terminal Arrival Route – стандартный
определенный маршрут захода на взлетно�посадочную полосу);
�маршрутамиприлета от точек схода с трассыдо точкиначалаSTARимар�

шрутами от точки начала STAR до порога взлетно�посадочной полосы;
� взлетно�посадочными полосами аэродрома.
Имеется сформированный входной поток воздушных судов, прибываю�

щих на аэродром. Пусть n – общее число рейсов воздушных судов сформи�
рованного входного потока, по которым выработка мер регулирования до�
пустима.
Каждый рейс характеризуется следующими плановыми показателями:
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The article scrutinizes the control procedure of aircraft arrival on the airfield. The model for fostering
the control procedure of the aircraft queue is offered, with the algorithms of generating control flight se�
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Ti
p – плановое время пролета рейса i своей

точки схода с трассы, где i n� 1, . Обозначим

Т T Tp p
n

p T
� ( , ..., ) ;

1

j i
p – плановый номер маршрута прилета рейса

i от точки схода с трассы до точки начала STAR,

j j j i ni
p

i� � �, , ,1 где j k� { , , ..., }1 2 1 –

множество всех возможных номеров маршрутов
прилета от точки схода с трассы до точки начала

STAR. Для всех рейсов i n� 1, существует под�

множество ji множества всех допустимых мар�
шрутов прилета j от точки схода с трассыдо точки
начала STAR. Для разных воздушных судов на
входном потоке может быть разное число воз�
можных маршрутов прилета от точки схода с
трассы до точки начала STAR;

l i
p –плановыйномерSTARрейса iотточкинача�

ла STAR до порога взлетно�посадочной полосы, где

l L L i ni
p

i� � �, , .1 Здесь L k� { , , ..., }1 2 2 –

множество всех возможных маршрутов посадки от
точки начала STAR до порога взлетно�посадочных

полос для рейса i, i n� 1, .

Для всех рейсов i n� 1, существует подмноже�

ство Li всех допустимых маршрутов STAR L от
начала STAR до порога взлетно�посадочной по�
лосы.
Для разных воздушных судов во входномпото�

ке может быть разное число возможных маршру�
тов прилета от точки начала STAR до порога
взлетно�посадочной полосы.
Параметрами регулирования потока воздуш�

ных судов являются следующие:
ji–номермаршрута прилета воздушного судна

от точки схода с трассы до точки начала STAR,
который присваивается диспетчером рейсу i до

пролета точки схода с трассы, i n� 1, . Пусть

j � ( , ..., ) , , .j j j J J i nn
T

i i1 1� � �

li – номер маршрута посадки от точки нача�
ла STAR до порога взлетно�посадочной поло�
сы, присваиваемый диспетчером рейсу i до
пролета точки схода с трассы, i n� 1, . Пусть

l�( , ..., ) , , , .l l l L L i nn
T

i1 1� � �

ti – время пролета точки схода с трассы,
i n� 1, . Пусть t�( , ..., ) .t t n

T
1 Тогда T j l ti i i i( , , ) :

j L R Ri i� � �
1 1 – время достижения порога

взлетно�посадочной полосы рейсом i с вы�
бранными характеристиками ji , li, ti, i n� 1, .

Необходимо определить следующие характе�
ристики полета:
1. t R nopt

� , где t i
opt – оптимальное время про�

лета воздушного судна точки схода с трассы рей�
сом i.
2. j j jn

opt
� � �1 ... ,где j i

opt –оптимальныйно�
мер маршрута прилета рейса i от точки схода с
трассы до точки начала STAR, i n� 1, ;

3. l L Ln
opt

� � �1 ... , где l i
opt – оптимальный

номер STAR рейса i от точки начала STAR до дей�
ствующей взлетно�посадочной полосы, i n� 1, ;

4.T j l ti i i i( , , )opt opt opt –оптимальное времяпри�
лета для рейса i, i n� 1, , на взлетно�посадочную

полосу, зависящее от маршрутов прилета и
STAR.
Для каждого рейса i номера маршрутов приле�

та выбираются из множества номеров маршру�
тов, соединяющих точку схода с трассы и точку

начала STAR, где i n� 1, .

Если между этой парой точек только один
маршрут, то вариации маршрута прилета при по�
иске решения невозможны. Если точка схода с
трассы является точкой начала STAR, т.е. отсут�
ствует промежуточный маршрут прилета, то вы�
бор маршрута прилета исключается из поиска.
Номера STAR для каждого рейса i, i n�1, , выбира�

ются из множества всех номеров STAR, соединяющих
точку начала STAR и все действующие взлетно�поса�
дочные полосы.
Введем в рассмотрение следующие параметры

задачи:
v – число точек схода с трассы;
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s – число точек начала STAR;
w – число взлетно
посадочных полос;
а(q) – число рейсов, пролетающих через точку

схода с трассы с номером q, q v� 1, ;

b(q) – число рейсов, прилетающих через точку
начала STAR с номером q, q s� 1, ;

c(q) – число рейсов, прилетающих на порог
взлетно
посадочной полосы с номером q,

q w� 1, .

Для формулирования ограничений, учитывае

мых в задаче, отсортируем ряд T j l ti i i i( , , ) по
возрастанию.

Тогда для каждой из этих точек формируем
ряд, элементами которого являются времена про

лета через эти точки очередного рейса.

Пусть

T j l t T j l t q v
q

d p
q a q
d p

, , ( )( , , ), ..., ( , , ), , ;
1

1ãäå �

T j l t T j l t q s
q
s t

q b q
s t

, , ( )( , , ), ..., ( , , ), , ;
1

1ãäå �

T j l t T j l t q w
q
r w

q c q
r w

, , ( )( , , ), ..., ( , , ), , .
1

1ãäå �

Пусть

�T j l t T j l tq m
r w

q m
r w

, ,
( , , ) ( , , )�

�1
– временно�й ин


тервал между двумя воздушными судами, после

довательно садящимися на q
ю взлетно
посадоч

ную полосу, m c q q w� �2 1, ( ), , .

� � t m m c qr w ( ), , ( )� 2 – норма временно�го

продольного эшелонирования, допустимый ин

тервал времени на пороге взлетно
посадочной
полосы двух последовательно садящихся воздуш

ных судов, задаваемый как параметр, зависящий
от типов воздушных судов и числа взлетно
поса

дочных полос;

�T j l t T j l tq m
s t

q m
s t

, ,
( , , ) ( , , )�

�1
– временно�й ин


тервал между двумя воздушными судами, после

довательно пролетающими точку начала STAR,

m b q q s� �2 1, ( ), , ;

� � t m m b qs t ( ), , ( )� 2 – допустимый интер


вал временно�го продольного эшелонирования
двух воздушных судов, последовательно проле

тающих точку началаSTARв аэродромной зоне;

�T j l t T j l tq m
d p

q m

d p
, ,

( , , ) ( , , )�
�1

– временно�й ин


тервал задержки воздушных судов, последова

тельно пролетающих точку схода с трассы в трас


совом пространстве, m a q q v� �2 1, ( ), , ;

� � t m m a qd p ( ), , ( )� 2 – допустимый интер


вал временного продольного эшелонирования
двух воздушных судов, последовательно проле

тающих точку схода с трассы в трассовом про

странстве.

