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Разработаны математические модели и алгоритм имитационного моделирования для оценки отно-

сительного времени направления осей звёздных координаторов на участки неба, исключающих возмож-
ность попадания солнечных лучей и экранирования Землёй.  

 
Космический аппарат наблюдения, проектировани, звёздные координаторы, места и углы уста-

новки, имитационное моделирование, орбитальное движение, программные развороты. 
 
Звёздный координатор представляет 

собой астроприбор, предназначенный для 
определения положения связанной систе-
мы координат космического аппарата 
(КА) в системе координат звёздного ката-
лога. Кроме того, звёздные координаторы 
могут быть использованы для непосредст-
венного управления в комплексе с изме-
рителем угловой скорости перемещения 
КА.  

Оптические блоки звёздного коор-
динатора устанавливаются на внешней 
поверхности КА, как правило, в количест-
ве не менее трёх. Во время проведения 
съёмки в работу включается один из оп-
тических блоков. Места и углы установки 
оптических блоков должны быть выбраны 
таким образом, чтобы в его угловую апер-
туру в процессе целевой работы большую 
часть времени попадало звёздное небо и 
не попадали Земля или лучи Солнца. 

Построить аналитические модели 
для оценки относительного времени на-
хождения звёздного неба в угловой апер-
туре оптических блоков, по-видимому, 
невозможно. Это связано с тем, что в про-
цессе целевого функционирования КА 
производится множество разворотов (для 
съёмки объектов наблюдения, перенаце-
ливания, передачи видеоинформации на 
Землю, ориентации панелей солнечной 
батареи на Солнце). Кроме того, в процес-
се продолжительного орбитального полё-

та происходит прецессия орбиты и изме-
няется единичный вектор направления от 
КА на Солнце в неподвижной геоцентри-
ческой системе координат. 

Поэтому для оценки относительного 
времени нахождения звёздного неба в уг-
ловой апертуре оптических блоков пред-
лагается использовать метод имитацион-
ного моделирования. 

 
Суть моделирования 

Задаётся угол µ  раствора конуса 
поля зрения оптического блока рассмат-
риваемого звёздного координатора, в ко-
торый не должны попадать лучи Солнца и 
поверхность Земли (рис. 1). Задаётся так-
же некоторый запас 1µ∆  угла µ  для учёта 
углового диаметра Солнца (примерно 
полградуса) и возможности появления 
бликов в фокальной плоскости оптическо-
го блока (примерно несколько градусов). 
Перед началом имитационного моделиро-
вания проверяется условие непересечения 
оптической оси блока с элементами кон-
струкции КА (корпусом, панелями сол-
нечной батареи, антеннами и др.) с учётом 
угла µ . Это можно сделать, например, с 
помощью твёрдотельной модели КА и 
трассировки лучей с помощью программы 
САФОКС, разработанной профессором  
А. В. Соллогубом.  
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Рис. 1. Схема для оценки условий попадания лучей Солнца  
в поле зрения оптического блока звёздного координатора: 

1 – звёздный координатор; 2 – направление на участок звёздного неба; 3 – направление на Солнце 
 

В базовой системе координат, свя-
занной с КА, строится единичный вектор 
e  направления оптической оси блока 
звёздного координатора (рис.1). На каж-
дом шаге имитационного моделирования 
орбитального полёта и программных раз-
воротов КА в той же системе координат 
проверяются условия  попадания Солнца 
и Земли в конус поля зрения оптического 
блока звёздного координатора.  

Для этого, во-первых, определяются 
косинусы угла α  между вектором e  и 
единичным вектором направления на 
Солнце S . Если угол α  меньше угла 
( ) 21µµ ∆+ , то считается, что Солнце по-
падает в поле зрения оптического блока 
звёздного координатора.  

 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
Рис. 2. Схема для определения  

экранирования поля зрения оптического блока  
звёздного координатора Землёй 

Во вторых, проверяется условие на-
хождения точки конца единичного векто-
ра e  в конусе видимости Земли с оптиче-
ского блока звёздного координатора КА. 
Этот конус имеет угол полураствора 

( ) 22µµβ ∆++  (рис. 2). В этом выраже-
нии 2µ∆  - некоторый запас угла µ  для 
того, чтобы исключить попадание в поле 
зрения оптического блока светового ним-
ба Земли. Если последнее условие выпол-
няется, то ось оптического блока не на-
правлена на звёздное небо.  

На последующих циклах имитаци-
онного моделирования расчёты повторя-
ются и оценивается относительное время 
попадания в поле зрения оптических бло-
ков звёздного неба. 

Для имитации разворотов КА при 
наблюдении наземных объектов исполь-
зуется генератор случайных чисел, кото-
рый включается через определённое вре-
мя и задаёт углы тангажа и крена корпуса 
КА в пределах установленного макси-
мального угла отклонения оптической оси 

ББ xO  от надира (рис. 1). Перенацеливание 
осуществляется при нахождении подспут-
никовой точки КА в световом пятне (в зо-
не поверхности Земли, которая освещена 
Солнцем с углом над горизонтом не менее 
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заданного). С момента выхода подспутни-
ковой точки из светового пятна до момен-
та входа КА в тень Земли КА ориентиру-
ется в пространстве таким образом, чтобы 
плоскости панелей солнечной батареи бы-
ли перпендикулярны направлению на 
Солнце (для подзарядки аккумуляторных 
батарей). 

 
Основные допущения 

1. Форма Земли – сферическая, од-
нако для расчёта параметров орбит ис-
пользуются уравнения эллиптического 
движения с периодической коррекцией 
расчётных значений долготы восходящего 
узла (прецессии орбиты) и аргумента пе-
ригея  в процессе длительного полёта, вы-
званных несферичностью Земли (учиты-
ваются вековые возмущения от второй 
зональной гармоники в разложении гео-
потенциала). 

2. Для расчёта эволюции долготы 
восходящего узла (прецессии орбиты) и 
эволюции аргумента перигея  в процессе 
длительного полёта учитывается несфе-
ричность Земли (учитываются вековые 
возмущения первого порядка). 

3. На исследуемых орбитах влияни-
ем аэродинамических сил в верхних слоях 
атмосферы пренебрегаем.  

 
Исходные данные для расчёта 
Должны быть заданы координаты 

единичного вектора e  в базовой системе 
координат ( zБyБxБ eee ,, ). Эти координаты 
зависят от компоновочной схемы КА. Ос-
тальные исходные данные могут быть по-
лучены как промежуточный результат 
вычислений в процессе работы ранее раз-
работанного программного обеспечения 
[1], предназначенного для оценки целевых 
показателей эффективности КА наблюде-
ния, а именно: модуль радиуса-вектора 
КА ( )trКА , долгота ( )tКАλ  и широта ( )tКАϕ  
подспутниковой точки КА на поверхности 
Земли в каждый момент времени имита-
ционного моделирования. В свою очередь, 
для запуска этой программы необходимы 

следующие исходные данные: Зω  - угло-
вая скорость вращения Земли относитель-
но своей оси, i - наклонение плоскости 
орбиты, Ω  - долгота восходящего узла, ω  
- аргумент перигея, πr  и αr  - высоты пери-
гея и апогея КА наблюдения соответст-
венно. 

 
Алгоритм и используемые  
математические модели 

1. Обнуляется переменная относи-
тельного времени нахождения оптическо-
го блока звёздного координатора в на-
чальный момент времени имитации полё-
та КА.  

2. Определяются координаты еди-
ничного вектора S  направления на Солн-
це в неподвижной геоцентрической сис-
теме координат (СК) Oxyz  в произволь-
ный момент времени года (суток), про-
шедшего с момента точки весеннего рав-
ноденствия [2]. Расчётная схема показана 
на рис. 3, где использованы обозначения: 
Сδ  - угол между эклиптикой и экватором 

(23,5°); Сa - угол между направлением на 
точку весеннего равноденствия и линией 
Земля – Солнце; xxx sss ,,  - проекции век-
тора S  на оси неподвижной геоцентриче-
ской СК. 

 
 

Рис. 3. Положение вектора направления на Солнце 
относительно неподвижной геоцентрической СК 

 
Проекции вектора S  на оси системы 

координат Oxyz  [2]: 



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
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где 3652 NaС π= ; N - число дней, про-
шедших с 21 марта (точка весеннего рав-
ноденствия) до расчётной даты полёта. 

3. Осуществляется пересчёт коорди-
нат вектора S  из неподвижной геоцен-
трической СК (Oxyz ) в геоцентрическую 
орбитальную СК ( 1111 zyxO ), связанную с 
перицентром орбиты [2] (рис. 4). 

z

y

x

z

y

x

s
s
s

mmm
mmm
mmm

s
s
s

⋅=

333231

232221

131211

1

1

1

, 

где    Ω−Ω= sincossincoscos11 im ππ ωω ; 
Ω+Ω= coscossinsincos12 im ππ ωω ; 

im sinsin13 πω= ; 
Ω−Ω−= sincoscoscossin21 im ππ ωω ; 
Ω−Ω−= coscoscossinsin22 im ππ ωω ; 

im sincos23 πω= ; 
Ω= sinsin31 im ; 

Ω−= cossin32 im ; 
im cos33 = . 

 
4. Осуществляется пересчёт коорди-

нат вектора S  из геоцентрической орби-
тальной СК ( 1111 zyxO ), связанной с пери-
центром орбиты, в  барицентрическую 
орбитальную СК ( 2222 zyxO ) [2, 3] (рис. 5).  

 

  
Рис. 4. Неподвижная геоцентрическая СК Oxyz  
 и геоцентрическая орбитальная СК 1111 zyxO , 

 связанная с перицентром орбиты 

1
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ϑϑ
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5. Осуществляется пересчёт коорди-
нат вектора S  из барицентрической орби-
тальной СК ( 2222 zyxO ) в СК, связанную с 
центром масс КА и направлением оптиче-
ской оси аппаратуры наблюдения в надир 
( НННН zyxO ) [2, 3]. 

2

2

2

z

y

x

H

zH

yH

xH

s
s
s

M
s
s
s

⋅= , 

где HM  - матрица поворота (косинусов 
между осями систем координат). Эта мат-
рица в соответствии с рис. 1 имеет вид 

100
001
010

−=HM . 

6. Проверяется условие нахождения 
КА в световом пятне: 

( ) ( ) ( )arccos sin sin cosЗТ КА ЗТϕ ϕ ϕ+ ×  

( ) ( )cos cosКА КА ЗТ СПϕ λ λ α× − < , 

где C
СП h⊕−= 2πα ; СПα  - центральный 

угол Земли, соответствующий световому 
пятну; Ch⊕  - угол высоты Солнца над гори-
зонтом, при котором возможна съёмка. 
 
 

 
 
 
 

Рис. 5. Геоцентрическая орбитальная СК 
1111 zyxO , связанная с перицентром орбиты, и 

барицентрическая орбитальная СК 2222 zyxO  



                                                                                                      Авиационная и ракетно-космическая техника 

 15 

Условие нахождения КА в световом 
пятне нетрудно получить из условия на-
хождения КА в зоне радиовидимости на-
земного пункта приёма видеоинформации 
(НППИ) [1], в котором широту и долготу 
НППИ следует заменить соответственно 
на широту и долготу зенитной точки 
Солнца.  

7. Если условие 6 выполняется, то 
периодически, через заданное время, про-
изводится имитация перенацеливания КА 
с одного объекта наблюдения на другой. 
Это делается с помощью задания случай-
ных углов тангажа ϑ  и крена γ  КА 
(рис. 1) в конусе обзора с максимальным 
углом maxρ :  

ξρρϑ maxmax 2+−= ; 
ςρργ maxmax 2+−= ; 

( ) ( ) ( )2
max

22 ργθ tgtgtg <+ , 
где ξ  и ς  - случайные числа с равномер-
ным законом распределения на отрезке  
[0, 1]. 

Последнее выражение введено для 
того, чтобы исключить возможность реа-
лизации случайных углов ξ  и ς , при ко-
торых угол отклонения оптической оси от 
надира превышает максимальное значе-
ние maxρ .  

8. Осуществляется пересчёт коорди-
нат вектора S  из СК, связанной с цен-
тром масс КА и направлением оптической 
оси аппаратуры наблюдения в надир 
(центр Земли) НННН zyxO , в базовую СК 

ББББ zyxO  с учётом углов тангажа и крена 
КА (рис. 1): 

zH

yH

xH

Б

zБ

yБ

xБ

s
s
s

M
s
s
s

⋅= , 

где БM  - матрица поворота (косинусов ме-
жду осями систем координат). 

Для варианта компоновки КА на-
блюдения в соответствии с рис. 1 матрица 
поворота будет следующей [3]: 

γγ
γθθγθ
γθθγθ

cos0sin
sincossincoscos
sinsincoscossin

−
−−

=БM . 

9. Если условие 6 не выполняется, то 
КА переводится в ориентацию, при кото-
рой нормаль к плоскости панелей СБ на-
правлена на Солнце.  

10. Осуществляется расчёт косинуса 
угла α  между векторами S  и e  [2] 
(рис. 1): 

zБzБyБyБxБxБ zeyexe ++=αcos . 
11. Проводится анализ выполнения 

условия: ( ) 21µµα ∆+≤ . Если условие 
выполняется, то счётчик времени попада-
ния звёздного неба в поле зрения оптиче-
ского блока координатора звёзд приоста-
навливается. 

12. Проверяется условие попадания 
Земли в конус поля зрения оптического 
блока звёздного координатора (рис. 2).  

12.1. Осуществляется пересчёт ко-
ординат точки конца вектора e  из базо-
вой СК в барицентрическую орбитальную 
СК 2222 zyxO  в два этапа: 
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xБ
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e
e
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e
e
e

⋅= ;     
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yH

xH
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z
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x

e
e
e

M
e
e
e

⋅=

2

2

2

,  

где Т
БM  и T

HM  - соответственно транспо-
нированные матрицы БM  и HM . 

12.2. Проверяется условие нахожде-
ния точки конца единичного вектора e  во 
внутреннюю область конуса видимости 
Земли с КА с углом полураствора 

( ) 22µµβ ∆++ . Математически это усло-
вие записывается следующим образом: 

2
2

2
22

1 zy
k

x +−≤ ,            (1) 

где k – коэффициент, который определя-
ется с помощью угла полураствора конуса 
β  по следующей зависимости: 

( )[ ]22µµβ ∆++= ctgk . 
В свою очередь, угол β определяют-

ся из геометрических соотношений 
(рис.2):  









+

=
КАНЗ

З

HR
Rarccosβ , 

где RЗ – радиус Земли; КАНH  – высота по-
лета первого космического аппарата. 
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Следует отметить, что в общем слу-
чае уравнение конуса будет со знаками 
«плюс» и «минус», однако только знак 
«минус» определяет внутреннюю область 
пространства конуса в направлении Земли 
в выбранной системе координат. 

12.3. Если условие (1) выполняется, 
то ось оптического блока не направлена 
на звёздное небо. 

13. Осуществляется приращение 
времени на шаг расчёта t∆  и рассчитыва-
ется относительное время попадания 
звёздного неба в поле зрения оптического 
блока звёздного координатора: 

t

ttt
T

t

t
iЗ

t

t
iC

Отн
БОКЗ

∑∑
==

∆−∆−
= 00 ,           (2) 

где t  - общее время имитации полёта КА; 
iCt∆  и iЗt∆  - соответственно шаги расчёта 

по времени, когда солнечные лучи и Зем-
ля попадали в поле зрения оптического 
блока координатора звёзд. 

В выражении (2) учтён тот факт, что 
одновременно солнечные лучи и Земля не 
могут попасть в поле зрения оптического 
блока звёздного координатора. 

14. Расчёты по пп. 2…13 повторяют-
ся.  

15. Расчёт прекращается по желанию 
оператора или по достижении заданного 
времени имитации полёта КА, как прави-
ло, не менее суток. 

Выбор мест установки БОКЗ на кор-
пусе КА ограничен, так как одним из ус-
ловий является жёсткое сопряжение с ус-
тановочным шпангоутом оптико-
электронного телескопического комплек-
са КА наблюдения. Углы установки опти-
ческих блоков также ограничены по усло-
виям незатенения поля их зрения элемен-
тами конструкции КА и Землёй. Поэтому 
представляется возможным реализовать 
не так много вариантов их установки. Для 
этих вариантов можно рассчитать относи-
тельное время попадания звёздного неба в 
поле зрения оптического блока звёздного 

координатора и выбрать конкретное место 
и углы по критерию: .max→Отн

БОКЗT  
 

Выводы 
1. Разработаны математические мо-

дели и алгоритм для оценки относитель-
ного времени попадания звёздного неба в 
поле зрения оптического блока звёздного 
координатора с учётом мест и углов его 
установки относительно корпуса КА на-
блюдения, орбитального полёта и про-
граммных разворотов КА в процессе це-
левого функционирования.  

2. С помощью данных моделей и ал-
горитма можно разработать программное 
обеспечение для оценки относительного 
времени попадания звёздного неба в поле 
зрения оптического блока звёздного коор-
динатора и по результатам таких оценок 
выбирать зоны и углы установки оптиче-
ских блоков на корпусе КА.  
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ОСОБЕННОСТИ УПРАВЛЕНИЯ ЖИВУЧЕСТЬЮ КОСМИЧЕСКИХ 
АППАРАТОВ МОНИТОРИНГА ЗЕМЛИ  

 
 2012  Р. Н. Ахметов, В. П. Макаров, А. В. Соллогуб 

 
Государственный научно-производственный ракетно-космический  

центр «ЦСКБ-Прогресс», г. Самара 
 

Приводится постановка задачи управления живучестью космических аппаратов мониторинга Зем-
ли в аномальных ситуациях. Определяются свойства, характеризующие живучесть, и рассматриваются 
принципы построения системы управления живучестью.  

 
Космический аппарат, мониторинг Земли, целевые показатели эффективности, аномальные си-

туации, живучесть,  точки сингулярности и бифуркации. 
 

Введение 
 
Цель функционирования современ-

ных автоматических космических аппара-
тов мониторинга Земли (КА МЗ) состоит в 
выполнении на интервале активного 
функционирования (Таф) множества це-
левых задач с заданными целевыми пока-
зателями эффективности (ЦПЭ). Для это-
го КА МЗ оснащаются совокупностью 
бортовых систем (БС), каждая из которых 
реализует требуемую последовательность 
управлений, отвечающих выбранной 
стратегии управления для выполнения 
ЦПЭ. 

Достижению заданных ЦПЭ препят-
ствуют различные внешние и внутренние 
возмущающие факторы. Наиболее суще-
ственными из внешних факторов, особен-
но при длительном (Таф ≥5лет) полёте 
вблизи естественных радиационных поя-
сов Земли (ЕРПЗ), являются воздействия 
тяжёлых заряженных частиц (ТЗЧ) и вы-
сокоэнергетических протонов (ВЭП) 
внешних излучений (космических, сол-
нечных, ЕРПЗ) с эффектом накопления. 
Это ускоряет деградацию комплектующих 
электро-радиоэлементов для бортовых 
систем, вызывая их сбои и отказы, изме-
нение текущего технического состояния  
относительно их исходного (штатного) 
состояния, что проявляется в виде не-
штатных или аномальных ситуаций (АС) 
на борту КА [1, 2, 3]. 

В момент возникновения АС (TАС) 
нарушается не только регулярный (эво-
люционный) характер процесса функцио-
нирования КА МЗ, но и скачкообразно 
изменяются цели и задачи, которые долж-
ны решаться на борту в последующие мо-
менты времени. Главной становится зада-
ча оперативной нейтрализация АС с вос-
становлением целевых функций КА МЗ.  

Решение такой задачи представляет 
собой сложную научно-техническую про-
блему, связанную с выбором приемлемых 
путей обеспечения длительного полёта 
КА МЗ с заданными ЦПЭ в изменяющих-
ся условиях, в том числе при отказах БС. 

 
Подход к выбору  

способа решения проблемы 
В естественных системах разруше-

ние сложившихся структур в точках би-
фуркации сопровождается в последую-
щем процессами самоорганизации. В ис-
кусственных системах, как например в 
автоматических КА МЗ, для выхода из 
точек бифуркации необходимо преду-
сматривать элементы «встроенной само-
организации» как основы механизма их 
«адаптивно-компенсаторной регенера-
ции». 

Общие подходы к решению подоб-
ных проблем и повышению эффективно-
сти функционирования КА МЗ при отка-
зах БС можно представить в виде схемы 
на рис. 1. Это подходы сформированы на 
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основе системных свойств: надёжности, 
отказоустойчивости и живучести. Их от-
дельные фрагменты отработаны в практи-
ке создания сложных технических систем 
(СТС) широкой номенклатуры и назначе-
ния (от информационно-вычислительных 
систем до электростанций и подводных 
лодок) [2,3,6,7]. Из анализа этих способов 
можно заключить следующее. 

Для невосстанавливаемых систем 
отказоустойчивость и живучесть обеспе-

чиваются за счёт свойства надёжности, 
включающего в себя безотказность, ре-
монтопригодность, долговечность и со-
храняемость.    

Для восстанавливаемых систем  
отказоустойчивость и живучесть опира-
ются на свойства ремонтопригодности и  
восстанавливаемости за счёт избыточно-
сти ресурсов аппаратно-программных 
средств. 

 
 

Надежность 
БС  

Отказо-
устойчивость 

БС  

Живучесть 
БС 

Невосстанав-
ливаемых  
систем 

Восстанав-
ливаемых сис-

тем 

Ремонто-
пригодность 

Восстановление: 
Ст, Ф, Ц за  
Тв≤ Тд

то 

Восстановление:  
Ст, Ф, Ц  за 
Тв≤ Тд

тп 

Восстановление: 
Ф, Ц* за 
Тв<< Тд

аф 

В  о  с  с  т  а  н  а  в  л  и  в  а  е  м  о  с  т  ь 

Структурная: 
горячий и 

полунагруженный 
резерв 

Структурная: 
холодный, горячий, 
полунагруженный 

резерв 

Структурная: 
полунагруженный 
и холодный резерв. 
Функциональная: 

 с изменением  Ст,  
поведения, Ц* И  з  б  ы  т  о  ч  н  о  с  т  ь 

Техническое  
обслуживание, ре-

монт 

Безотказность 

Долговечность 

Сохраняемость 

Рис. 1. Модель обеспечения эффективного функционирования КА МЗ с заданными ЦПЭ на основе 
свойств надёжности, отказоустойчивости и живучести бортовых систем.  

Ст, Ф, Ц – соответственно структура, функции, целевые показатели (Ц*- допускаемые ЭТД при от-
казах БС); Тв, Тдто, Тдтп, Тдаф – длительности восстановления, допустимые для технологических опе-

раций, процесса и заданного Таф, где Тдто<<Тдтп<<Тдаф 

Способы обеспечения 
эффективного функ-
ционирования КА МЗ   
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Первый подход к решению пробле-
мы базируется на свойстве надёжности, 
которая в соответствии с ГОСТ 34.003-90 
[5] представляет собой способность СТС 
выполнять требуемые функции в течение 
определённого промежутка времени в 
нормированных условиях эксплуатации. 
Она опирается, в свою очередь, на безот-
казность структурных элементов СТС.  

Такой подход достаточно полно изу-
чен в теории надёжности и исследован на 
практике. Тем не менее высокий уровень 
надёжности систем не гарантирует её вы-
сокую живучесть. Кроме того, на практи-
ке определённые трудности возникают 
также и с выбором электро-радиоизделий 
(ЭРИ) при построении надёжной бортовой 
аппаратуры систем [1,2]. 

Различие между надёжностью, отка-
зоустойчивостью и живучестью СТС вы-
текает из определения надёжности как 
способности выполнять требуемые функ-
ции в заданных режимах и условиях при-
менения [4,6]. Следовательно, когда воз-
никают условия (аномальные ситуации), 
не предусмотренные эксплуатационно-
технической документацией (ЭТД), и ко-
гда для сохранения работоспособности 
системы требуется изменять взаимосвязи 
её структурных элементов, их функции и 
режимы работы, методы теории надёжно-
сти не дают желаемого результата. Одна-
ко в ряде частных случаев, когда длитель-
ность восстановления Тв отказавшего 
структурного элемента не превышает 
времени пребывания СТС в состоянии от-
каза (Тд

то), допустимого по условиям со-
хранения параметров текущей технологи-
ческой операции (ТО), Тв≤Тд

то, то такой 
отказ не приводит к потере работоспособ-
ности СТС и её живучести.  

При малых значениях Тд
то аналогич-

ный эффект достижим при структурном 
резервировании БА, причём в «горячем» 
режиме, так как введение в строй «холод-
ного» резерва связано с затратами време-
ни на его «разогрев», особенно значи-
тельными в электромеханических систе-
мах (типа гироскопических), что далеко 
не всегда возможно без нарушения пара-

метров выполняемой технологической 
операции и структуры системы. Примене-
ние в таких условиях функциональных 
резервов для поддержания надёжности 
(как и отказоустойчивости) СТС практи-
чески невозможно, поскольку связано с 
изменением структуры системы и её по-
ведения.  

Второй подход формируется на ос-
нове свойства отказоустойчивости БС, ко-
торое чаще всего определяется как спо-
собность системы сохранять свою работо-
способность, выполняя заданные функ-
ции, или восстанавливаться после воздей-
ствия одного или нескольких сбоев и от-
казов компонентов. Причём восстанавли-
ваться с сохранением и структуры, и 
функций, и показателей системы, что свя-
зано с подходами и технологиями, позво-
ляющими быстро реанимировать (или за-
менять) неисправный элемент, чтобы по-
нести при этом минимальные потери. От-
казоустойчивость можно измерять коэф-
фициентом: 
A=(Тмо - (Тоб + Тв ))/ Тмо , 
где A - отказоустойчивость, Тмо - время 
между отказами, Тоб - время, необходи-
мое для обнаружения (выявления) отказа 
и выбора решения по восстановлению,   
Тв - время восстановления после отказа 
или сбоя в диапазоне допустимых значе-
ний для технологического процесса без 
потери основных функций БС. 

Следовательно, в отличие от надёж-
ности, свойство отказоустойчивости до-
пускает возможность функционирования 
системы при отказах и сбоях с некоторы-
ми потерями, определяемыми временем 
простоя и восстановления структуры и 
функций [6,7]. Практическая реализация 
этого свойства также связана с использо-
ванием структурной избыточности эле-
ментов, обеспечивая восстановление 
структуры системы и показателей за вре-
мя Тв≤ Тд

тп.  
По сути, отказоустойчивость являет-

ся промежуточным свойством между на-
дёжностью и живучестью. 

Третий подход базируется на свой-
стве живучести БС. Для обеспечения это-
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го свойства пригодны все формы избы-
точности (структурная, функциональная, 
информационная, временная), поскольку 
допускается возможность изменения не 
только структуры и поведения СТС, но и 
её показателей в пределах, устанавливае-
мых ЭТД [6]. Следовательно, живучесть  
связана с необходимостью поддержания в 
заданных пределах ЦПЭ для всех режи-
мов функционирования КА МЗ при воз-
никновении ситуаций, не предусмотрен-
ных условиями нормальной эксплуатации. 

 
Свойства живучести КА МЗ 
 

В ГОСТ [5,6] регламентируются ос-
новные свойства, характеризующие на-
дёжность, но частные свойства, опреде-
ляющие живучесть сложных технических 
систем (СТС), отсутствуют.  

В этой связи, исходя из особенно-
стей функционирования КА МЗ при появ-
лении АС и поддержания в заданных пре-
делах ЦПЭ, возникают задачи: выделить 
основные свойства, определяющие живу-
честь КА МЗ, предложить единичные и 
комплексные показатели живучести, раз-
работать критерии и области живучести 
КА, а также принципы построения борто-
вой системы управления живучестью КА 
(СУЖ КА) в аномальных ситуациях.  

По результатам исследований раз-
личных КА выявлены основные компо-
ненты комплексного свойства живучести, 
в сравнении со свойствами надёжности, 
проведена их декомпозиция и получены 
принципы их реализации, представленные 
на рис. 2 - 6 .  

 
 

 
 

 

Безопасность функционирования 
КА при АС 

Формирование безопас-
ного состояния БС (БзС) 

состояния БС 

Перевод БС в безо-
пасное состояние  

- контроль текущего 
состояния БС 
- оперативное  
выявление АС 
- диагностика   
причины АС 

- выбор модели БзС 
для БС КА 
- выбор модели 
перевода БС в БзС 
- выбор модели 
работы КА в БзС 

- формирование 
циклограммы перевода и 
работы БС в БзС 
- оперативное исполнение 
циклограммы управления 

Рис. 3. Декомпозиция свойства безопасности функционирования КА при АС 

Оперативность реакции 
на АС 

(по Бьесиоту) 

Основные свойства надежности и живу-
чести КА МЗ как СТС 

Надежность КА МЗ Живучесть КА МЗ 

- безотказность 
- ремонтопригодность 
- долговечность 
- сохраняемость  

- безопасность функционирования  
- приспособляемость к условиям АС с 
регенерацией функций БС 
- возобновляемость функциональной 
готовности КА к МЗ  

Рис. 2. Свойства, определяющие надёжность и живучесть КА 
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• Оперативная нейтрализация  АС  на основе  элемен-
тов  самоорганизации 

• Адаптивно-компенсаторная регенерация функций БС 
на основе встроенной избыточности ресурсов  и интеллек-
туализации процессов управления 

• Восстановление  целевых функций  КА ДЗЗ  на ос-
нове нейтрализации АС и регенерации функций БС 

•  Сохранение целостности информации управления 
при АС на основе  формирования контрольных точек 

• Иерархическое управления живучестью КА на осно-
ве адаптации, исходя из наличных ресурсов БС  

Ошибки БПО                       Ошибки управления КА 

д 
е 
г 
р 
а 
д 
а 
ц 
и 
я 

ИС 
ОЭП 
ФЭП 

с 
б 
о 
и 
 
о 
т 
к 
а 
з 
ы 
 
БА 

П о т о к и     В ЭП    Т З Ч   Г КП    С КП    Е Р П З  

Рис. 6. Основные дестабилизирующие факторы и принципы  
нейтрализации их воздействия   

Возобновляемость функциональной готовности КА к МЗ  

Анализ состояния БС после 
нейтрализации АС 

Формирование моделей целе-
вых режимов КА 

Построение модели управления по-
лётом КА на заданном интервале 

ΔТз ∈  Таф 
 - оценка функциональных 

возможностей БС 
- формирование 
моделей штатных 
функций БС 

- выбор моделей 
поведения БС в 
целевых режимах КА 
- выбор моделей 
реализации целевых 
функций КА 

- выбор модели НБО 
- построение по НБО программы 
полёта КА 
- формирование циклограммы 
управления БС в полёте КА на 
ΔТз ∈  Таф 

Рис. 5. Декомпозиция свойства возобновляемости функциональной готовности КА 
к мониторингу Земли 

Приспособляемость КА к условиям АС с регенерацией 
функций БС 

Анализ текущего со-
стояния ресурсов БС 

Формирование компенса-
торной структуры БС из на-

личных ресурсов 

Управление сборкой  
адаптивно - компенсаторной 

структуры БС  
- контроль расходова-
ния резервов БС 
- оценка текущего   
состояния ресурсов БС 

- выбор модели компенсатор-
ной структуры БС  
- выбор модели адаптации ре-
сурсов в структуре БС 
- выбор моделей рабочих ре-
жимов БС в задачах КА  

- формирование в БКУ 
циклограммы ввода ресурсов БС 
- реализация циклограммы 
управления ресурсами БС 
- уточнение функций БС в зада-
чах КА 

Рис. 4. Декомпозиция свойства приспособляемости КА к условиям АС 
 с регенерацией функций БС 
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Показатели и критерии живучести  
при построении СУЖ КА 

 
Рассмотрим основные аспекты 

свойств живучести КА МЗ и их место при 
поддержании функциональной готовности 
КА к МЗ и реализации соответствующей 
системы управления живучестью (СУЖ 
КА). 