Критериальная функция и ограничения решае�
мой задачи. Введем в качестве критериальной
функции в задаче функцию

Q j l t T j l t T j l Ti
i

n

i i
p p p( , , ) ( ( , , ) ( , , )),� �

�

��

1

где �i – весовой коэффициент задержки рейса i
(значения этих весовых коэффициентов явля

ются параметрами задачи и выбираются ли

цами, принимающими решение); T j l ti ( , , ) �

� T j l Ti
p p p( , , )– время задержки прилета воз


душного судна относительно планового време

ни на пороге взлетно
посадочной полосы.

Значение критерия равняется суммарному
времени задержкипо сравнениюсплановым вре

менем посадки воздушного судна на взлетно
по

садочную полосу, причем задержка каждого рей


са учитывается с коэффициентом �i. Весовые ко

эффициенты позволяют для каждого воздушного
судна учесть уровень приоритета рейса при выра

ботке мер регулирования. Приоритет может уста

навливаться диспетчером либо приниматься та

ким, какой указан в плане полетов.

Приоритеты могут распределяться следую

щим образом:
� согласно статусу полета (чрезвычайные си


туации, полеты официальных лиц государства и
др.);
� в соответствии с погодными условиями;
� согласно назначению диспетчера (ограниче


ния, недостаток топлива, просьба пилота).
Задача ставится в виде

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

j l t T

j J J
l L L

t

n

n

opt opt opt
�

� � �

� � �

�

1

1
Rn

Q j l t

	

( , , ).
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Требования по безопасности прилета каждого
воздушного судна на маршруте прилета и на по�
роге взлетно�посадочной полосы приводят к сле�
дующим ограничениям:

1. Ограничения по допустимому темпу приле�
тов воздушных судов разного типа на взлетно�по�
садочную полосу, включающие ограничения по
посадке воздушного судна

T j l t T j l t t m

m c q q

q m
r w

q m
r w r w

, ,
( , , ) ( , , ) ( ),

, ( ) ,

� �

� �

�1

2 1

�

, .w

2. Ограничения, связанные с выполнением
нормпродольного эшелонирования в точке нача�
ла STAR:

T j l t T j l t t m

m b q q

q m
s t

q m
s t s t

, ,
( , , ) ( , , ) ( ),

, ( ) ,

� �

� �

�1

2 1

�

, .s

3. Ограничения, связанные с выполнением
нормпродольного эшелонирования в точке схода
с трассы:

T j l t T j l t t m

m a q q

q m
d p

q m

d p d p
, ,
( , , ) ( , , ) ( ),

, ( ) ,

� �

� �

�1

2 1

�

, .v

Если изменение времени прилета на взлет�
но�посадочную полосу нулевое, то соответствую�
щая составляющая – нулевая.
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ÏÎÑÒÀÂÊÀ ÑÀÌÎËÅÒÎÂ-ÀÌÔÈÁÈÉ Ì×Ñ ÐÎÑÑÈÈ ÏÎ ÍÎÂÎÌÓ ÊÎÍÒÐÀÊÒÓ ÍÀ ÇÀÊÓÏÊÓ
ÂÎÑÜÌÈ Áå-200×Ñ ÍÀ×ÍÅÒÑß Â 2011 ãîäó

Первые два из восьми самолетов�амфибийБе�200ЧС, закупаемыхМинистерствомпо чрезвычайным ситуациямв соответ�
ствии с поручением Президента РФ для борьбы с лесными пожарами, будут поставлены заказчику в следующем году.

Поставка первых двух самолетов�амфибийБе�200ЧС предусматривается в 2011 г., оставшиесяшесть машин будут постав�
лены двумя партиями по три самолета в 2012 и 2013 гг.

Обеспечить своевременную поставку самолетов будет не просто, так как Иркутский авиазавод уже практически не ведет
серийную сборку Бе�200, а Таганрогский авиазавод только готовится к выпуску этого самолета.

ÏÀÐÊ ÏÐÎÒÈÂÎÏÎÆÀÐÍÛÕ ÂÅÐÒÎËÅÒÎÂ Â ÐÎÑÑÈÈ Â ÁËÈÆÀÉØÈÅ ÃÎÄÛ ÇÍÀ×ÈÒÅËÜÍÎ ÂÎÇÐÀÑÒÅÒ

Холдинг "ВертолетыРоссии"поставит дополнительнуюпартиюпротивопожарных вертолетовМЧСипереоборудует часть
вертолетного парка Минобороны РФ для выполнения задач пожаротушения, – сообщил исполнительный директор управ�
ляющей компании "Вертолеты России" Андрей Шибитов.

МЧСнаращивает группировкупротивопожарнойавиации.Речь идет, прежде всего, о вертолетахКА�32,Ми�26и, возмож�
но, о Ми�8.

А.Шибитов отметил также, что в связи со сложнойпожарной обстановкой в стране, которая сложилась летом 2010 г., при�
нято решение переоборудовать часть вертолетовМинобороны РФ. Военные вертолеты оснастят специальным оборудовани�
ем на внешней подвеске для решения задач пожаротушения.

"Все это позволит в кратчайшие сроки, за два�три года, существенно увеличитьмощности противопожарной авиацииРос�
сии", – сказал А.Шибитов. Он отметил, что в борьбе с природными пожарами российские вертолеты доказали высокую эф�
фективность. Это относится прежде всего к вертолетам Ка�32, Ка�226Т, Ми�8, Ми�26.

Â ÑÂßÇÈ Ñ ÏÎÆÀÐÀÌÈ Ì×Ñ ÎÑÍÀÙÀÅÒ ÑËÓÆÁÛ ÃËÎÍÀÑÑ-ÎÁÎÐÓÄÎÂÀÍÈÅÌ

МЧСоснащает пожарную технику ГЛОНАСС�оборудованием в целях повышения эффективности работы служб экстрен�
ного реагирования в условиях лесных пожаров.

"Данная мера позволяет бригадам прибыть на место возгорания в максимально сжатые сроки; от выбора оптимального
маршрута движенияпожарных расчетов кместамвозгоранияи забора водынапрямую зависитне только эффективность рабо�
ты бригад МЧС, но и спасение жизней людей", – говорится в пресс�релизе группы компаний "М2М телематика".