Функциональная готовность КА к 
МЗ определяется как потенциальная воз-
можность целевого функционирования 
КА и задаётся в виде временного интерва-
ла Таф, потенциально пригодного для ор-
ганизации процесса мониторинга, то есть 
в течение этого периода соблюдаются ус-
ловия освещённости земной поверхности 
и бортовые системы КА находятся в рабо-
тоспособном состоянии. Значение Таф 
можно вычислить как результат наложе-
ния этих двух процессов [2,4]. 

В общем случае функциональная го-
товность определяется коэффициентом 
готовности Кг, максимальное значение 
которого характеризует наивысшую (ис-
ходную) работоспособность БС.   

При возникновении АС работоспо-
собность БС нарушается  вследствие отка-
за компонентов. Поэтому, наряду с зада-
чей регенерации утраченных функций БС 
возникает задача реанимации функцио-
нальной готовности КА к МЗ на уровне, 
близком к исходному (с допустимой де-
градацией ЦПЭ).  

Что касается улучшения показателей 
по разрешающей способности получае-
мых снимков, то здесь важным фактором 
является реализация полётной калибров-
ки бортовых систем, влияющих на каче-
ство целевой информации [2].  

Безразмерный модифицированный 
показатель Бьесиота, отражающий спо-
собность системы реагировать на АС с 
целью нейтрализации её последствий, оп-
ределяется выражениями [2]: 

 

 

,         
или     

, 
 
где Сpear – показатель, определяющий ско-
рость реагирования системы на АС;   
Сугр - показатель, определяющий скорость 
распространения угрозы внутри системы;  

 - время жизни скрытого состояния 
АС;  - допустимое время развития АС.  

Отношение c.c

доп

t 1
t

=  можно исполь-

зовать в качестве классификатора. Это по-
зволяет выделить две области реагирова-
ния на АС: область, в которой развитие 
АС может быть локализовано бортовыми 
средствами СУЖ КА, и область tcc>tдоп ка-
тастрофического развития АС. На рис. 7 
приведены области возможного развития 
АС.   

 
При доп с.сt t t 0∆ = − →  показатель 

ß2→∞. Следовательно, с позиции адап-
тивности выхода из АС точка =1 является 
сингулярной. 

Важно отметить, что для распозна-
вания и принятия решения по локализа-
ции АС требуется дополнительное время  
Δtлок (рис.8).    

Область обеспечения 
живучести КА борто-
выми средствами 

1 
 

Область 
катастрофического 

развития АС 

1 
Рис. 7. Области обеспечения живучести 

    β2 
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Тогда показатель Бьесиота для трёх 
временных факторов (β3) принимает вид 

. 
 
Области живучести для этого случая при-
ведены на рис. 9. При этом сингулярная 

точка соответствует величине доп

лок

t
1

t
−

∆
 на 

оси абсцисс. 
Для исключения возможности попа-

дания системы в область катастрофиче-
ского развития АС, характеризующейся 
большой степенью неопределённости с 
появлением каскада бифуркаций, в СУЖ 
необходимо предусматривать переход к 
заранее подготовленным устойчивым со-
стояниям КА, в которых не допускается 
нежелательное развитие АС.  

 

 
 

 
 

Бортовые методы 
обеспечения жи-
вучести 

1 
 

     tcc>(1-δ)⋅tдоп 

Область 
ОДП, НП 

НП 

1-δ 1 δ 

ОДП 

Точка 
сингулярности Точка бифуркации 

 

Рис. 10. Области режимов СУЖ 

β2 
     tcc<(1-δ)⋅tдоп 

Область  
катастрофического 

развития АС 

  

 

β3 

1 

Область  
локализации АС     
средствами БКУ 

доп cc

лок лок

t t3 1
t t

β≥ ≥ +
∆ ∆

∆tлок 

tдоп tcc 0 

Рис. 8. Три временных параметра АС 

Рис. 9. Области живучести КА 
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В качестве таких состояний можно 
рассматривать режимы ориентированного 
дежурного полёта (ОДП) и неориентиро-
ванного полёта (НП). Переход в эти ре-
жимы должен соответствовать не точке 
сингулярности, а предшествующей ей 
точке бифуркации, отстоящей на величи-
ну δ, как показано на рис.10. 

Режимы ОДП и НП КА МЗ реали-
зуются как с использованием бортовых 
алгоритмов «встроенной самоорганиза-
ции», так и с привлечением наземного 
комплекса управления (НКУ).  

Критерии автономности для низко-
орбитальных КА МЗ детально описаны в 
[7]. Информация, необходимая для под-
держания функциональной готовности КА 
МЗ, может нарушаться из-за аппаратных 
сбоев, отказов и программных ошибок. 
Исключение влияния их последствий реа-
лизуется на основе принципа целостности 
информации, для чего в бортовой базе 
знаний СУЖ предусматривается набор 
решающих правил, с помощью которых 
проводится восстановление на регистрах 
вычислительных устройств «правильной 
информации». Это фиксированный набор 
данных, либо заранее подготовленный и 
хранящийся в базе знаний, либо опера-
тивно формируемый в реальном масштабе 
времени в ходе управления КА. Восста-
новление целостности информации осу-
ществляется путём «отката» процесса не в 
его начало, а в последнее из запомненных 
«правильных состояний».  

В случае реализации режимов ОДП 
и НП обычно предусматривается возмож-

ность дистанционной коррекции бортовой 
базы данных, аналогично приведённой в 
[2]. 

На рис. 11 представлена совокуп-
ность  принципов диагностики АС, крите-
рии и схемы взаимодействия компонентов 
СУЖ КА с внешними контурами управ-
ления полётом (орбитальным и назем-
ным), полученная исходя из оперативного 
выявления АС и её парирования с восста-
новлением штатного функционирования 
КА МЗ [8].  

 
Заключение 

Процесс обеспечения способности 
КА МЗ эффективно функционировать на 
длительных этапах полёта накладывает 
особые требования по оперативному 
управлению живучестью бортовых систем 
в аномальных ситуациях, из которых оп-
ределяются подходы, принципы и методы 
их реализации.   

На основе предложенного подхода 
сформированы основные свойства, харак-
теризующие живучесть КА МЗ при нару-
шении штатных условий полёта. 

Принципы управления техническим 
состоянием БС в обеспечение живучести 
КА разработаны исходя из оперативной 
нейтрализации последствий АС с регене-
рацией основных функций БС. 

Методы восстановления штатного 
функционирования КА МЗ после воздей-
ствия АС реализуются с учётом допусти-
мой (по ЭТД) деградации целевых показа-
телей. 

 



 

 

  

Внешний орбитальный контур обеспечения живучести   
Искусственная среда :   
созвездия КА,  GPS ,   Глонасс, С - Р   

Естественная среда :   
Земля, Солнце, Звезды   

Внешний наземный контур обеспечения живучести   
НСК   

-   обработка снимков,   
-   выработка рекомендаций по :     
  коррекции параметров ЦА, СУО,    
  геометрической калибровки БА,    
-   выдача ИД для НКУ   

НКУ   
-   анализ ТМИ с учетом БНО,   
-   принятие решения по управлению     
  полетом КА ,   
-   коррекция РП после парирования АС   

Наземный комплекс имитационной модели   
полета КА генерального конструктора    
-   выработка рекомендаций по управлению КА,   
-   отработка бортовой БЗ: БД по АС с правилами их  
нейтрализации    
-   отработка БПО по бортовой БЗ с моделями БС   

-   ВЭП, ТЗЧ(   ГКЛ, СКЛ,   ЕРПЗ   )   
-   Деградация и отказы БА   

-   Показатели сбое - отказоустойчивости РЭА   
-   Параметрическая чувствительность ИС   
-   Критерии стойкости ИС   

-   Выбор ИС   
-   Методы: конструкционные, схемо - 
технические, системотехнические   

-   СУЖ КА ДЗЗ   
-   Резервирование  структурных контуров   
-   Структурная оптимизация  БС под задачи ДЗЗ   
-   Принцип Бьесиота   
-   Выбор типов резервирования для БС   
-   Структуризация БПО, режимов работы КА   
-   Структуризация реагирования на АС: ОДП,    
  НП   

-   Избыточность: функциональная   
-   Принцип Бьесиота    
-   ЦПЭ Критерии ЦПЭ   
-   Диаграмма Босселя   
-   Паттерны типовых режимов   
-   Паттерн управления в АС   
-   Геометрическая калибровка БС   
-   Дистанционная корректируемость    
  функционирования БС (ПРОЗУ)   

-   Встроенные  СУЖ БС КА   
-   Резервирование: дублирование,    
    троирование,   мажорирование   
-   Принцип Бьесиота 

 

  
-   Сохранение структуры и функций БС   
-   Критерий Вальда   
-   Фильтр Калмана   

-   Избыточность: информационная   
-   Восстановление целостности информации   
-   Контрольные точки (КТ) встроенные и    
  оперативные   
-   Откат в КТ  с восстановлением «правильной»    
  информации   
-   Геометрическая калибровка взаимосвязей БС   
-   Дистанционная корректируемость    
   информации (ПРОЗУ)   
-   ИОК, ПрТМИ, ТМИ   

Ж И В У Ч Е С Т Ь   
(принципы, методы,  

показатели, критерии)   

Функцио -   
нальная   

Информа - 
ционная   

Структурная   «Встроенная»   

От   
внешних и  
внутренних  
возмущений   

Рис. 11. Схема диагностики АС и взаимодействия компонентов распределённой системы управления живучестью КА 
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Рассмотрены вопросы реализации полётной калибровки бесплатформенной инерциальной систе-

мы ориентации в части оценки взаимного положения осей измерителя угловой скорости и астроизмери-
тельного базиса системы управления ориентацией, а также вопросы определения и учёта погрешностей 
измерителя угловой скорости. Предложен алгоритм полётной геометрической и параметрической калиб-
ровки этого измерителя. 
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ное положение осей, астроизмерительный базис, бортовая аппаратура, система управления ориента-
цией. 

 
 

Введение 
 
При управлении автоматическими 

космическими аппаратами мониторинга 
Земли (КА МЗ) одной из центральных яв-
ляется задача определения углового по-
ложения в пространстве (ориентации) 
осей КА МЗ в обеспечение требуемой вы-
сокой точности наведения целевой аппа-
ратуры (ЦА) на наблюдаемые наземные 
объекты. На многих современных КА эта 
задача решается бесплатформенной инер-
циальной системой ориентации (БИСО). 
Принцип работы БИСО заключается в 
формировании данных об угловом поло-
жении КА по информации измерителя уг-
ловой скорости (ИУС) об абсолютной уг-
ловой скорости КА и периодической её 
коррекции по информации от астродатчи-
ков (АД). Погрешности измерений, кото-
рые даёт бортовая аппаратура (БА), со-
ставляют единицы угловых секунд, а по-
грешности ориентации КА МЗ – на поря-
док хуже вследствие рассогласования 
осей БА в полёте и её систематических 
составляющих погрешностей. Это обу-
словлено как погрешностями изготовле-
ния конструкции КА и взаимной установ-
ки БА (угловые минуты), так и эксплуата-
ционными условиями на участке выведе-
ния КА (удары и вибронагрузки от раке-

ты) и периодическими (витковыми) изме-
нениями температурных градиентов в по-
лёте. Поэтому повышение точности ори-
ентации КА связывается не только с соз-
данием более совершенных его конструк-
ций, но и с разработкой способов (прямых 
и алгоритмических) определения в полёте 
текущего взаимного положения осей БА, 
систематических составляющих погреш-
ностей и их учёта в процессе управления. 

Наиболее известные подходы к ре-
шению задачи калибровки базируются на 
проведении серии плоских калибровоч-
ных разворотов КА по каждому каналу на 
углы от 180° до 360°, получении измере-
ний угловой скорости по информации 
ИУС и АД, оценивании их невязок с по-
следующим вычислением погрешностей 
[1]. Их общим недостатком является 
большая длительность процесса, что не 
только снижает производительность КА, 
но и обуславливает зависимость результа-
тов калибровки от температурной неста-
бильности конструкции КА. 

В настоящей работе предлагается 
алгоритм полётной геометрической и па-
раметрической калибровки центрального 
элемента современных БИСО - измерите-
ля угловой скорости, отличающийся ма-
лой длительностью процесса калибровки, 
достигаемой вследствие уменьшения не-
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обходимых углов поворотов (до ±20 гра-
дусов), что, в свою очередь, также позво-

ляет совмещать калибровку с целевой ра-
ботой КА. 

 
Рис. 1. Структурная схема БИСО 

 
Общая схема бесплатформенной  

системы ориентации 
 
Вариант структурной схемы БИСО 

КА типа «Ресурс-ДК» представлен  на 
рис. 1. 

АД обеспечивает прецизионное оп-
ределение положения осей OXYZ своей 
приборной системы координат (ПСКАД) в 
инерциальной системе координат (ИСК), 
которая физически реализуется бортовым 
каталогом звёзд (прямое восхождение и 
склонение звёзд) на эпоху . Внутренняя 
система координат АД (ВнСКАД) опреде-
ляется положением плоскости фотопри-
ёмника изображений звёзд. Угловые рас-
стояния между направлениями на центры 
зафиксированных изображений звёзд 
сравниваются с углами между направле-
ниями на звёзды по бортовому каталогу, 
что приводит к их опознаванию (с по-
грешностью около 1 угл. с). В результате 
становится известным кватернион  ориен-
тации осей ВнСКАД относительно ИСК. 
Приборная система координат АД фикси-
руется посадочной площадкой прибора. 