Вестник Интерфакс – АВН № 32 (461) 2010 г.
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Р
ост сложности газотурбинной техники, в значительной степени связан�
ный с обострением конкуренции между производителями, обусловлива�
ет необходимость развития методов исследования и контроля ее пара�

метров различной физической природы. В настоящее время созданы и освое�
ны системы объемного моделирования процессов газодинамики, статиче�
ской и динамической прочности, теплового состояния элементов конструк�
ции. Производство получило современное технологическое оборудование,
дорогие и сложные системы контроля геометрии, свойств сталей и сплавов,
параметров двигателя. Это позволило существенно повысить эффективность
проектирования, доводки и производства изделий, однако остались нереали�
зованными многие резервы улучшения проекта. Сохранились барьеры между
отделами (конструктор, расчетчик, технолог), обострилась проблема много�
критериальной компромиссной оптимизации проектов компрессоров и тур�
бин в связи с резким ростом противоречивых критериев оптимальности, не
обеспечивается в должной мере воспроизводимость параметров деталей в
производстве и характеристик изделий при сборке. Информация, доставляе�
маямногочисленными современными средствами допускового контроля гео�
метрии профилей, свойств сплавов, вибронапряжений, поверхностных на�
пряжений деталей, слабо связана с эксплуатационными характеристиками
компрессора, турбины, всего изделия в целом и существует сама по себе, что
не позволяет формировать какие�либо корректирующие воздействия. Таким
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образом, очевидно, что имеется достаточно
сложная и не вполне определенная проблема ор�
ганизации системного совершенствования изде�
лий, которая давала бы возможность исследовать
объект анализа в целом, оценить разнообразные
качества конструкции и перспективы ее дальней�
шего совершенствования.
Существенные преимущества системного

подхода к исследованию сложных газодинамиче�
ских объектов состоят в том, что поскольку эф�
фект взаимодействия исходных факторов опре�
деляется их произведением (свойство мульти�
пликативности), постольку в рамках этого произ�
ведения легко скомпенсировать негативное
влияние отдельных параметров, согласовать ка�
чество функционирования элементов системы. В
частности, при совершенствовании системы "ка�
нал – лопатка" одновременная вариация геомет�
рии канала и геометрии профильной части пера
лопатки всегда эффективней, чем когда это дела�
ется по очереди. Одновременное варьирование
геометрией турбинной лопатки, компонентами
химического состава жаропрочного сплава при
одновременном контроле микроструктуры мате�
риала позволяет достаточно оперативно улуч�
шить напряженно�деформированное и тепловое
состояние конструкции и ее газодинамическую
эффективность. Решение этой задачи "по очере�
ди" достаточно трудоемко и требует много време�
ни. При сборке сложных трансмиссий одновре�
менный учет влияния параметров монтажа, каче�
ства вибросигнала с корпуса коробки передач и
состава участников основных технологических
операций позволяет однозначно определить ре�
сурс собранной конструкции. Повышение ресур�
са лопатки турбины первой ступени за счет сни�
жения температуры газа перед турбиной при со�
хранении геометрии этой лопаткиможно обеспе�
чить, повысивКПДмногоступенчатого компрес�
сора на 2–3 %.
Такимобразом, включение в рассмотрение все

большего числа входных и выходных перемен�
ных, всесторонний учет их сложного взаимодей�
ствия позволяют получить достаточно эффектив�
ные результаты при проектировании, доводке и
производстве изделий.

Однако реализация системного подхода к
созданию и совершенствованию изделий на
практике осложняется следующими обстоятель�
ствами [1]:
увеличение числа входных переменных К при�

водит к информационной недостаточности имею�
щихсяN результатов наблюдений (N<K).Прима�
лой начальной информации любая разумная про�
цедура описанияоптимизацииилираспознавания
даст одинаково плохой результат;
увеличение числа критериальных соотноше�

ний приводит к размыванию целей, исчезнове�
нию области достижимых и компромиссных ре�
шений;
увеличение объема статистических данных

(обобщение конструкций различных двигателей,
ступеней, данных плавочного контроля лопаток
и т.п.) такжеприводит к информационной недос�
таточности из�за неоднородности этих данных.
Различие испытательных стендов, методик

контроля и даже различие научных школ не по�
зволяют непосредственно построить эффектив�
ные обобщения параметров, на основе которых
можно было бы решать реальные экстремальные
задачи. Решение может быть найдено, если обоб�
щение проводится по ситуациям, ближайшим к
прогнозируемой ситуации в рамках группы одно�
родных наблюдений.
Информационная недостаточность и избы�

точность в определенной мере могут быть пре�
одолены на основе идей искусственного интел�
лекта, разрабатываемых методов нечеткой логи�
ки и нейроуправления [2]. Из теории автоматиче�
ского управления известно, что для эффективной
реализации корректирующих воздействий объ�
ект должен быть наблюдаемым и одновременно
управляемым, т.е. он должен однозначно реаги�
ровать на корректирующие воздействия, а лицо,
принимающее решение, – контролировать по�
следствия этих воздействий. Таким образом,
ЭВМ должна служить усилителем мыслительной
деятельности человека, решающего задачу опти�
мального проектирования, т.е. должна быть
снабжена некоторыми характерными чертами
искусственного интеллекта.
Искусственный интеллект – это программы

для ЭВМ, имитирующие деятельность человека.
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Такие программы создаются на основе логиче�
ского анализа деятельности человека в процессе
решения им интеллектуальных задач [3].
В работе [2] обозначены следующие основные

свойства интеллектуальных систем:
способность восприятия информации о внут�

реннем состоянии системы и состоянии внеш�
ней среды;
способность к адаптации и самоорганизации

по отношению к изменяющимся внешним ус�
ловиям;
способность к накоплению информации и обу�

чаемости;
способность к накоплению знаний (если ..., то

..., иначе…), их структурированиюиобобщению;
способность к принятию решений к действиям

на основе накопленных знаний и располагаемой
информации;
способность использования новых знаний и

информации для генерации новых знаний.
Интеллектуальная система, обладающая ука�

занными возможностями, позволяет решать ши�
рокий класс задач по системному совершенство�
ванию ГТД: на ранних стадиях проектирования
получать исчерпывающие характеристики изде�
лия, отслеживать неблагоприятные тенденции
при его совершенствовании, повышать ресурс
сталей и сплавов, повышать качество сборки из�
делия за счет элиминирования (взаимной ком�
пенсации) производственных отклонений дета�
лей и др.
На рисунке приведена структурно�параметри�

ческая схема интеллектуальной системы контро�
ля, реновации и анализа (ИСКРА). Входом в сис�
тему служит блок системного анализа и преобра�
зования информации о параметрах различной
физической природы, используемой на практике
на всех стадиях жизненного цикла изделия. Это
некоторая совокупность контроллеров – преоб�
разователей входной информации, позволяющая
различныепроцессыконтроля представлять в не�
котором унифицированном виде, пригодном для
восприятия их системой. Каждый из различных
видов информации (скалярная, векторная, би�
нарная) рассматривается как один из контролле�
ров�преобразователей.