ИУС предназначен для измерения 
абсолютной угловой скорости КА при его 
угловых движениях. Конструктивно ИУС 
представляет собой моноблок, жёстко за-
креплённый на корпусе КА и включаю-
щий в себя три и более чувствительных 
элемента (ЧЭ) - одноосных измерителей 

угловой скорости. Наиболее простым яв-
ляется ИУС с тремя ЧЭ, оси чувствитель-
ности которых ортогональны и совпадают 
с осями приборной системы координат 
(ПСК) ИУС. 

Алгоритм съёма информации с АД 
обеспечивает получение данных от АД в 
соответствии с протоколом информаци-
онного обмена. 

Алгоритм съёма информации с ИУС 
обеспечивает получение данных (угловой 
скорости) от ИУС в соответствии с прото-
колом информационного обмена и про-
ецирование её на оси связанной системы 
координат (ССК) КА. 

Алгоритм определения ориентации 
астроизмерительного базиса (АИБ) - орто-
гональной системы координат, построен-
ной по информации «виртуального» АД 
[2], обеспечивает формирование инфор-
мации об его угловом положении в ИСК 
( АИБ

ИСКΛ ) по информации об угловом поло-

жении ПСК АД в ИСК ( АДПСК
ИСКΛ ).  

Алгоритм определения ориентации 
КА обеспечивает формирование инфор-
мации об угловом положении КА в ИСК с 
частотой работы системы определения 
ориентации. Текущее угловое положение 
КА ( tΛ ) определяется выражением: 

 
и

t t t ,−∆Λ = Λ ∆Λo                                          (1) 
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где tΛ  и t t−∆Λ  - кватернионы углового по-
ложения КА на момент окончания теку-
щего и предыдущего периода работы сис-
темы; 

и∆Λ  - приращение кватерниона, опреде-
ляющее изменение углового положения 
КА за текущий период работы систе-
мы t∆ , по измерениям ИУС.  

Приращение кватерниона ( и∆Λ ) оп-
ределяется по информации о проекциях 
средней за период работы системы абсо-
лютной угловой скорости вращения:  

t
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∆ = , 
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где 0λ∆ , 1λ∆ , 2λ∆ , 3λ∆  - элементы кватер-
ниона ∆Λ ; 

xω , yω , zω  - проекции вектора сред-
ней за период работы системы угловой 
скорости на оси ПСК ИУС. 

Для расчёта кватерниона (1), опре-
деляющего текущее угловое положение 
КА, необходимо знание его начального 
значения.  

Начальному значению кватерниона 
t t−∆Λ  присваивается значение кватерниона 

ориентации ( АИБ
ИСКΛ ), полученное алгорит-

мом построения астроизмерительного ба-
зиса по информации с астродатчиков. 

Следует отметить, что АД опреде-
ляют ориентацию своих приборных осей 
относительно ИСК непосредственно, а 
ИУС – косвенно, путём интегрирования 
измеряемых значений угловых скоростей. 
При астрокоррекции в качестве эталонных 
значений углового положения КА исполь-
зуются данные с АИБ.  

Наибольшие точности определения 
положения КА могут достигаться при ис-
пользовании информации, получаемой с 
двух синхронно работающих АД, уста-
новленных на КА под разными углами. 
Но временной диапазон, при котором 
возможна синхронная работа двух АД, 

ограничен из-за засветки их небесными 
телами – Солнцем, Луной, Землёй. При-
чём в процессе полёта КА число участков, 
на которых возможна синхронная работа с 
двумя АД, значительно меньше числа 
участков, на которых возможна работа с 
одним из АД. В этой связи возникла идея 
построения и использования «виртуально-
го» АД (его математической модели), с 
помощью которого обеспечивается полу-
чение точности ориентации КА, близкой к 
точности, достигаемой при двух синхрон-
но работающих АД, по аналогии с [2]. В 
этом случае, определив невязки между 
показаниями реальных и «виртуального» 
АД, можно осуществлять управление КА 
по измерениям одного АД, корректируя 
их с учётом невязок.  

 
Повышение точности ориентации КА 
на основе полётной калибровки БА 
Приращение ( и∆Λ ) кватерниона, 

определяющего ориентацию КА по выра-
жениям (2), вычисляется с использовани-
ем данных измерений угловой скорости 
КА прибором ИУС. Поскольку эти дан-
ные включают в себя инструментальные 
ошибки ИУС и погрешности его установ-
ки, то погрешность определения кватер-
ниона tΛ  возрастает со временем. Для 
устранения ошибок определения углового 
положения КА проводится коррекция ква-
терниона tΛ  с использованием информа-
ции, формируемой алгоритмом построе-
ния астроизмерительного базиса по изме-
рениям астродатчиков. 

Коррекция кватерниона tΛ  прово-
дится каждый раз при наличии информа-
ции с астродатчиков (режим «коррек-
ция»). При этом информация с АД посту-
пает в систему управления с максималь-
ной частотой 4 Гц, если в их полях «зре-
ния» отсутствуют Солнце, Луна или Зем-
ля. При нахождении в полях «зрения» АД 
Солнца, Луны или Земли информация об 
астроизмерениях не поступает и кватер-
нион ( tΛ ), определяющий ориентацию 
КА, не корректируется, а система управ-
ления работает в режиме «память», то 
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есть кватернион, определяющий ориента-
цию КА, формируется только по инфор-
мации с измерителя угловой скорости.  

Коррекция кватерниона tΛ  произво-
дится в соответствии с выражением: 

' кор
t t ,°Λ = Λ ∆Λ                                               (3) 

где 
кор кор кор

0 i( , ),λ λ∆Λ  
кор кор 2
0 i i1 ( ) ,λ λ∆ = − ∆∑  
кор
i im ,i 1,3,λ λ∆ = ⋅ ∆ =  

m - коэффициент фильтрации (m < 1), 
A

t t, ,∆Λ = Λ °Λ  
A АИБ
t ИСК ,Λ = Λ  
'
tΛ  - кватернион откорректированного те-

кущего углового положения КА. 
В настоящее время разработаны ал-

горитмы калибровки, совмещающие в се-
бе геометрическую и параметрическую 
калибровку. Под геометрической калиб-
ровкой ИУС понимается определение по-
грешности углового положения осей чув-
ствительности ИУС относительно астро-
измерительного базиса. 

Под параметрической калибровкой 
ИУС понимается определение компонен-
тов погрешности измерений ИУС, а имен-
но: 

- погрешностей масштабных коэф-
фициентов; 

- погрешностей постоянных состав-
ляющих ошибки измерения угловой ско-
рости. 

Схема взаимного положения систем 
координат (и соответствующие кватер-
нионы), используемых в БИСО, отра-
жающих связь КА (ССК), целевой аппара-
туры (ВСК – визирная система коорди-
нат), АИБ, ИУС и их компонентов (ВОГ – 
волоконно-оптический гироскоп) с ИСК, 
приведена на рис. 2. 

Погрешность взаимного положения 
АИБ и ССК ( ) обусловлена погреш-
ностями: 

- установки АД (  ); 
- установки фотоприёмника АД 

( ); 
- измерений АД ( ); 

- установки ИУС ( ); 
- установки ВОГ ИУС ( ); 
- измерений ИУС ( ). 

 
Рис. 2. Взаимное положение систем координат, 

используемых в БИСО 

Описание алгоритма калибровки ИУС 
Задачей процесса калибровки ИУС 

является определение (рис. 3):  
- погрешностей углового положения 

одноосных измерителей ИУС относитель-
но астроизмерительного базиса ( , , 
i=1,2,3); 

- погрешностей масштабных коэф-
фициентов одноосных измерителей ИУС 
( , i=1,2,3); 

- погрешностей постоянных состав-
ляющих ошибок измерения одноосных 
измерителей ИУС ( , i=1,2,3).  

 
Рис. 3. Положение осей чувствительности 

(ОЧ) ИУС в ССК 
На рис. 3  - углы между измери-

тельными осями одноосных измерителей 
и их проекциями на плоскость сск сскZ X , 
которые отсчитываются от проекций в 
сторону сскY+ ; 

 углы между проекциями измери-
тельных осей одноосных измерителей на 
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плоскость сск сскZ X  и осью сскZ , которые 
отсчитываются от оси + сскZ  в сторону 

сскX+ . 
Для выполнения калибровки ИУС 

КА выбираются четыре участка (l=1,2,3,4) 
длительностью T каждый, где произво-
дятся вращения КА со скоростями: 
ωX,Y,Z=0; ωX≠0, ωY,Z=0; ωY≠0, ωX,Z=0; ωZ≠0, 
ωX,Y=0.  

На момент начала и окончания каж-
дого участка запоминается информация с 
ИУС и АД: 

- Hlt  ( klt ) - время привязки инфор-
мации на момент начала (окончания) уча-
стка; 

- Hl
АИБΛ  ( kl

АИБΛ ) - кватернион ориента-
ции АИБ в ИСК ( АИБ

ИСКΛ )на момент начала 
(окончания) участка; 

- ОЧ _нl
ИУСIω  ( ОЧ _ kl

ИУСIω ) - интегралы про-
екций абсолютной угловой скорости вра-
щения КА на оси чувствительности ИУС 
на момент начала (окончания) участка. 

По завершении работы КА на всех 
четырёх участках (l = 1,2,3,4) с учётом 
трёх осей чувствительности (ОЧ) ИУС (i = 
1,2,3) формируется система 12 алгебраи-
ческих уравнений с 12 неизвестными для 
определения погрешностей масштабных 
коэффициентов ( ), уходов ( ) и 
углового положения осей ИУС относи-
тельно базовых осей АД ( , ,):  

 ωAД
il + + ωAД

(i+1)l sin( ) –  

– ωAД
(i+2)l sin( )= ωAД

il – ωиусil ,  

где  - «уход» ИУС по оси i; ωAД
il, 

ωAД
(i+1)l, ωAД

(i+2)l - проекции вектора угло-
вой скорости КА на l-м участке, опреде-
лённого по измерениям АД ( Hl

АИБΛ , kl
АИБΛ ); 

ωиус
il - проекции того же вектора, опреде-

лённого по измерениям ИУС 
( ОЧ _нl

ИУСIω , ОЧ _ kl
ИУСIω ).  

Решение системы не представляет 
больших трудностей, так как матрица сис-
темы является разреженной. Например, 
параметр  может быть вычислен по 

окончании самого первого участка, для 
которого ωX,Y,Z = 0, так как в данном слу-
чае разность показаний по АД и ИУС обу-
словлена только уходами ИУС по осям. В 
связи с этим приходим к системе из 9 
уравнений с 9 неизвестными. 

После завершения расчётов полу-
ченные результаты калибровки передают-
ся в ИУС для использования при форми-
ровании выходной информации.  

Алгоритм проведения калибровки 
ИУС представлен на рис. 4. 

В первом блоке осуществляется 
съём с ИУС измеренной информации об 
угловой скорости вращения КА ( изм

ПСКω ) и 
её проецирование на оси ССК ( иω ) с ис-
пользованием матрицы направляющих 
косинусов номинального положения осей 
ПСК ИУС в ССК ( иусПСК

ССКМ ). В случае ис-
пользования в приборе результатов ка-
либровки (αклб = 1), проецирования его 
выходной информации на оси ССК не 
проводится. 

Во втором блоке осуществляется 
вычисление за период работы алгоритма 
Δt приращения кватерниона ориентации 
КА ( и∆Λ )и расчёт текущего неоткоррек-
тированного значения кватерниона ориен-
тации КА ( tΛ ).  

В третьем блоке при наличии ин-
формации с АД ( АИБ

ИСКΛ ) определяется по-
грешность ( кор∆Λ ) кватерниона tΛ  на те-
кущем интервале Δt и выполняется его 
коррекция. 

Четвёртый блок является подготови-
тельным для калибровки ИУС. Здесь за-
поминаются исходные данные для расчёта 
результатов калибровки на момент начала 
каждого участка ( Hl

АИБΛ , ОЧ _нl
ИУСIω , Hlt , 

l 1, 4= ). 
В пятом блоке запоминаются исход-

ные данные для расчёта результатов ка-
либровки на момент окончания каждого 
участка калибровки ( kl

АИБΛ , ОЧ _ kl
ИУСIω , klt , 

l 1, 4= ). 
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Рис. 4. Алгоритм калибровки ИУС, совмещённый с острокоррекцией 
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Собственно калибровка осуществля-
ется в шестом блоке, где по накопленным 
данным на всех участках (l=1,…,4) для 
каждой оси чувствительности (i = 1,2,3) 
формируется и решается система 12 ал-
гебраических уравнений с 12 неизвестны-
ми.  

Решения полученных уравнений 
( iδα , iδβ , ikδ , ОЧ

ух iδω , i=1,2,3) передаются в 
ИУС для их использования при формиро-
вании его выходной информации. 

 
 
 
 
 
 

Результаты моделирования процесса 
калибровки ИУС 

Точность результатов калибровки 
зависит от длительности измерительных 
участков и от погрешностей выходной 
информации ИУС и АД.  

Длительности участков измерения 
выбраны равными 240 с. Погрешности 
измерений АД и ИУС, а также значения 
оцениваемых в процессе калибровки па-
раметров приведены в таблицах 1, 2, 3, 4. 
Влияние инструментальных погрешно-
стей БА выражается в увеличении по-
грешности результатов калибровки, но 
точность калибровки остаётся достаточ-
ной для определения оцениваемых вели-
чин.

 

Таблица 1. Случайная (σ ) и предельная суммарная погрешности измерения углового положения осей 
приборной системы координат АД в ИСК  

Параметр Угловая скорость, / c°  Предельная погрешность, 
угл. с 

Случайная состав-
ляющая (σ ), угл. с 

0,0 7 0,5 
0,067 9 1,0 

Направление 
оси Z   
ПСК 1,2 25 5 

0,0 41 2 
0,067 50 5 

Направление 
осей  X, Y 
ПСК 1,2 95 20 

 

Таблица 2. Погрешности измерения интегралов проекций абсолютной угловой скорости прибором ИУС 

Параметры Значение, угл. с 
Погрешность приращения интегралов проекций угловой скорости 
за любые: 
         5 с 
         10 мин. 
         20 мин. 
         40 мин. 
         24 часа 

 
 

0,6 
7,5 
15 
30 

300 
Цена младшего разряда выдаваемой информации по приращению 
интегралов 

31 10−⋅  
 
Таблица 3. Предельные значения оцениваемых параметров 

ОЧ
ухδω , °/с δα , угл.мин. δβ , угл.мин. δκ , безразмерная 

52,8 10−⋅  1,5 1,5 40,5 10−⋅  
 
Таблица 4. Погрешность результатов калибровки 

Оцениваемый параметр ОЧ
ухδω , °/с δα , угл.мин. δβ , угл.мин. δκ , 

безразмерная 
Значение параметра 52,8 10−⋅  1,5 1,5 41 10−⋅  
Ошибка оценки с учётом 
погрешностей БА 

63,96 10−⋅  0,184 0,09 51,85 10−⋅  
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В процессе штатной эксплуатации 

КА МЗ типа «Ресурс-ДК1» успешно отра-
ботан первый участок калибровки, оцени-
вающий погрешности постоянных состав-
ляющих ошибок измерения ИУС ( ОЧ

ухδω ). 
Результаты оценки постоянных состав-
ляющих ошибок измерения ИУС ( ОЧ

ухδω ) 
представлены на рис. 5. 

 

 
Рис. 5. Результаты оценки ОЧ

ухδω  изд. «Ресурс-
ДК1». N - порядковый номер участка оценки ухода 

 
Заключение 

Предложенный алгоритм проведе-
ния геометрической и параметрической 
калибровки центрального звена бескар-
данной инерциальной системы ориента-

ции - измерителя угловой скорости - по-
зволяет не только достичь необходимые 
для работы КА МЗ точности ориентации, 
но и уменьшить время проведения калиб-
ровки за счёт совмещения процесса ка-
либровки со штатной работой КА. 
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The paper presents the problems of assessing the relative position of angular accelerometer sensitivity 
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ИНТЕГРИРОВАННАЯ СИСТЕМА УПРАВЛЕНИЯ  
КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА ДИСТАНЦИОННОГО ЗОНДИРОВАНИЯ  
ЗЕМЛИ НА ОСНОВЕ МНОГОФУНКЦИОНАЛЬНОГО ИСПОЛЬЗОВАНИЯ 

БОРТОВОЙ АППАРАТУРЫ  
 

© 2012  Ю. В. Белов, С. В. Шиханов  
 

ГНПРКЦ «ЦСКБ-Прогресс», г. Самара 
 

Рассматривается перспективная интегрированная система управления космическим аппаратом 
дистанционного зондирования Земли (картографирования) на основе многофункционального использо-
вания бортовой аппаратуры в целях минимизации её массо-энергетических и стоимостных показателей. 

 
Интеграция, многофункциональность аппаратуры, информационно-измерительное устройство, 

бортовой спецкомплекс, бортовой комплекс управления. 
 

Характерной чертой развития кос-
мических систем дистанционного зонди-
рования Земли является усложнение кос-
мического аппарата (КА), что обусловле-
но всё возрастающими требованиями к 
таким основным критериям их эффектив-
ности, как качество получаемой информа-
ции, оперативность её доставки потреби-
телю и производительность. Отмеченная 
особенность приводит к возрастанию мас-
сы и энергопотребления аппаратуры зон-
дирования и бортовых обеспечивающих 
систем, а в сочетании с требованием по-
вышения их экономической эффективно-
сти - к увеличению сроков активного 
функционирования КА, запасов расхо-
дуемых ресурсов и стоимости. Особенно 
актуальна проблема минимизации массы 
при создании малых КА. 

Её решение системными средствами 
ведётся в двух направлениях. Первое ос-
новано на упрощении и улучшении мас-
со–энергетических показателей (МЭП) 
модернизируемой и новой аппаратуры за 
счёт усложнения логики управления по-
следней, реализуемой в бортовой цифро-
вой вычислительной машине. 

Примерами являются переход к соз-
данию бескарданных систем ориентации, 
в которых гироплатформа с громоздкими 
устройствами подвеса со следящими при-
водами «заменяется» интегрированием 
кинематических уравнений, а также при-

менение в последних разработках ЦСКБ 
двухстепенных гиросиловых стабилизато-
ров (гиродинов) с лучшими МЭП вместо 
более сложных конструктивно, но про-
стых в управлении «спаренных» гироско-
пов. Создаются также системы энерго-
снабжения с гибким управлением струк-
турой и режимами работы составных час-
тей с учётом их внутреннего состояния, 
энергетических и ресурсных возможно-
стей и требований со стороны бортовых 
потребителей электроэнергии к парамет-
рам и качеству питающего напряжения. 

Вторым важным направлением ми-
нимизации массо-энергетических и стои-
мостных показателей бортовой аппарату-
ры (БА) и сокращения потребных запасов 
топлива является более полная реализация 
их потенциальных возможностей за счёт 
использования в нескольких бортовых 
системах. Успешному развитию этого на-
правления в настоящее время способству-
ет тот фактор, что во многих случаях при-
боры и методы, реализующие близкие 
функции в различных бортовых и назем-
ных системах, построены на одних и тех 
же физических принципах. Например, 
прецизионные оптико-электронные при-
боры в системах автономной навигации и 
ориентации и оптико-электронные звёзд-
ные аппараты (ЗА) в бортовых спецком-
плексах (БСК) для определения угловых 
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элементов внешнего ориентирования 
(УЭВО) снимков. 

Разработанное единое информаци-
онно-измерительное устройство (ИИУ), 
предназначено для высокоточного опре-
деления угловых и линейных элементов 

внешнего ориентирования снимков, т.е. 
визирной системы координат (ВСК) и 
обеспечения ориентации последней. 
Структурная схема единого ИИУ интег-
рированного комплекса БА приведена на 
рис.1. 

 

Рис. 1. Структурная схема ИИУ единого интегрированного комплекса БА 

На рис. 1: 
Θи - приращение угла ориентации 

(УО) КА, преобразованное в ВСК; 
Θ - оценка Θи по измерениям гиро-

скопического измерителя вектора угловой 

скорости (ГИВУС) и прибора согласова-
ния осей (ПСО) [1]; 

ω  - вектор фактической абсолютной 
угловой скорости (УС) КА в проекциях на 
оси ВСК; 
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ωп ,  ϖ  - векторы программной и 
оцененной абсолютной угловой скорости 
ВСК; 

 - вектор оценок «уходов» гиро-
скопов ГИВУС в ВСК; 

RД1(2), RP1(2) - измеренные и про-
граммные координаты астроориентиров в 
осях ВСК; 

Δор=Р◦L(Δω=ω- ωп) - ошибки ориен-
тации ЦА по углу (угловой скорости); 

ΔΛ=Р◦Λ(Δϖ =ϖ  - ωп) - ошибки ста-
билизации ЦА по углу (угловой скоро-
сти); 

My, Mг, MB - формируемый в соот-
ветствии с законом управления КА, вос-
производимый гиродинами и возмущаю-
щий моменты; 

ωКА, ωГС - векторы угловой скорости 
КА в осях, связанных с КА и ГИВУС; 

εи - рассогласование вычисленного 
по измерениям ПСО и программного, оп-
ределяемого по навигационной информа-
ции (НИ), положений рабочих астроори-
ентиров: 

 
где 

 
δΛ=Λ◦L(δω=ω-ϖ ) - погрешности 

оценок УО (УС); 
Θк - сигнал коррекции для вычисле-

ния Λ - оценки L; 
L - кватернион истинного углового 

положения ЦА в инерциальной системе 
координат; 

N1
ωji - число импульсов i-гo канала j-

гo измерительного блока за 1-й такт опро-
са; 

Р - программный кватернион. 
Включение в состав бортовых 

средств высокоточного измерителя угло-
вой скорости (или приращений углов ори-
ентации) позволяет существенно снизить 
ошибки определения на борту КА угловой 
ориентации ВСК, оказывающих заметное 
влияние на точность создаваемых круп-
номасштабных цифровых карт и форми-
рования целеуказаний. Кроме того, ис-
пользование приращений углов позволяет 
на последующих этапах обработки мак-

симально приблизить растровое изобра-
жение местности к гладкой картине ре-
ального изображения. В целях реализации 
требуемых высоких точностных характе-
ристик определения (единицы угл.с) и 
обеспечения ориентации оптических осей 
ЦА, ресурса (до 10 лет), надёжности, а 
также минимизации МЭП и стоимости 
космического комплекса в целом, целесо-
образно разработку унифицированной 
системы управления вести в направлении 
создания перспективного комплекса БА 
КА, решающего одновременно задачи 
БСК и бортового комплекса управления, 
на базе ИИУ, в состав которого входят 
бортовое синхронизирующее координат-
но-временное устройство (БСКВУ), ПСО 
(функционально), конструктивно входя-
щий в состав топографического оптико-
электронного комплекса (ТОЭК), а также 
блок определения координат звёзд (БОКЗ) 
и прецизионный бесплатформенный ГИ-
ВУС типа КИНД34-О20 разработки НИИ 
прикладной механики (масса 12,5 кг), ус-
пешно прошедший лётную отработку и 
длительную штатную эксплуатацию на 
многих отечественных и зарубежных КА.  

В реальной работе на борту КА ГИ-
ВУС калибруется два раза в сутки. В про-
межутках между калибровками точность 
определения ориентации целевой аппара-
туры (ЦА) всецело зависит от сохранения 
прибором калибровочного значения нуле-
вого сигнала. По результатам лётных ис-
пытаний и штатной эксплуатации прибора 
КИНД34-020 на КА «Ямал-100» случай-
ная составляющая нулевого сигнала в 
конкретном включении сохраняет своё 
значение (0.0015-0,002°/ч) в течение не-
скольких лет [2]. 

Альтернативой ГИВУС для опреде-
ления УЭВО снимков может являться 
прибор, разрабатываемый НПП «Анта-
рес» на основе волоконно-оптического 
гироскопа, обладающий, однако, на поря-
док бо льшим значением случайной со-
ставляющей нулевого сигнала в конкрет-
ном включении в течение 24 часов (не-
корректируемый дрейф) [3], по которому 
нет опыта эксплуатации. 
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В составе ТОЭК предусматриваются 
система автоматической фокусировки 
(САФ) и ПСО. 

САФ предназначена для обеспече-
ния контроля положения и восстановле-
ния совмещения плоскостей изображения 
объективов с плоскостями фоточувстви-
тельных поверхностей оптико-электрон-
ных преобразователей системы приёма и 
преобразования информации. 

ПСО предназначен для измерения 
малых углов отклонения осей обоих объ-
ективов от их номинального положения и 
представляет собой фотоэлектрический 
коллиматор, во входной зрачок которого 
из контролируемых объективов направ-
ляются параллельные пучки лучей, созда-
ваемых точечными источниками излуче-
ния, расположенными в фокальных плос-
костях их оптических систем. 

При этом ПСО и БОКЗ в общем слу-
чае обеспечивают разновременные изме-
рения координат отдельных астроориен-
тиров, а ГИВУС обеспечивает определе-
ние разностей углов ориентации КА в ин-
тервале между измерениями, за счёт чего 
возникает избыточность информации. Это 
приводит, с одной стороны, за счёт её ста-
тистической обработки к повышению 
точности определения УЭВО, а с другой - 
к существенному снижению требований к 
БОКЗ (по чувствительности и углу зре-
ния) и ГИВУС (по постоянному «уходу») 
и, как следствие, дополнительному улуч-
шению МЭП. 

Статистическая обработка измери-
тельной информации, поступающей с 
ПСО, БОКЗ и ГИВУС, с привлечением 
НИ традиционно проводится на борту КА 
(астрокалибровка ГИВУС с использова-
нием фильтра оценивания постоянных со-
ставляющих его нулевого сигнала и по-
грешности масштабного коэффициента 
(цены импульса выходного сигнала) на 
каждом шаге поступления измерительной 
информации без её запоминания на борту 
КА) с целью оперативного получения ин-
формации об ошибках ориентации визир-
ных осей ЦА по углу и угловой скорости в 
инерциальной системе координат и ис-

пользования её в каналах управления их 
угловым движением.  

Она же может и должна использо-
ваться для оперативного определения 
УЭВО снимков на борту КА. 

Нет необходимости повторять эту 
операцию на Земле с передачей и хране-
нием полного объёма измерительной ин-
формации и ненужной загрузкой бортовой 
системы сбора служебной информации, 
высокоскоростной радиолинии и каналов 
связи наземного комплекса приёма, обра-
ботки и распространения космических 
данных. 

Целесообразность использования 
одного и того же кватерниона ориентации 
ВСК, обновляемого с частотой смены 
кадров изображения как для определения, 
так и для обеспечения её ориентации в 
пространстве, вытекает из необходимости 
(с точки зрения максимальной точности 
восстановления непрерывного сигнала из 
дискретного) обеспечить высокую «плав-
ность» (минимальную угловую скорость) 
движения источника информации.  

Высокая стабильность привязки ви-
зирных осей ЦА к осям чувствительности 
ИИУ будет достигаться при этом уста-
новкой компонентов ТОЭК, БОКЗ и ГИ-
ВУС в непосредственной близости друг 
от друга на единую платформу повышен-
ной жёсткости с низким коэффициентом 
температурных деформаций. 

Кроме того, в этом случае значи-
тельно упрощаются функции интегриро-
ванной системы управления (ИСУ) в час-
ти управления ориентацией КА, т.к. её 
роль в режиме работы ЦА сводится лишь 
к обнулению кватерниона ориентации 
ВСК с помощью системы гиродинов и не 
требуется достаточно сложная юстировка 
взаимного углового положения посадоч-
ных мест чувствительных элементов сис-
темы управления движением и ЦА. 

С помощью только ПСО задача вы-
сокоточного определения ориентации ви-
зирных осей объективов в пространстве 
может быть решена наиболее рациональ-
но, если совместить режим контроля по-
ложения осей с режимом астроконтроля 
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согласования осей. В этом случае в фо-
кальной плоскости ПСО осуществляется 
попеременная регистрация кадров изо-
бражений участка звёздного неба с помо-
щью пентагонального отражателя, разме-
щённого перед входным зрачком ПСО, и 
кадров контроля положения визирных 
осей. Призменные системы, передающие 
излучения из объективов ТОЭК в ПСО, 
перекрывают незначительную часть пло-
щади его входного зрачка, что позволяет с 
помощью пентагонального отражателя 
вести съёмку участка небесной сферы, 
расположенного в направлении, перпен-
дикулярном оси ПСО. Определение в сис-
теме координат матричного фотоприём-
ного устройства ПСО координат изобра-
жений звёзд и координат изображений то-
чечных источников излучения, располо-
женных в фокальных плоскостях объекти-
вов ТОЭК, обеспечит однозначную ин-
формацию об ориентации осей объекти-
вов в пространстве. Эта операция не будет 
являться помехой для основной работы на 
маршруте съёмки и может проводиться с 
достаточно высокой частотой обновления 
информации. Каждый период обновления 
будет включать: 

- экспозицию кадра контроля по-
ложения визирных осей объективов при 
закрытом входном зрачке пентагонально-
го отражателя; 

- регистрацию кадра звёздного неба 
при открытом входном зрачке пентаго-
нального отражателя и выключенных то-
чечных источниках излучения, располо-
женных в фокальных плоскостях объекти-
вов. 

Это ещё один пример многофунк-
ционального использования БА. 

Преимуществом такой схемы функ-
ционирования КА является также исклю-
чение режима периодической с разворо-
тами КА калибровки взаимного положе-
ния ЦА и БОКЗ в полёте, принципиально 
не обеспечивающего определения их рас-
согласования непосредственно на участке 
целевой работы. 