В связи с газодинамическим характером авиа�
ционных ГТД прежде всего необходимо совер�
шенство сложных поверхностей лопаток, пере�
ходных каналов с точки зрения минимума про�
фильных и других потерь полного давления, т.е.
увязка геометрии многоточечного объекта с его
газодинамическими характеристиками. Поэтому
принципиальным вопросом является выбор спо�
соба сжатия многомерной информации.
Для плавных геометрических форм (напри�

мер, профилей пера лопатки), для которых харак�
терна сильная коррелированность координат по�
верхности, наиболее перспективным и эффек�
тивным способом сжатия информации без суще�
ственных ее потерь является метод главных ком�
понент [4]. Исходная матрица закоррелирован�
ных координат Х большой размерности преобра�
зуется в ортогональную матрицу U = FX c боль�
шим числомнулевых столбцов (сжатие информа�
ции). Такое преобразование позволяет представ�
лять на двумерной плоскости процесс изменения
геометрии профилей, резко сокращать число
варьируемых переменных без нарушения физи�
ческой связи между параметрами. Формальное
сопоставление главных компонент геометрии из�
меренных лопаток с главными компонентами их
чертежа позволяет находить оптимальную кор�
рекцию этой геометрии, увязывать отклонения
главных компонент лопаток от чертежа с усло�
виями их изготовления при штамповке, лезвий�
ной, электрохимической обработке, в литейном
производстве.
В системе ИСКРА преобразование исходной

информации в пространство главных компонент
проводится для объектов самой различной физи�
ческой природы. Например, химический состав
жаропрочного сплава для N выплавок в про�
странстве главных компонент U1, U2 выглядит
как группа точек, "дрейфующих во времени".При
известной информации о качестве плавок (брак,
годная) легко находится граница, разделяющая
множество плавок на два класса (случай дихото�
мии) и определяются предельно допустимые со�
отношения между содержащимися в них элемен�
тами, нарушение которых приводит к появлению
брака. Таким образом, решается задача квали�
метрии сплавов – количественной оценки их ка�
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чества. Физические параметры сплава (модуль
упругости, температурный коэффициент, коэф�
фициент линейного расширения, плотность ма�
териала и др.), которые приводятся в справочни�
ках, представляются в форме таблиц главных
компонент. Эти данные используются для оцен�
ки статической и динамической прочности лопа�
ток, дисков и других изделий с помощьюкоммер�
ческих пакетов объемного моделирования типа

ANSYS. Тем самым определяются количествен�
ные оценки конструкционных характеристик
материала элементов ГТД.
В связи с бурным развитиемметодов объемно�

го моделирования газодинамики, расчетов проч�
ности, теплового состояния сложных конструк�
ций возникла необходимость количественной
оценки качества деталей, представленного пло�
скими изображениями поля скоростей в каналах,
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распределений напряжений по профильной час�
ти пера лопаток, зон их перегрева,микроструктур
материала и др. В системе ИСКРА черно�белые
или цветные пиксели плоских изображений пре�
образуются в пространство главных компонент
изображений. В результате каждому изображе�
нию ставится в соответствие набор значений ска�
лярных величин U1, U2, U3, U4. Количественное
сравнение этих величин с главными компонента�
ми прототипа – требуемым распределением ско�
ростей, напряжений, температур и др. – позволя�
ет рассматривать самые различные сценарии ре�
шения оптимизационных задач.

При производстве газотурбинных двигателей
на предприятии постоянно хранитсяштатная ин�
формация о результатах сборки двигателей– зна�
чениях зазоров, натягов, биений, моментов за�
тяжки гаек и др. Эти так называемые параметры
монтажа могут быть использованы для прогнози�
рования характеристик двигателя на предъяви�
тельных и приемосдаточных испытаниях ГТД.
Такая оценка на ранних стадиях подготовки из�
делия к испытаниям позволяет путем небольших
доработок и согласования элементов конструк�
ции получить заявленные параметры с первого
предъявления. Для решения этой задачи инфор�
мация о параметрах монтажа преобразуется в
матрицу главных компонент и устанавливаются
функциональные соотношения между главными
компонентами и характеристиками двигателя. C
помощью этих соотношениймогут быть построе�
ны квалиметрические шкалы качества, на кото�
рых обозначаются предельно допустимые соот�
ношения между параметрами монтажа. Эти соот�
ношения следует выдерживать при сборке двига�
теля с тем, чтобы при испытаниях параметры
двигателя соответствовали заданным значениям.

Другими важными факторами, определяющи�
ми характеристики ГТД и его элементов, являют�
ся сочетания качественных признаков – дефек�
тов материала: сплавов, керамики (неслитины,
раковины, трещины), составов коллективов ис�
полнителей основных технологических опера�
ций при сборке, литейном производстве (челове�
ческий фактор), информация о которых может
быть представлена в бинарном коде (наличие или
отсутствие дефекта, участие или неучастие дан�

ного человека в данной технологической опера�
ции). Эта информация также преобразуется в
пространство главных компонент, что позволяет
на двумерной плоскости наблюдать за поведени�
ем системы, например за приближением к гра�
ничным условиям, устанавливать функциональ�
ные соотношения между ансамблем данных ка�
чественных признаков и ресурсными характери�
стиками двигателя.

Вопросы адаптации и самоорганизации в систе�
ме ИСКРА решаются путем создания адаптив�
ных алгоритмов прогнозирования характеристик
качества по реальным данным пассивного экспе�
римента (подборки данных о параметрах готовых
двигателей, аванпроектах узлов, результатах ис�
пытаний натурных и модельных ступеней, пара�
метрах монтажа при сборке, эксплуатационных
характеристиках авиационных материалов и др.)
Методы адаптивного прогнозирования приспо�
соблены к работе в обстановке помех, высокой
размерности параметров, многокритериально�
сти, нелинейности функциональных связей. Са�
моорганизация системы прогнозирования осу�
ществляется в режиме скользящего узнавания,
когда по очереди каждая из известных ситуаций
(строка входных переменных матрицы данных)
предполагается неизвестной и в ней осуществля�
ется прогноз характеристик качества с позиции
всех остальных. Система готова к распознаванию
и прогнозированию, если ошибка восстановле�
ния характеристик оказывается приемлемой.

Вопросы накопления информации и обучаемо�
сти системы решаются на основе идеи построе�
ния активных планов экспериментов, близких к
D�оптимальным [5]. Эти активные планы экспе�
риментов отличаются минимальной ошибкой
прогнозирования и обычно строятся для каждой
заранее заданной структуры регрессионной мо�
дели (линейной, квадратичной). Однако целесо�
образно поступить наоборот – результаты закон�
ченных опытов (пассивный эксперимент) пре�
вращать в план, близкий к D�оптимальному за
счет надлежащего выбора самой структуры рег�
рессионной модели. Это позволяет накапливать
и хранить только наиболее информативные дан�
ные, на основе которых и решаются конкретные
экстремальные задачи.
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На основе накопленных знаний и новой ин�
формации, полученной при решении многокри�
териальных экстремальных задач, строится об�
ласть достижимых решений, в которой в нагляд�
ном виде (на плоскости экрана монитора) пред�
ставляются перспективные и предельные вари�
анты решений. Это позволяет однозначно опре�
делить целесообразность продолжения работы
над данным изделием и исчерпывающие характе�
ристики данной технической доктрины.

Способность к генерации новых знаний в самой
системе реализуется на примере перехода от про�
извольной точки в пространстве главных компо�
нент геометрии радиальной ступени к реальным
координатам этой ступени. В результате получа�
ется облик проточной части компрессора с новы�
ми свойствами. Если эта проточная часть не имеет
отрывов потока, диффузорности и поток переме�
шивается до оси компрессора, то сгенерирован ва�
риант, существенно отличающийся от имеющих�
ся, иначе рассматриваются другие сгенерирован�
ные варианты. Если среди них нет ни одного,
представляющего научный и практический инте�
рес, то совершенствование данной конструкции в
рамках выбранной идеологии не имеет смысла.

Перечисленные свойства системы ИСКРА
реализуются на основе работы эмулятора, глав�
ными функциями которого являются автомати�
ческая кластеризация данных с использованием
трех различных алгоритмов, точный локальный

прогноз с использованием принципа D�опти�
мальности плана и критерия минимума коридора
ошибок регрессионной аппроксимации в точке
экстраполяции и глобальный случайный поискмак�
симума обобщенной характеристики качества –
произведения потенциальных функций частных
критериев.

Для системного решения таких проблем, как
совершенствование готовых двигателей, оптими�
зация аванпроектов, совершенствование узлов
ГТД, сборка, совершенствование материалов по
эксплуатационным характеристикам, необходимо
создание ряда нейроконтроллеров, выполняющих
функции проблемно�ориентированных усилите�
лей мыслительной деятельности исследователя.
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íàó÷íî-ïðîèçâîäñòâåííîãî öåíòðà èì. Ì.Â. Õðóíè÷åâà.

Èñïûòàíèÿ ïðîõîäèëè â ðåâåðáåðàöèîííîé êàìåðå ÐÊ-1500, ãäå ìîäåëèðîâàëèñü àêóñòè÷åñêèå íàãðóçêè, äåéñòâóþ-
ùèå íà ñïóòíèê â ïåðèîä åãî ýêñïëóàòàöèè. Êîñìè÷åñêèé àïïàðàò ïîäâåðãàëñÿ âîçäåéñòâèþ âûñîêî÷àñòîòíûõ ïóëüñà-
öèé äàâëåíèÿ, âîçíèêàþùèõ âî âðåìÿ ñòàðòà, òðàíñçâóêîâîãî ïîëåòà ïðè ìàêñèìàëüíîì ñêîðîñòíîì íàïîðå.

Ïðîâåäåííûå àêóñòè÷åñêèå èñïûòàíèÿ ÿâëÿþòñÿ îáÿçàòåëüíûì ýòàïîì íàçåìíûõ ïðèåìîñäàòî÷íûõ èñïûòàíèé
ëåòíûõ îáðàçöîâ êîñìè÷åñêèõ àïïàðàòîâ ïîäîáíîãî òèïà.

Ñïóòíèê KazSat-2 ñîçäàåòñÿ â ðàìêàõ ìåæïðàâèòåëüñòâåííîãî ñîãëàøåíèÿ Ðîññèè è Êàçàõñòàíà. Îí ïðåäíàçíà÷åí
äëÿ îñóùåñòâëåíèÿ íåïðåðûâíîé ñïóòíèêîâîé ñâÿçè, òåëåâèçèîííîãî è ðàäèîâåùàíèÿ íà òåððèòîðèè Ðåñïóáëèêè Êà-
çàõñòàí.
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Жидкий водород как высокоэнергетическое горючее нашел широкое примене�
ние в двигательных установках (ДУ) ракетно�космических систем.

В нашей стране работы с использованием жидкого водорода в ДУ ракетно�косми�
ческих комплексов ведутся уже более сорока лет. Однако до настоящего времени не
решен ряд вопросов, связанных с требованиями к чистоте компонента на стадии его
потребления. Обычно требования к качеству жидкого водорода на стадии его потреб�
ления разработчики ДУ задают по ОСТ В 113�03�502–86 "Жидкий водород. Техниче�
ские условия", который распространяется на стадии производства и поставки компо�
нента потребителям. Практика отработки ракетно�космической техники (РКТ) на
жидком водороде показала, что на этапе потребления жидкий водород обогащается
как растворенными, так и твердыми примесями, концентрации которых превышают
нормы по ОСТ В 113�03�502–86.

Источники загрязнения жидкого водорода и физико�химические свойства примесей в
жидком водороде. Состав примесей в жидком водороде на этапе его производства оп�
ределяется исходным составом сырья и вспомогательных материалов. Анализ пока�
зывает, что в предельном случае в жидком водороде могут присутствовать О2, N2, Аr,
СО2, СО, углеводороды (СН4, С2Н6, С3Н8 и др.), Н2О, Н2S, N2О, NО, Не и др. Все эти
примеси, кроме гелия, в жидком водороде малорастворимы, а при концентрациях
выше предела их растворимости переходят в твердую фазу.
Отечественные исследования поведения примесей и методы контроля качества

жидкого водорода в промышленных системах потребителей строятся на результатах
исследованияфазовых равновесий систем "водород– твердая примесь", представлен�
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ных в работе [1]. Значения растворимости примесей
О2, N2, Аr, СН4 и СО в жидком водороде при темпера�
турах 20,3 К и выше, заимствованные в работе [1],
представлены на рисунке. Растворимости остальных
примесей во всей области состояний жидкого водоро�
да не превышают 10�15...10�20 % об. и не поддаются из�
мерению. Поэтому вещества СО2, N2О, NО, NО2,
С2Н2, С2Н4, С2Н6 и Н2S для условий систем потребите�
лей можно классифицировать как не растворимые в
жидком водороде.

Растворимость всех примесей, кроме гелия, в парах
водорода при температурах на линии насыщения в де�
сятки и сотни тысяч раз меньше, чем в жидкости при
одних и тех же условиях. Растворимости О2 и N2 в жид�
ком водороде в миллионы раз больше, чем в их паро�

вых фазах. Большие отличия растворимостей приме�
сей в жидком водороде и его паре означают, что в ре�
зультате испарения жидкий водород примесями обо�
гащается, что ведет к их накоплению в системах хране�
ния жидкого водорода. Накопление примесей в систе�
мах, в свою очередь, при нарушении технологии отбо�
ра проб может приводить к искажению состава проб и
ошибочной оценке чистоты жидкого водорода.

При эксплуатации систем хранения и подачи (СХП)
помимо увеличения концентраций примесей из�за ис�
парения жидкого водорода происходит его загрязнение
примесями, содержащимися в технологических газах.
Причем происходит увеличение доли тех примесей, ко�
торые содержатся в технологических газах.