Проведённые синтез основных па-
раметров и аналитическая оценка точно-

сти ИИУ, удовлетворяющего критерию 
минимума , показали также реальность 
обеспечения динамико-информационной 
совместимости ИИУ, ИСУ и упругого КА 
и высоких точностей определения и обес-
печения ориентации ЦА при комплекси-
ровании ПСО, ГИВУС, БОКЗ и БСКВУ в 
едином ИИУ без использования громозд-
ких ЗА и бескарданной инерциальной 
системы на базе электростатических гиро-
скопов. 

Существует также принципиальная 
возможность (реализованная на КА «Мо-
нитор-Э») совместного (одновременного) 
управления траекторным и угловым 
(«разгрузка» силового гироскопического 
комплекта) движениями за счёт использо-
вания одних и тех же управляющих ра-
кетных двигателей малой тяги и единого 
запаса рабочего тела комплексной двига-
тельной установки, предназначенного, в 
первую очередь, для коррекции орбиты. 
Это позволит отказаться от других - элек-
тромагнитной и аэродинамической, неэф-
фективной на больших высотах, - систем 
«сброса» аккумулируемого в процессе по-
лёта кинетического момента КА. 

Таким образом, показана целесооб-
разность и возможность реализации пред-
ложенного принципа на борту перспек-
тивных КА в целях минимизации их МЭП 
и стоимостных показателей. 
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The paper presents a promising integrated system of controlling Earth remote sensing (mapping) space-
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АНАЛИЗ НЕУПРАВЛЯЕМОГО ДВИЖЕНИЯ ВЕРХНЕЙ СТУПЕНИ 
РАКЕТЫ-НОСИТЕЛЯ «СОЮЗ» ПОСЛЕ ОТДЕЛЕНИЯ ПОЛЕЗНОЙ НАГРУЗКИ 

 
© 2012  И. В. Белоконов1, А. Д. Сторож2, И. А. Тимбай1 

 
1Самарский государственный аэрокосмический университет 

имени академика С. П. Королёва (национальный исследовательский университет) 
2ФГУП ГНПРКЦ «ЦСКБ-Прогресс», г. Самара 

 
Рассматриваются два варианта неуправляемого движения верхней ступени ракеты-носителя (РН) 

«Союз» после отделения космического аппарата: движение верхней ступени после окончания работы 
реактивного сопла, создающего дополнительную силу, уводящую верхнюю ступень от космического 
аппарата, и движение верхней ступени в случае исключения из циклограммы работы РН «Союз» режима 
использования реактивного сопла. Сформированы вероятностные модели начальных условий углового 
движения. Выявлены особенности движения орбитальной ступени, проявляющиеся в сохранении опре-
делённой угловой ориентации в течение времени, достаточного для успешного решения навигационно-
связных задач при проведении кратковременных научных экспериментов на отработанной ступени РН 
«Союз». 

 
Ракета-носитель, движение относительно центра масс, гравитационный момент, аэродинами-

ческий момент, прецессия, угол атаки. 
 
При модернизации существующих и 

создании перспективных ракет-носителей 
целесообразно предусмотреть возмож-
ность дополнительного использования 
орбитальной ступени как платформы для 
проведения кратковременных научных 
экспериментов, что потребует на этапе 
проектирования целенаправленного фор-
мирования начальных условий движения 
после отделения основной полезной на-
грузки. В данной работе проводится ана-
лиз неуправляемого движения относи-
тельно центра масс верхней ступени РН 
«Союз» с целью определения возможно-
сти её использования для проведения 
кратковременных научных эксперимен-
тов. 

Рассмотрим угловое движение верх-
ней ступени РН «Союз» после отделения 
полезной нагрузки. В работе [1] в стати-
стической постановке определены сле-
дующие значения угловой скорости верх-
ней ступени в проекциях на оси связанной 
системы координат (с учётом погрешно-
стей системы управления) в момент вре-
мени, соответствующий разделению кос-
мического аппарата (КА) и верхней сту-
пени: 

,/)3,05,2( cx °±−=ω  
,/)5,20,0( cy °±=ω               (1) 
./)5,20,0( cz °±=ω  

По штатной циклограмме работы РН 
«Союз» через 0,7 с после отделения КА от 
верхней ступени открывается реактивное 
сопло, создающее дополнительную силу, 
уводящую верхнюю ступень от КА. На 
момент времени окончания работы реак-
тивного сопла в [1] получены следующие 
оценки значений проекций угловых ско-
ростей верхней ступени на оси связанной 
системы координат: 

(93 120) / ,x cω = ± °  
( 11 117) / ,y cω = − ± °            (2) 
(2 69) / .z cω = ± °  
Отклонения проекций угловых ско-

ростей от средних значений приведены в 
предположении о нормальном законе рас-
пределения соответствующих случайных 
величин, а сами отклонения вычислены 
как утроенное значение стандартного от-
клонения. 

Рассмотрим вначале движение верх-
ней ступени относительно центра масс, 
пренебрегая действием внешних сил. Бу-
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дем считать, что кинетическая энергия 
вращения верхней ступени существенно 
больше работы внешних сил, обусловлен-
ных влиянием светового давления Солн-
ца, атмосферы, гравитационного и маг-
нитного полей Земли. Будем рассматри-
вать верхнюю ступень как динамически 
симметричное твёрдое тело (моменты 
инерции относительно поперечных осей 
равны: y z nI I I= = ). Тогда его вращатель-
ное движение представляет собой регу-
лярную прецессию, при которой продоль-
ная ось тела, проходящая через центр 
масс, описывает круговой конус относи-
тельно неизменного в пространстве на-
правления вектора кинетического момен-
та 0K

r
 (угол полураствора конуса kα ). 

Движение оси симметрии вокруг вектора 
кинетического момента 0K

r
 происходит с 

постоянной угловой скоростью прецессии 
ψ& . Одновременно тело вращается с по-
стоянной угловой скоростью собственно-
го вращения ϕ&  вокруг оси симметрии 
(рис. 1). Начальное направление попереч-
ной составляющей угловой скорости 
можно считать случайной величиной, 
распределённой равномерно в интервале 
от 0 до 2 π . 

 
 

 
 

Рис. 1. Регулярная прецессия 
 

Значения угла полураствора конуса 
прецессии kα , скорости прецессии ψ&  и 
скорости собственного вращения ϕ&  опре-
деляются по формулам [2]:  
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где 2 2
0 0 0x nK K K= +  - модуль кинетиче-

ского момента; 0 0x x xK I ω= , 0 0n n nK I ω=  - 
соответственно, продольная и поперечная 
составляющие кинетического момента; 

2 2
0 0 0x xω ω ω= +  - модуль угловой скоро-

сти; 0xω , 2 2
0 0 0n y zω ω ω= +  - соответствен-

но, продольная и поперечная составляю-
щие угловой скорости. 

Проведём сравнение параметров ре-
гулярной прецессии, реализующихся по-
сле окончания работы реактивного сопла, 
с параметрами регулярной прецессии в 
случае, когда реактивное сопло не акти-
вировалось. 

Для определения статистических ха-
рактеристик распределения случайных 
величин: угла полураствора конуса пре-

цессии kα , скорости прецессии ψ& , скоро-
сти собственного вращения ϕ&  - было про-
ведено по формулам (3) статистическое 
моделирование (10000 численных экспе-
риментов) в предположении о нормаль-
ном законе распределения компонентов 
вектора угловой скорости с учётом число-
вых значений их характеристик (1) и (2). 
При этом продольный и поперечный мо-
менты инерции верхней ступени рассмат-
ривались как случайные величины с рав-
номерными законами распределения на 
предельных интервалах изменения их ве-
личин. 

На рис. 2-3 показаны эмпирические 
плотности распределения угла полурас-

твора конуса прецессии kα  после оконча-
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ния работы реактивного сопла (рис. 2) и в 
случае, когда реактивное сопло не акти-
вировалось (рис. 3). В табл. 1 приведены 
средние значения и среднеквадратические 
отклонения угла полураствора конуса 

прецессии kα , скорости прецессии ψ& , 

скорости собственного вращения ϕ& , а 

также поперечной угловой скорости nω  
после окончания работы реактивного со-
пла и в случае, когда реактивное сопло не 
активировалось. 

 
 

 
Рис. 2. Эмпирическая плотность распределения угла 

 полураствора конуса прецессии kα после окончания работы реактивного сопла 

 
 

 
Рис. 3. Эмпирическая плотность распределения угла полураствора конуса прецессии kα  в случае, когда 

реактивное сопло не активировалось 
 

Таблица 1. Статистические характеристики распределения 
 

Угол полурас-
твора конуса 
прецессии 

Скорость  
прецессии 

Скорость  
собственного 
вращения 

Поперечная  
угловая скорость 

Величина   
 

 
 Режим 

kα ,  
град 

kασ , 

град 
ψ& , 
град/с 

ψσ & , 

град/с 
ϕ& , 

град/с 
ϕσ & , 

град/с 
nω , 

град/с 
nωσ , 

град/с 
Реактивное сопло 
использовалось 64,0 16,6 44,4 22,3 77,3 33,1 40,7 22,6 

Реактивное сопло 
не активировалось 62,7 14,4 1,15 0,49 2,08 0,10 1,04 0,55 

 
Как следует из табл. 1, в обоих слу-

чаях статистические характеристики рас-
пределения угла полураствора конуса 
прецессии kα  близки, и при этом стати-
стические характеристики скорости пре-
цессии ψ& , скорости собственного враще-

ния ϕ&  и поперечной угловой скорости nω  
отличаются в десятки раз. 

Если внешние моменты ничтожно 
малы, то вектор кинетического момента 
сохраняет свою величину и направление в 
пространстве. Кинетическая энергия при 
этом также сохраняет свое значение. Од-
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нако если имеются подвижные относи-
тельно корпуса элементы конструкции 
или движущиеся массы, преобразующие 
кинетическую энергию относительного 
движения в тепло, то происходит рассеи-
вание энергии. При этом угол полурас-
твора конуса прецессии kα  изменяется. 
Вращение ступени относительно оси с 
наименьшим моментом инерции является 
неустойчивым. При этом, исходя из усло-
вий постоянства вектора кинетического 
момента, продольная угловая скорость xω  
будет уменьшаться, а поперечная nω  -
 возрастать. Увеличение угла kα  происхо-
дит в результате сближения поперечной 
оси с вектором кинетического момента. 
Движение ступени будет стремиться к ус-
тойчивому состоянию – вращению вокруг 
поперечной оси – оси с наибольшим мо-
ментом инерции ( 90kα → ° ). Предельное 
значение поперечной угловой скорости 

nkω  и величину рассеиваемой энергии 
T∆ , полагая, что движение подвижных 

элементов не вызывает существенного 
изменения моментов инерции ступени, 
можно приближённо определить по фор-
мулам [3]: 

2
2 2
0 0

x
nk x n

n

I
I

ω ω ω
 

= + 
 

, 

2
0

1 1
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x
x x

n

IT I
I

ω
 

∆ = − − 
 

. 

Получены следующие статистиче-
ские характеристики (среднее значение и 
среднеквадратическое отклонение) для 
предельного значения поперечной угло-
вой скорости nkω , когда реактивное сопло 
использовалось: 

45,0ω =nk °/c;      21,0ωσ =
nk

°/c; 
и в случае, когда реактивное сопло не ак-
тивировалось: 

1,15ω =nk °/c,      0, 49ωσ =
nk

°/c. 
Рассмотрим движение верхней сту-

пени относительно центра масс под дей-
ствием внешних сил при снижении с низ-
кой околокруговой орбиты, используемой 

для выведения КА типа «Прогресс» с мак-
симальной высотой 245 км и минималь-
ной высотой 193 км. Исследуем влияние 
гравитационного и аэродинамического 
моментов. Влияние магнитного момента 
оценивать не будем, полагая, что он не 
превосходит по величине гравитационный 
момент. 

Определим положение вектора ки-
нетического момента K

r
 относительно 

вектора скорости центра масс V
v
углом 

Vα , а положение продольной оси ступени 
- пространственным углом атаки nα  
(рис. 4). 

 

 
Рис. 4. Параметры, определяющие положение 

вектора кинетического момента  
 и продольной оси верхней ступени относительно 

вектора скорости 
 
Проведём сравнение величин грави-

тационного момента и аэродинамического 
момента, который является в рассматри-
ваемом случае опрокидывающим. Влия-
нием момента сил аэродинамической дис-
сипации будем пренебрегать. Для инерци-
онных, центровочных, аэродинамических 
параметров будем принимать их средние 
значения. В табл. 2 приведено изменение 
отношения максимального значения аэро-
динамического момента к максимальному 
значению гравитационного момента от 
высоты для двух предельных значений 
плотности атмосферы: для ночной атмо-
сферы при минимальном индексе солнеч-
ной активности и для дневной атмосферы 
при максимальном индексе солнечной ак-
тивности [4]. 
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Таблица 2. Изменение отношения максимального значения аэродинамического момента  
к максимальному значению гравитационного момента от высоты 
Высота, км 250 225 200 175 150 125 100 
Ночная атмосфера 
при минимальном 
индексе солнечной 
активности 

0,4 1,1 3,1 11,5 49,3 321 8021 

Дневная атмосфера 
при максимальном 
индексе солнечной 
активности 

2,3 3,9 7,2 16,1 46,5 319 8021 

 
Как следует из табл. 2, определяю-

щим является аэродинамический момент. 
Его влияние на движение относительно 
центра масс проявляется в следующем. 
Аэродинамический момент стремится со-
вместить продольную ось верхней ступе-
ни с направлением набегающего потока. 
Однако этому движению противодейст-
вуют гироскопические силы, вызывающие 
вынужденную прецессию вектора кинети-
ческого момента относительно вектора 
скорости центра масс. Вектор кинетиче-
ского момента отклоняется в ту сторону, 
куда направлен вектор аэродинамического 
момента. Для сравнения характера угло-
вого движения верхней ступени после 
окончания работы реактивного сопла с 
характером движения в случае исключе-
ния из циклограммы работы РН «Союз» 
режима использования реактивного сопла 
были проведены расчёты путём численно-
го интегрирования полной системы диф-
ференциальных уравнений, описывающих 
движение центра масс и движение отно-
сительно центра масс. Для геометриче-
ских, аэродинамических, инерционных, 
центровочных параметров и начальных 
значений угловых скоростей принимались 
их средние значения. Плотность воздуха 
определялась для дневной атмосферы при 
максимальном индексе солнечной актив-
ности. 

В случае, когда реактивное сопло 
использовалось, угловое движение верх-
ней ступени вследствие большой величи-
ны кинетического момента близко к регу-
лярной прецессии вплоть до момента вхо-
да в плотные слои атмосферы (H=125 км). 
На рис. 5 показана траектория продольной 
оси верхней ступени на единичной сфере 

относительно инерциальной системы ко-
ординат с началом в центре масс. В на-
чальный момент времени инерциальная 
система координат совпадает с орбиталь-
ной системой координат, а ось OX - с 
трансверсалью. Как видно (рис. 5а), на 
высоте H=200 км верхняя ступень совер-
шает регулярную прецессию (траектория 
продольной оси показана на интервале 
времени ∆t = 2650 с). На высоте H=125 км 
(рис. 5б) становится заметной вынужден-
ная прецессия (∆t = 1325 с). 