Механизм загрязнения определяется особенностя�
ми фазовых диаграмм систем "жидкость – примеси", а
именно температурами тройных точек примесей, ко�
торые для всех веществ, кроме гелия и неона, сущест�
венно выше критической температуры водорода, и,
как следствие, чрезвычайно низкими значениями рав�
новесных величин упругости пара при температуре
жидкого водорода, представленными в табл. 1, заимст�
вованной из [2].

Кинетика кристаллизации и растворения примесей в
жидком водороде. Экспериментально показано [3], что
системы "жидкий водород – примеси" (отвержденные
газы) очень чувствительны даже к незначительным из�
менениям температуры. Степень перенасыщения сис�
темы "жидкий водород – примесь N2", после которой
начинается процесс кристаллизации, составляет ме�
нее (0,5...1,5)�10�5 % об., что соответствует изменению
температуры на 0,1...0,2 К. Инкубационный период
процесса кристаллизации при этом равен 0,004 с. Вре�
мя процесса роста кристаллов составляет от несколь�
ких минут до десятков минут.

Длительность процесса кристаллизации примесей
из газа наддува зависит от их концентраций в газе.
Вследствие высокой скорости охлаждения газовой по�
душки и низкой растворимости примесей в газе она
невелика. Размер образующихся частиц твердой фазы
в значительной степени зависит от концентрации
примеси в технологическом газе.

При лабораторных исследованиях [3] размеры от�
вержденных примесей зафиксированы в интервале
1...40 мкм. При этом максимум кривой распределения
частиц по размерам располагался в интервале 7...20 мкм
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Растворимость примесей в жидком водороде (1 – O2; 2 – N2; 3 – Ar;
4 – CO; 5 – CH4) и в газообразном водороде (6 – O2; 7 – N2)

Т а б л и ц а 1

Параметр O� Ar N2 CO CH4 NO N2O H2S CO2 Ne

Tт.т, К 54,35 83,78 63,15 68,09 90,66 109,46 182,35 187,50 216,55 24,55

Ps, гПа 1,34�10�15 1,3��10�13 1,44�10�10 1,30�10�13 1,30�10�13 1,30�10�13 1,30�10�13 1,30�10�13 1,30�10�13 48,92

(Т, К) (20,0) (20,3) (20,0) (20,5) (24,0) (37,7) (55,8) (57,1) (59,5) (20,4)



и зависел от расхода газа наддува. Во всех случаях час�
тицы размером свыше 8 мкм составляли более 80 % от
общего фракционного состава, а доля частиц до 2 мкм
не превышала 10 % от общей массы образовавшихся
частиц.Принаддуве гелиеми техническимводородомс
более высоким содержанием примесей максимум кри�
вой распределения частиц по размерам пришелся на
20...40 мкм, а количествомелкодисперснойфракциине
превышало 6...10 %.
Кристаллизация примесей из газа наддува проис�

ходит не во всем объеме подушки резервуара, а только
в той его части, температура которой ниже температу�
ры кривой равновесия "твердая фаза примеси – газо�
образный водород".
Наиболее интенсивно процессы тепло� и массооб�

мена газа наддува с жидкостью в расходных резервуа�
рах и баках ДУ происходят при минимальных объемах
газовой подушки, т.е. на начальном этапе слива жид�
кого водорода. При этом масса примесей, перешед�
ших в твердое состояние, может быть очень высокой.
По мере увеличения газовой подушки и удаления зер�
кала жидкости от узлов ввода газа наддува интенсив�
ность процессов тепломассообмена снижается и доля
примесей, переходящих из газа наддува в жидкость,
уменьшается.
Процесс образования кристаллов при понижении

температуры жидкого водорода зависит от темпа соз�
дающегося при этом перенасыщения. Так, в экспери�
ментах [3] при создании в лабораторном криостате на�
сыщенияжидкого водорода примесью азота 70% с тем�
пом перенасыщения 7�10�6 % об. в минуту кривая, ха�
рактеризующая темп осаждения образовавшихся твер�
дых частиц примеси, близка к гиперболе с максиму�
мом, приходящимся на кристаллы размером 1,5 мкм.
Взвеси, полученные на экспериментальной установке
при темпе перенасыщения 2,6�10�5 % об. в минуту и об�
щем перенасыщении, равном 5�10�5 % об., имеют более
крупный состав (2...6 мкм), что свидетельствует о поли�
дисперсном составе оседающей примеси.
Длительность процесса кристаллизации азота в

жидком водороде существенно больше, чем отмечен�
ная в газе наддува, что обусловлено меньшим уровнем
интенсивности тепломассообменных процессов. Экс�
периментально установлено, что в широком диапазо�
не концентраций (6�10�5... 2�10�4 % об.) при общем пе�
ренасыщении, равном 5�10�5...1,9�10�4 % об., длитель�
ность образования кристаллов составляет от 30 с до
нескольких минут. Однако можно ожидать, что при
интенсивном сбросе давления в резервуарах с жидким
водородом с высокой степенью перенасыщения при�
месью азота, обладающего наибольшей из всех приме�
сей растворимостью, будет иметь место образование
более крупных, чем отмечено в экспериментах, кри�

сталлов азота со сдвигом максимума в сторону более
раннего его появления.
Процессы снижения температурыжидкого водоро�

да до 20,5 К и ниже характеризуются низкими гради�
ентами перенасыщения и приходятся на область с от�
носительно малыми величинами растворимости при�
месей. Поэтому количество образующихся примесей
по сравнению с количеством, образующимся при сня�
тии перегрева жидкости путем сброса избыточного
давления, меньше, а образующиеся примеси по дис�
персионному составу являются более мелкими.
Таким образом, физические процессы, приводя�

щие к образованию твердых фаз примесей в жидком
водороде из газа наддува и вызванные понижением
температуры жидкости, различны.
В первом случае образование твердых фаз приме�

сей связано с поступлением примесей через зеркало
жидкости путем тепломассообменных процессов в га�
зовой подушке резервуаров и на границе жидкость –
газ. При этом имеет место концентрационная страти�
фикация примесей, характеризующаяся наличием бо�
лее загрязненного верхнего слоя жидкости.
Во втором случае образование твердых фаз приме�

сей происходит во всем объеме жидкости при возник�
новении пересыщенного примесью состояния жидко�
сти.
Теория расчета характеристик кристаллизации и

растворения примесей в настоящее время не позволя�
ет получить количественный результат. В экспери�
ментах по растворению примеси азота в жидком водо�
роде установлена возможность достаточно быстрого
растворения твердой фазы примеси при повышении
температурыжидкости.При этомне была установлена
зависимость скорости растворения от величинынасы�
щения жидкости [3].

Процессы осаждения твердых фаз примесей. Плот�
ность твердых фаз примесей представлена в табл. 2.
Она в 10...20 раз большеплотностижидкого водорода.
Оценка скорости оседания твердых частиц различ�

ных примесей в жидком водороде, выполненная в со�
ответствии с законом Стокса для простейшего случая
оседания твердой сферическойчастицыиоченьмалых
чисел Рейнольдса, приведена в табл. 3. Видно, что час�
тицымалых размеров могут долгое время находиться в
жидкости во взвешенном состоянии, образуя кинети�
ческинеустойчивыекриосуспензиииликриозоли [3].
Учитывая, что отношение плотностей отвержден�

ных примесей и газообразного водорода в 20...30 раз
выше аналогичныхих отношенийдляжидкости, пред�
ставленных в табл. 2, образующиеся из газа наддува
твердыефазыпримесей будут быстро оседать на зерка�
ло жидкости. В жидкости примеси частично раство�
рятся до достижения в верхнем слое жидкости насы�
щенного состояния, а нерастворившиеся будут осаж�
даться до образования осадка.
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Характер осаждения твердых фаз примесей в крио�
генных системах не определяется только разностью
плотностей частиц и жидкости, но существенно зави�
сит от дисперсности, состава и формы частиц, тепло�
вых и гидравлических процессов в системах жидкого
водорода, способствующих агрегатированию и рас�
творению частиц, взмучиванию жидкости при вскипа�
нии, массопереносов конвективными потоками.

Особенности поведения примесей в жидком водороде
при эксплуатации СХП. Приведенные физико�химиче�
ские свойства и связанные с ними особенности поведе�
ния примесей в жидком водороде, сопровождающиеся
сложными гетерофазными переходами, необходимо
учитывать при эксплуатации СХП жидкого водорода и
особенно при организации контроля его качества.

При наличии твердой фазы примесей в контроли�
руемом объеме жидкого водорода результаты измере�
ний их концентраций зависят от изменения температу�
ры жидкости. Повышение температуры приводит к
частичному или полному растворению твердых фаз
примесей с переходом в последнем случае системы
"жидкий водород – примеси" в ненасыщенное состоя�
ние. При понижении температуры возможно образова�
ние твердых фаз в жидкости и осаждение их на внутрен�
них элементах конструкций систем топливоподачи.

Экспериментально показано, что если понизить тем�
пературу жидкого водорода в резервуаре путем сброса
давления до минимально допустимого и выдержать его

при постоянной температуре в течение времени, необхо�
димого для осаждения образовавшихся в жидкости твер�
дых фаз примесей, то концентрации примесей в жидко�
сти установятся на уровне величин их растворимостей
при температуре отстоя компонента. Установлено, что
время, необходимое для осаждения до 90 % массы образо�
вавшихся примесей, находится в интервале 2...4 ч. Кон�
центрации примесей в сливаемом после «отстоя» жидком
водороде в пределах точности методов контроля будут со�
ответствовать их растворимостям при температурах "от�
стоя" [4], т.е. осажденные примеси не уносятся потоком
сливаемого из резервуара компонента.

Кроме того, на достоверность результатов контро�
ля примесей в жидком водороде оказывают влияние
процессы кристаллизации примесей при фазовом пе�
реходе жидкости в пар в процессе изобарического на�
грева пробы и накопление их в пробоотборных лини�
ях. Такие процессы из�за отличия значений раствори�
мости примесей в жидком и газообразном водороде
могут реализовываться даже при анализе гомогенных
смесей жидкого водорода с примесями [5].

Рассмотренные процессы накладывают опреде�
ленные ограничения на организацию контроля каче�
ства жидкого водорода в системах СХП потребителей.

Влияние примесей в жидком водороде на характеристи�
ки ДУ. Расчеты показывают, что влияние примесей в ки�
слородно�водородном топливе на энергетические харак�
теристики двигателей начинает проявляться при их кон�
центрации выше 0,1 % об. При соблюдении технологии
эксплуатации водородных систем такой уровень содер�
жания примесей в жидком водороде невозможен.

Влияние твердых фаз примесей в водороде на рабо�
тоспособность ДУ может быть связано с двумя факто�
рами.

Во�первых, осадок твердого кислорода в жидком
водороде может образовывать двухфазные взрыво�
опасные системы. Скорость детонации осадков твер�
дого кислорода в жидком водороде зависит от толщи�
ны осадка. Минимальная толщина осадка, при кото�
ром наблюдается процесс взрывного превращения со
скоростью 450 м/с, составляет 0,03 мм. Все осадки
твердого кислорода в жидком водороде чувствительны
к инициированию. Локальное бризантное действие
взрыва таких систем на поверхность систем хранения
определяется плотностью заряда и скоростью детона�
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Т а б л и ц а 2

Параметр
O2 Ar N2 CO CH4 NO N2O CO2

[2] [1]

�пр, кг/м3 1425 1637 1027 1029 522 1554 320 1708

(Т, К) (20,66) (50) (20) (21,16) (20,16) –

� �ïð H æ
2

/ 20,2 � 24 14,4 14,5 7,3 22,3 4,6 24,6

Т а б л и ц а 3

Размер
частиц d,

мкм

w, м/ч

N2 O2 Ar CH4

1,0 0,15 0,21 0,25 0,07

2,0 0,61 0,85 0,99 0,28

5,0 3,76 5,32 6,20 1,80

10 15,0 21,3 24,8 7,1

20 60,1 85,1 99,3 28,4

30 135,3 191,5 223,3 64,0



ции [6]. На практике накопление твердого кислорода в
жидком водороде происходит только при условиях
эксплуатации систем с многократным проведением
сливо�наливных операций. В системах, периодически
заправляемых жидким водородом и отогреваемых пе�
ред повторными заправками, к которым относятся
системы топливоподачи ДУ и расходные системы ис�
пытательных стендов, взрывоопасное накопление ки�
слорода практически исключается.
Во�вторых, влияние твердых фаз примесей анало�

гично влиянию механических частиц на работоспо�
собность узлов и агрегатов ДУ. Имеющиеся данные по
влиянию твердых фаз примесей на работу агрегатов и
систем, работающих на жидком водороде, свидетель�
ствуют о том, что отвержденные примеси в отдельных
случаях влияли на работу фильтров. Большой объем
испытаний двигателей и их узлов (подшипников, уп�
лотнений турбонасосных агрегатов) и их дефектация
после испытаний не выявили дефектов, причиной ко�
торых можно было бы считать наличие твердых фаз
примесей в жидком водороде.
Таким образом, влияния твердых частиц, образую�

щихся в жидкости, на работоспособность агрегатов и
систем ДУ при соблюдении технологии эксплуатации
водородных систем во всем массиве проведенных ис�
пытаний на жидком водороде, многообразии реализо�
ванных программ в широком диапазоне рабочих тем�
ператур жидкого водорода и концентраций содержав�
шихся в нем примесей не было отмечено.