В случае исключения из циклограм-
мы работы РН «Союз» режима использо-
вания реактивного сопла величина кине-
тического момента значительно меньше и 
угловое движение близко к регулярной 
прецессии до высот H=180 км. Затем, по 
мере снижения, опрокидывающий аэро-
динамический момент интенсивно возрас-
тает, и продольная ось верхней ступени 
начинает совершать прецессионно-нута-
ционное движение относительно изме-
няющегося со временем направления на-
бегающего потока. На рис. 6 показана 
траектория продольной оси верхней сту-
пени на единичной сфере относительно 
инерциальной системы координат с нача-
лом в центре масс. Как видно (рис. 6а), на 
высоте H=200 км движение верхней сту-
пени относительно центра масс близко к 
регулярной прецессии (интервал времени: 
∆t = 2650 с). Вынужденная прецессия зна-
чимо начинает проявляться с высоты 
H=180 км (рис. 6б, ∆t = 2650 с). На рис. 7 
показана траектория продольной оси 
верхней ступени на единичной сфере от-
носительно скоростной системы коорди-
нат с началом в центре масс на высоте 
H=125 км (∆t = 2650 с). 
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а       б 

 
Рис. 5. Траектория продольной оси верхней ступени на единичной сфере 

относительно инерциальной системы координат в случае,  
когда реактивное сопло использовалось: а - Н=200 км; б - H=125 км 

 

   
а        б 

 
Рис. 6. Траектория продольной оси верхней ступени на единичной сфере  

относительно инерциальной системы координат в случае, когда реактивное сопло не активировалось 
 
 

 
 

Рис. 7. Траектория продольной оси верхней ступени на единичной сфере 
относительно скоростной системы координат на высоте Н=125 км 

в случае, когда реактивное сопло не активировалось 
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Проведённый анализ позволяет сде-
лать вывод, что в обоих случаях (с ис-
пользованием реактивного сопла и в слу-
чае, когда реактивное сопло не активиро-
валось) сохраняется определённая угловая 
ориентация верхней ступени в течение 
времени, достаточного для успешного 
решения навигационно-связных задач при 
проведении кратковременных научных 
экспериментов на отработанной ступени 
РН «Союз». При применении отработан-
ной ступени для попутного вывода нанос-
путников использование реактивного со-
пла приведёт к созданию большого на-
чального кинетического момента, что в 
ряде случаев может помешать реализации 
целевой задачи наноспутника. Кроме того, 
неопределённость в угле приложения им-
пульса отделения наноспутника создаёт 
угрозу соударения с орбитальной ступе-
нью при последующем движении.  
 

Работа выполнена в рамках гранта 
Российского фонда фундаментальных ис-
следований (№ 11-08-00644-а). 
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Two variants of uncontrolled motion of the “ Soyuz “ carrier rocket after spacecraft separation are dis-

cussed in the paper: the motion of the upper stage after the completion of the work of the jet nozzle producing 
additional force that takes the upper stage away from the spacecraft; and the motion of the stage in case the mode 
of using the jet nozzle is eliminated in the cyclogram of “ Soyuz “ operation. Probability models of the initial 
conditions of angular motion are constructed. The peculiarities of the orbital stage motion are revealed, i.e. that it 
is possible to maintain certain angular orientation during the period of time sufficient for successful performing 
of navigation-communication tasks in the course of short-term research experiments on the “ Soyuz” carrier 
rocket orbital stage after payload separation. 
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ДИНАМИКА ПРОЦЕССА ПОСАДКИ СПУСКАЕМОГО АППАРАТА  

НА УЧАСТКЕ ЕГО КОНТАКТА С ПОВЕРХНОСТЬЮ 
 

© 2012  В. В. Воронин 
 

ОАО РКК «Энергия» им. С. П. Королёва 
 

Рассматривается модель динамики движения космического аппарата по посадочной поверхности с 
момента его первого контакта. Корпус аппарата и элементы его посадочного устройства рассматривают-
ся как структурно сложная механическая система с внутренними связями. Получен алгоритм определения 
реакций этих связей. Выявлены ключевые параметры, влияющие на динамику процесса,  исследована 
безопасность посадки в рамках конкретных ограничений. 
 

Космический аппарат, динамика посадки, механические связи, посадочная поверхность, перегруз-
ка, устойчивость движения. 

 
Введение 

Процесс мягкой посадки спускаемо-
го аппарата (СА) на поверхность планеты 
– одна из ключевых операций, непосред-
ственно влияющих на выполнение общей 
программы полета. В данной статье рас-
сматривается динамика СА, начиная от 
момента первого контакта с грунтом по-
садочной поверхности до полной оста-
новки аппарата. Это конечное положение 
должно обеспечить дальнейшее функцио-
нирование аппарата (развёртывание науч-
ной аппаратуры для проведения исследо-
ваний, спуск автоматического планетохо-
да, выход экипажа в случае пилотируемой 
миссии). 

Особенностью данного этапа про-
цесса посадки является необходимость 
гашения большой кинетической энергии, 
которой обладает СА в момент первого 
контакта с поверхностью. Большая часть 
энергии аппарата предварительно гасится 
на участке спуска. Для планет с атмосфе-
рой гашение энергии происходит за счёт 
сил лобового сопротивления (баллистиче-
ские траектории), использования пара-
шютных систем, надувных тормозных 
устройств [1-3, 11]. На планетах без атмо-
сферы для предварительного гашения 
скорости перед контактом с поверхностью 
используются тормозные двигатели [2,3]. 

 

Постановка задачи 
К моменту контакта с поверхностью 

СА обладает некоторыми остаточными 
линейными и угловыми скоростями, кото-
рые и гасятся в процессе движения и 
взаимодействия СА с поверхностью до 
полной остановки. Важно подчеркнуть, 
что в силу ряда обстоятельств (погрешно-
стей системы управления спуском, поры-
вов ветра, неточного знания ряда характе-
ристик самого СА) кинематические пара-
метры СА лежат в некотором диапазоне. 
Кроме того, ориентация посадочной по-
верхности и её физико-механические 
свойства могут быть случайными (а ино-
гда непредсказуемыми) [7,8]. 

В то же время при осуществлении 
посадки необходимо выполнить ряд тре-
бований: «мягкость» посадки (ограниче-
ния, например, по перегрузкам), сохране-
ние устойчивости в течение движения СА 
по посадочной поверхности, достижение 
такой ориентации СА в момент останов-
ки, при которой обеспечивается возмож-
ность дальнейшего функционирования. 

Безусловно, процесс мягкой посадки 
отрабатывается на наземных эксперимен-
тальных установках, как правило, маятни-
кового типа, позволяющих моделировать 
в реальных диапазонах сочетание верти-
кальной и горизонтальной компонент 
скорости. Предусматривается возмож-
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ность смены грунтов на специально под-
готавливаемой площадке, задание разного 
наклона посадочной плоскости и некото-
рые другие возможности [2-4]. 

Тем не менее возможности наземной 
экспериментальной отработки ограниче-
ны, поскольку на установках не удаётся в 
полной мере воспроизвести реальные ус-
ловия посадки (например, отличные от 
земной гравитацию) и всё многообразие 
сочетаний начальных условий в момент 
контакта с поверхностью. Далее экспери-
менты, как правило, проводятся на мас-
штабных моделях и результаты пересчи-
тываются с помощью теории подобия. 
Сам же выбор характеристик посадочных 
устройств (ПУ) – это громоздкая оптими-
зационная задача, требующая рассмотре-
ния случаев посадки во всём диапазоне 
разброса кинематических параметров СА 
(линейных и угловых скоростей), углов 
подхода, свойств грунта [7,8], сравнения 
возможных различных типов ПУ. 

Такого рода анализ, особенно если 
он проводится на начальных стадиях раз-
работки аппарата, может быть осуществ-
лён только путём математического моде-
лирования, с проведением большого объ-
ёма оптимизационных расчётов. 

Назначение собственно посадочного 
устройства – осуществлять гашение оста-
точной кинетической энергии, которой 
обладает СА в момент контакта с поверх-
ностью в условиях ограничений, описан-
ных выше. Из всего многообразия воз-
можных ПУ [2,3,6] в данной статье рас-
смотрим, пожалуй, наиболее часто 
используемые ПУ рычажного типа с 
демпфером. 

 
Динамическая модель системы  
Движение СА с рычажными ПУ мо-

делируются механической системой тел, 
состоящей из центрального тела (корпуса 
СА) и амортизаторов, один конец которых 
крепится к корпусу СА, а другой – к таре-
ли, непосредственно контактирующей с 
посадочной поверхностью (рис. 1). Число 

тарелей обычно выбирается 3 или 4 (обо-
значим число тарелей индексом «k»). К 
каждой тарели сходятся от корпуса три 
амортизатора (число амортизаторов, под-
ходящих к «k»-й тарели, обозначим «j»); 
иногда одни или два амортизатора в «тре-
ноге» могут быть заменены жёсткими 
стержнями. 

 

 
 

Рис. 1. Схема СА с ПУ: 1 – корпус СА,  
2 – стакан, 3 – шток, 4 – тарель 

 
Каждый «j»-й амортизатор «k»-й та-

рели считается состоящим из штока и ста-
кана; внутри последнего находится энер-
гопоглотитель (например, сминаемые со-
ты). 

Существующие подходы к проблеме 
предполагают либо использование пло-
ских моделей, которые могут быть приме-
нены лишь для предварительных, качест-
венных оценок [2], либо использование 
пространственных моделей, в которых 
движение корпуса и опор рассматривается 
независимо, масса стержней, штоков и 
стаканов не учитывается, а тарели припи-
сывается некоторая «приведённая» масса 
[3]. Для такого подхода есть определён-
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ные основания. Действительно, масса 
штока и стакана существенно меньше 
массы корпуса СА и даже массы тарели. 
Однако неучёт их массы автоматически 
означает внесение методической погреш-
ности в динамическую модель. Кроме то-
го, существенной проблемой становится 
выбор «приведённой» массы тарели. Кри-
терием приведения может быть только 
сравнение с экспериментом, который все-
гда носит совершенно конкретный харак-
тер (масштаб модели, тип грунта, угол на-
клона поверхности). В силу этого крите-
рий выбора «приведённой» массы будет 
корректен лишь в каком-либо диапазоне 
расчётных условий и, в любом случае, ни-
когда не будет универсальным. 

Для разработки модели вводятся 
правые системы координат: инерциальная 
и связанные с центрами масс тел системы. 
Для каждого i-го тела (корпуса СА, «k»-й 
тарели, «k,j»-го стакана и штока) записы-
ваются уравнения движения центров масс 
(в инерциальной системе координат) и 
вращения относительно центров масс (в 
связанных системах координат): 

iii Fam
rr

= , (1) 
[ ] [ ]( ) oiiiiii LJJ

rrrr
=×+ ωωε , (2) 

где iF
r

, oiL
r

 – соответственно главные век-
тора сил и моментов сил относительно 
центров масс, включая силы и моменты 
реакций связей; im , [ ]iJ  – соответственно 
масса и тензор инерции i-го тела относи-
тельно его центральных осей; ii ω,ε

rr  – со-
ответственно угловое ускорение и угловая 
скорость тел.  

Помимо сил тяжести и сил реакций 
связей, в выражения главных векторов сил 
и моментов корпуса СА входят: для кор-
пуса СА – силы тормозных или прижим-
ных двигателей (в случае их наличия); для 
стакана и штока – сила амортизатора, для 
тарели – сила взаимодействия с грунтом. 

Уравнения связей 
Уравнения движения (1), (2) не мо-

гут быть непосредственно проинтегриро-
ваны, поскольку, кроме вышеперечислен-

ных силовых факторов, в них входят не-
известные силы и моменты реакций связи. 
Для определения реакций связи в точках 
контакта корпус СА – «k,j» – стакан, «k,j» 
– стакан – «k,j» – шток, «k,j» – шток – «k» 
– тарель – записываются дополнительные 
уравнения связи. 

Корпус и «k,j»-й стакан соединены 
связью в виде сферического шарнира, за-
прещающего в точке связи линейные от-
носительные перемещения. В соответст-
вии с предложенным в данной статье под-
ходом движение каждого тела 
рассматривается отдельно. Тогда действие 
«k,j»-го – стакана на корпус учитывается в 
виде пространственной реакции (трёх её 
неизвестных проекций на какие-либо ко-
ординатные оси). На стакан со стороны 
корпуса действует сила, равная по модулю 
и противоположная по направлению. 
Уравнение для определения этой силы ре-
акции связи основано на условии нерас-
хождения шарнирной точки контакта 
корпуса и «k,j»-го – стакана (далее индекс 
«k,j» опускается, рис. 2,3): 

,корстстсткоркор rrrr −− +=+
rrrr  

где корrr , стrr  – радиусы-векторы, опреде-
ляющие положение центров масс корпуса 
и стакана в инерциальной системе коор-
динат, сткорr −

r , корстr −
r  – радиусы-

векторы, определяющие положение точки 
контакта в связанных системах координат 
каждого из тел. 

Векторное равенство можно дважды 
продифференцировать, т.к. при общей 
точке контакта её полная скорость и уско-
рение в инерциальной системе координат 
одинаковы для корпуса и стакана в произ-
вольный момент времени: 
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Из (1) и (2) можно выразить линей-
ные ускорения центра масс и угловые ус-
корения корпуса и стакана : 

( )кор-сткор1коркор RFma
rrr

+= − , (4) 

( )шт-сткор-стст1стст RRFma
rrrr

+−= − , (5) 

 
Рис. 2. Расчётная схема 

 
Рис. 3. Структура векторов реакций связей 
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Подстановка этих выражений в ра-

венство (3) даёт искомое уравнение связи, 
линейное относительно неизвестных ком-
понент векторов сил реакции связи 

кор-стR
r

 шт-стR
r

 в точке контакта корпуса 
с «k,j»-м стаканом и момента связи 

шт-стL
r

. 
Связь между стаканом и штоком до-

пускает относительное проскальзывание 
вдоль общей продольной оси, а также от-
носительный проворот тел относительно 
этой оси. Тогда в точке контакта стакана и 
штока появляются сила реакции (имею-
щая две проекции на оси, ортогональные 
продольной) и момент реакции (имеющий 
две аналогичных проекции). Для опреде-
ления сил и моментов реакции также не-
обходимо записать уравнения связи. Пер-
вое из уравнений связи основано на ра-
венстве радиусов-векторов точки контакта 
стакана и штока в инерциальной системе 
координат: 

ст-шт шт шт - стст rrrr   rrrr +=+ . 
Двойное дифференцирование этого 

равенства даёт: 
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где 
dt

rd~ штcт −
r

, 
2
штcт

2

dt

rd~ −
r

 – соответст-

венно локальная относительная скорость 
и относительное ускорение движения 
штока внутри стакана. 
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Ускорение центра масс стакана стar  
определяется выражением (5), угловое ус-
корение стε

r  - выражением (7). Для штока 
аналогичные параметры определяются 
следующим образом: 

( )тар-штшт-стшт1штшт RRFma
rrrr

+−= − , (9) 
 

[ ] [ ]( ){
( ) ( )

.