Анализ требований по чистоте жидкого водорода для
ДУ ракетно�космических систем. К нормируемым по�
казателям качества жидкого водорода относятся кон�
центрации водорода, парафазы и примесей.
Требуемая концентрация парафазы (95...98 %)

обеспечивается на производстве с помощью катализа�
тора в установках ожижения водорода, и в дальнейшем
ееможно считать неизменной.Поэтомуна стадиях по�
ставки и потребления качество жидкого водорода оп�
ределяется только составом и количеством содержа�
щихся в продукте примесей. Концентрация примесей
характеризуется величиной, полученной при вычита�
нии суммарного количества примесей, выраженного в
процентах объемной или мольной долей, из 100 %.
На практике требования к качеству жидкого водо�

род как горючего для ДУ ракетно�космических систем
на стадии его потребления задаются по ОСТ
В 113�03�502–86. Согласно этим требованиям при по�
ставке продукта допускается наличие в жидком водо�
роде только двух примесей – кислорода и азота с пре�
дельными концентрациями 4�10�7 % об. и 4�10�5 % об.
соответственно.Отсутствие в жидком водороде других
примесей гарантируется производством.
Указанные значения явились результатом исследо�

вания чистоты жидкого водорода с температурой

21,2 К, производимого ожижением газообразного во�
дорода, полученного электрохимическим разложени�
ем воды или выделяемого из азотоводородной смеси и
отгружаемого в железнодорожных цистернах. При
этом обеспечивается соответствие результатов кон�
троля фактическому содержанию примесей в данном
жидком водороде.
В процессе эксплуатации наземных систем подачи

жидкого водорода испытательных станций и старто�
вых комплексов в результате испарения водорода и
внесения в жидкость целого ряда примесей из приме�
няемых при работах технологических газов (воды, ар�
гона, метана, окислов углерода, гелия и др.) происхо�
дит изменение качества жидкого водорода и по соста�
ву, и по концентрации примесей. Кроме того, качест�
во жидкого водорода, выдаваемого из систем потреби�
телям, может зависеть от режимов эксплуатации этих
систем, сопровождающихся изменением температуры
жидкости с образованием или растворением осадков
твердых фаз примесей.
Анализ результатов контроля качества жидкого во�

дорода в системах испытательных и стартовых ком�
плексов, полученных при отработке отечественных
кислородно�водородных двигателей и ДУ, показал,
что концентрациипримесей в водороде при его подаче
в двигателинаходились в следующихпределах: по сум�
ме примесей кислород + аргон (1,2...20)�10�7 % об.; по
азоту – (0,6...32,2)�10�5 % об. [7]. Нижние значения
концентрации объясняются высокой чистотой выда�
ваемогопроизводствомжидкого водорода, которая су�
щественно выше требований ОСТ В 113�03�502–86.
Кроме аргона в компоненте было зафиксировано

присутствие метана. Определить наличие воды в жид�
ком водороде применявшимися методами контроля с
использованием хроматографических средств не
представлялось возможным, поскольку вода по своим
физическим свойствам является негазифицирующей�
ся примесью.Но вода присутствует вжидкомводороде
из�за наличия ее в газе, используемом для наддува ре�
зервуаровприпроведениисливовжидкого водорода.
Опыт испытаний ракеты�носителя "Энергия" по�

казал, что существенное загрязнение жидкого водоро�
да гелием и содержащимися в нем примесями может
происходить в самом баке ДУ. Гелий вводился в бак
изделия для создания требуемого давления при прове�
дении предпусковых операций термостатирования
компонента в баке ДУ и предстартового наддува. В ре�
зультате расчетной оценки уровня возможного загряз�
нения жидкого водорода, выполненной для заключи�
тельного этапа подготовки системыжидкого водорода
ракеты�носителя к пуску, требования по концентра�
циямкислородаи азота в баке были сниженыдо значе�
ния 10�5 % об. и 10�3 % об. соответственно. При этом
наличие других примесей, вносимых в жидкий водо�
род из того же гелия, было оставлено без внимания.
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Как показала практика, за счет введения в состав
стартовых комплексов специальных средств очист�
ки жидкого водорода на стадии его потребления в
баках ДУ требуемое по ОСТ В 113�03�502–86 каче�
ство жидкого водорода обеспечено не было. Успеш�
ная отработка отечественных образцов ракет�
но�космической техники с использованием жидко�
го водорода более грязного, чем необходимо по
ОСТ В 113�03�502–86, показала, что требования от�
раслевого стандарта завышены.

В зарубежной практике требования к качеству жид�
кого водорода, используемого как горючее вЖРДУ, и к
методам его контроля заданы международными стан�
дартами ИСО 14687:1999(Е) и ИСО 15859�2:2004(Е).

Сравнение требований стандартовИСОпопредельно
допустимым концентрациям суммы примесей кислоро�
да+аргон, а такжесуммыпримесейазота, водыилетучих
углеводородов в жидком водороде, предназначенном для
использования в летательных аппаратах космических
систем, показывает, что они на один�два порядка выше
допустимых концентраций кислорода и азота по ОСТ
В 113�03�502–86 и близки к реальным концентрациям
примесей, присутствовавших в жидком водороде при от�
работке отечественных образцов РКТ. Кроме того, по
стандартам ИСО в жидком водороде кроме кислорода и
азота допускается наличие примесей аргона, влаги, лету�
чих углеводородов, окислов углерода (СО иСО2) и гелия,
т.е. техпримесей, которыевотечественнойпрактике вно�
сятся илимогут быть внесены вжидкий водород при экс�
плуатации водородных системпотребителей. В тоже вре�
мя предельные по этим стандартам уровни допустимых
концентрацийнеисключаютналичие вжидкомводороде
твердых фаз примесей, что требует определенных подхо�
дов к контролю качества компонента при обеспечении
требований разработчиков ДУ.

Итак, задача использования жидкого водорода в ка�
честве горючего ДУ ракетно�космических систем дела�
ет актуальной разработку нормативной базы, которая
должна устанавливать требования к качеству жидкого

водорода при его использовании как горючего в ЖРД.
При разработке соответствующих отечественных стан�
дартов целесообразно по показателям качества и мето�
дическим вопросам организации контроля примесей
ориентироваться на требования международных стан�
дартов. В части требований к методам и средствам кон�
троля примесей в жидком водороде при разработке
стандартов необходимо использовать опыт, основан�
ный на отечественных данных по физико�химическим
свойствам примесей в жидком водороде и их поведе�
нию в системах потребителей.

Предложенный подход позволит привести в со�
ответствие с требованиями разработчиков ДУ фак�
тическую чистоту жидкого водорода в системах ис�
пытательных и стартовых комплексов и тем самым
существенно сократить потери компонента за счет
обеспечения возможности повторного использова�
ния стендовых остатков, а также расширить воз�
можности международного сотрудничества по ис�
пользованию отечественной ракетно�космической
техники за рубежом.
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