−×+

+−×++

+×−= −

шт-сттар-шттар-шт

штштшт
1

штшт

LRr

R r FМ

ω J ωJε

шт-стст-штштшт

rrr

rrrr

rrr

(10) 

 

Локальная скорость 
dt

rd~ штcт −
r

 оп-

ределяется как 
 

( )стштстштст

стштшт

стшт
штсм

rrr
r

VV
dt

rd~

−

−

−

+−×−
−×+

+−=

rrrr

rr

rrr

ω
ω ,  (11) 

 
а радиус-вектор 

( )стштстштшт-ст rrrr  −+−=
rrrr . (12) 

 
Уравнение для определения реакций 

связи получается подстановкой (5), (7), (9) 
– (12) в (8). 

Второе уравнение связи между ста-
каном и штоком отражает равенство угло-
вых скоростей стакана и штока на две оси, 
ортогональные продольной: 

штст ωω rr
=  или 0ωω штст =−

rr . 
Дифференцирование последнего ра-

венства даёт: 
0ωεε штст  шт-ст =×+

rrr r
ω . (13) 

Уравнения для определения реакций 
связи получаются подстановкой (7) и (10) 
в (13). 

Связь между штоком и тарелью вы-
полнена в виде сферического шарнира. 
Уравнение для этого типа связи было по-
лучено выше (3).  

Полученная система уравнений свя-
зи линейна относительно неизвестных 

компонент реакций связей: кор-стR
r

, 

шт-стR
r

, тар-штR
r

, шт-стL
r

. Эти вектора 
могут быть спроектированы из оси какой-
либо системы координат. Размерность 
матрицы коэффициентов при неизвестных 
компонентах реакций связи равна 10×j×k. 
Коэффициенты при неизвестных этой 
системы переменны по времени, так как 
зависят от кинематических параметров 
тел в каждый конкретный момент време-
ни.  

 
Анализ результатов 

Рассмотрен процесс посадки СА на 
подготовленную грунтовую посадочную 
поверхность без локальных бугров и впа-
дин как естественного, так и искусствен-
ного происхождения. Предполагалось, что 
приемлемость любого варианта расчёта 
обеспечивается при непревышении про-
дольной перегрузкой некоторого предель-
ного значения, а также обеспечением в 
течение всего процесса движения СА по 
посадочной поверхности определенного 
минимального клиренса. Обязательным 
также является устойчивость движения 
(отсутствие опрокидывания или кувыр-
ков). 

Грунт интерпретировался реологи-
ческой моделью Фойгта для тарели сфе-
рической формы с диаметром dт = 0,6 м. В 
расчёте использовались две разновидно-
сти грунта: с низкой жёсткостью 
Сг = 0,8·106 кгс/м3, что соответствует сла-
бым супесчаным почвам, и с высокой жё-
сткостью Сг = 55·106 кгс/м3, что близко к 
мёрзлым тяжёлым грунтам. 

К моменту касания грунта система 
управления СА обеспечит следующие па-
раметры движения, являющиеся началь-
ными условиями для расчёта посадки:  
• вертикальная скорость  

( )5,15,1Vв ±=  м/с; 
• горизонтальная скорость 

( )5,15,1Vг ±=  м/с; 
• угловая скорость относительно лю-
бой из осей ВА ( )50 ±=ω  °/с; 
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• угловое отклонение продольной оси 
ВА от вертикали ( )50 ±=θ  °. 

Кроме того, возможен учёт силы тя-
ги последействия тормозного двигателя (в 
случае необходимости его использова-
ния). 

Целью практического анализа явля-
ется подбор таких энергетических харак-
теристик амортизаторов, при которых вы-
полняются не только указанные выше ог-
раничения по продольной перегрузке, 
клиренсу и устойчивости, но и конструк-
тивные ограничения по располагаемому 
ходу амортизаторов. 

При определении максимальной пе-
регрузки игнорировались отдельные пи-

ковые выбросы длительностью менее 30 
мс [9]. 

Перегрузка (рис. 4) при рассматри-
ваемых начальных параметрах не превы-
шает допустимых границ, что является 
требованием к ПУ. В начальный момент 
касания перегрузка имеет максимальное 
значение – первый выброс, затем зату-
хающие колебания как следствие работы 
ПУ. 

Получены области устойчивости 
(рис. 5) в параметрах предельно допусти-
мых уклонов посадочной поверхности и 
сочетаний линейных и угловых скоростей, 
при которых обеспечивается неопрокиды-
вание. 

 
 

Рис. 4. Перегрузка СА 
 
 

 
 

Рис. 5. Области устойчивой посадки СА 
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ИСПОЛЬЗОВАНИЕ ВЫЧИСЛИТЕЛЬНЫХ МЕТОДОВ  
ПРИ ПАРАМЕТРИЗАЦИИ ПРОГРАММЫ УПРАВЛЕНИЯ УГЛОВЫМ 

ДВИЖЕНИЕМ В БОРТОВЫХ КОМПЛЕКСАХ УПРАВЛЕНИЯ КОСМИЧЕСКИХ 
АППАРАТОВ ДИСТАНЦИОННОГО ЗОНДИРОВАНИЯ ЗЕМЛИ 

 
© 2012  А. С. Галкина, А. И. Мантуров, Н. И. Пыринов, В. Е. Юрин  

 
ФГУП ГНПРКЦ «ЦСКБ-Прогресс», г. Самара 

 
Рассматриваются вопросы формирования и реализации программ управления угловым движени-

ем современного космического аппарата дистанционного зондирования Земли (КА ДЗЗ), особенности их 
параметризации для различных участков полёта на интервале зондирования в бортовом комплексе 
управления КА. Систематизированы условия расчёта программы управления, условия её параметриза-
ции. 

 
Программа управления угловым движением, организация управления проведением съёмки, условия 

зондирования. 
 
 
Степень интеллектуализации борто-

вых комплексов управления (БКУ) совре-
менных космических аппаратов (КА) дис-
танционного зондирования Земли (ДЗЗ) 
постоянно растёт одновременно с расши-
рением круга решаемых БКУ задач. Вме-
сте с тем сложность этих задач по-
прежнему не позволяет проводить расчё-
ты баллистических параметров, опреде-
ляющих угловое движение КА на участ-
ках зондирования, в реальном масштабе 
времени. Рассмотрим особенности реали-
зации управления угловым движением 
современного КА ДЗЗ на участках зонди-
рования. 

На современных КА ДЗЗ аппаратура 
зондирования (АЗ) жёстко связана с кон-
струкцией КА. Наведение АЗ на земную 
поверхность, отслеживание оптической 
осью АЗ центральной линии каждого 
маршрута съёмки, выполнение условий 
зондирования – всё это обеспечивается за 
счёт углового движения самого КА. 
Управление угловым движением КА в 
обеспечении реализации целевых задач 
осуществляется в соответствии с про-
граммой управления угловым движением 
(ПУУД) КА [1,2], которая рассчитывается 
в БКУ и определяет положение про-
граммной системы координат (ПСК) КА в 
инерциальной системе координат (ИСК). 

Принципы формирования ПУУД КА, со-
став ИД – характеристик маршрутов – для 
расчёта ПУУД КА на участках зондиро-
вания аналогичны принятым для базового 
КА «Ресурс-ДК1» и освещены в работах 
[1-4]. Реализуемые виды съёмки и осо-
бенности алгоритмов расчёта ПУУД КА 
на маршрутах подробно описаны в [4]. 

Предполагается, что в БКУ реализо-
ван программно-координатный метод 
управления КА [1-3], в соответствии с ко-
торым расчёт параметров, определяющих 
программу управления угловым движени-
ем КА ДЗЗ, проводится в БКУ на подго-
товительном участке режима зондирова-
ния. Основной вычислительный метод, 
используемый при расчёте ПУУД КА – 
численное пошаговое интегрирование. На 
этом этапе параметры углового движения 
КА параметризуются в виде аналитиче-
ских гладких функций. Дальнейший рас-
чёт параметров ПУУД КА в БКУ и непо-
средственно реализация программмного 
углового движения КА на участке зонди-
рования проводятся по параметризован-
ным законам управления, что говорит о 
важности выбора алгоритмов параметри-
зации. Результаты методического обосно-
вания алгоритмов параметризации пара-
метров ПУУД КА приведены в статье. 
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На каждом витке орбитального по-
лёта КА ДЗЗ можно выделить следующие 
участки полёта (рис. 1): 

– участок ориентации КА в орби-
тальной системе координат (ОСК), в тече-
ние которого целевые задачи не выпол-
няются; 

– участок получения информации 
зондирования, включающий в себя интер-
валы съёмки земной поверхности – мар-

шруты съёмки, интервалы решения функ-
циональных задач АКСО (астроконтроль 
согласования осей), интервалы перенаце-
ливания между участками работы АЗ – 
межмаршрутные интервалы (ММИ), пе-
реходные участки от ориентации в ОСК к 
первому участку работы АЗ и от послед-
него участка работы АЗ к ориентации в 
ОСК. 

 
Рис. 1. Участки полёта КА 

 
Параметры, определяющие про-

грамму управления, рассчитываются в 
БКУ как функции изменения углов тан-
гажа, крена и рыскания {ϑ(t), γ(t), ψ(t)}. 
Они имеют наглядный физический смысл 
и однозначно определяют угловое движе-
ние ПСК в ИСК – ПУУД КА. 

Для каждого типа функциональных 
задач выделяются специфические условия 
расчёта программы управления угловым 
движением КА. Точность их выполнения 
определяет выбор вычислительных алго-
ритмов параметризации программы 
управления угловым движением. Сразу 
отметим, что требования по точности на-
ведения АЗ на земную поверхность ис-
ключают возможность использования ал-
горитмов аппроксимации параметров 
ПУУД КА. Необходимое условие расчёта 
ПУУД КА – непрерывность параметров 
углового движения: углов, угловых ско-
ростей и ускорений, определяющих дви-
жение ПСК КА в ИСК. Стыки перечис-

ленных участков и интервалов внутри них 
– внешние узлы интерполяции параметров 
программы управления. Внутренние узлы 
интерполяции определяются для каждого 
участка спецификой условий расчёта про-
граммы управления. Рассмотрим их под-
робнее. 

1. При азимутальной съёмке мар-
шрутов (рис. 2) должны выполняться сле-
дующие условия зондирования: 

а) отсутствие поперечного сдвига 
изображения для центральной линии ви-
зирования (ЦЛВ) WZП/D = 0; 

б) отсутствие продольного сдвига 
изображения для ЦЛВ, которое достига-
ется постоянством параметра продольно-
го бега изображения для ЦЛВ WХП/D = 
=(WХП/D)ЗАД = const, 

где WХП, WZП – проекции вектора 
скорости бега изображения на маршруте 
W  для ЦЛВ на оси ПСК ПXO  и ПZO  
соответственно.
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Рис. 2. Геометрия азимутальной съёмки 

 
Кроме того, на маршрутах должны 

учитываться ограничения СУД по вели-
чине угловой скорости ( )tω  и ускорения 

( )tε  ПСК относительно ИСК, а также по 
величине углов отклонения ПСК в ОСК:  
| ( )tω | ≤ ωДОП, | ( )tε | ≤ εДОП,  
| ( )tε& | ≤ ε& ДОП,             (1) 
|ϑ(t)|≤60°, |γ(t)|≤60°, |ψ(t)|≤70°. 

Характеристики законов изменения 
углов тангажа, крена и рыскания на мар-
шрутах при ограничениях (1) позволяют 
интерполировать их во всём диапазоне 
изменения исходных данных степенными 
функциями, в том числе степенными 
слайнами. В сравнении с другими класса-
ми функций восстановление параметров 
ПУУД КА после интерполяции степен-
ными функциями проводится в БКУ наи-
более быстро. 

Основная задача при выборе пара-
метров интерполяции степенными функ-
циями – шага, степени, узлов интерполя-
ции – обеспечить максимальную точность 
выполнения условий расчёта ПУУД КА: 

– рассчитанная величина парамет-
ра продольного бега изображения WХП/D 
для ЦЛВ (рассчитывается баллистическим 
алгоритмом по ранее сформированной 
ПУУД КА на участке зондирования) 

должна выдерживать постоянное значе-
ние; 

– рассчитанное значение парамет-
ра поперечного бега изображения 
WZП/D=0 для ЦЛВ (рассчитывается бал-
листическим алгоритмом по ранее сфор-
мированной ПУУД КА на участке зонди-
рования). 

Точность формирования ПУУД КА 
на участке зондирования оценивается ве-
личиной отклонения значений параметров 
продольного и поперечного бега изобра-
жения (WХП/D и WZП/D), рассчитанных 
баллистическим алгоритмом по сформи-
рованной ПУУД КА, от заданных. Допус-
тимая погрешность для WХП/D не должна 
превышать 0,2%.  

Некоторые примеры законов изме-
нения углов тангажа, крена и рыскания на 
маршрутах приведены на рис. 3, 5, 7. Ре-
зультаты оценки точности выполнения 
условий интерполяции в зависимости от 
параметров интерполяции для параметров 
ПУУД КА, приведённых на рис. 3, 5, 7, в 
виде процентного отклонения значения 
WХП/D от заданного при различных спо-
собах интерполяции приведены на рис. 4, 
6, 8, соответственно. 
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Рис. 3. Изменение углов тангажа, крена и рыска-
ния при азимутальной съёмке маршрута длитель-

ностью 40 с, с относительным азимутом 
 АОТН = -60° 

 
Интерполяция полиномом второй степени 

 
Интерполяция полиномом третьей степени 

 
Интерполяция сплайном второй степени, 

 шаг интерполяции 20 с 

 
Интерполяция сплайном второй степени, 

 шаг интерполяции 10 с 

 
Интерполяция сплайном третьей степени, 

 шаг интерполяции 20 с 

 
Интерполяция сплайном третьей степени,  

шаг интерполяции 10 с 

 
Интерполяция полиномом пятой степени 

 
 

Рис. 4. Отклонение значения параметра продоль-
ного бега изображения WХП/D от заданного 

 
 

Рис. 5. Изменение углов тангажа, крена и рыска-
ния при азимутальной съёмке маршрута с мини-
мизацией параметра WХП/D длительностью 50 с, 

 с относительным азимутом АОТН = 60° 
 

Интерполяция полиномом третьей степени 

 
Интерполяция сплайном второй степени, 

 шаг интерполяции 20 с 

 
Интерполяция сплайном второй степени,  

шаг интерполяции 10 с 

 
Интерполяция сплайном третьей степени, 

 шаг интерполяции 20 с 

 
Интерполяция сплайном третьей степени, 

 шаг интерполяции 10 с 

 
Интерполяция полиномом пятой степени 

 
 

Рис. 6. Отклонение значения параметра продоль-
ного бега изображения WХП/D от заданного 
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Рис. 7. Изменение углов тангажа, крена и рыска-
ния при съёмке маршрута с постоянными углами 

тангажа и крена длительностью 100 с 
 

 
 

Рис. 8. Изменение значения параметра поперечно-
го бега изображения WZП/D при интерполяции 

полиномом второй степени 
 

Величина значения параметра попе-
речного бега изображения WZП/D для всех 
вариантов интерполяции не превышает 
10-4 1/с. 

При съёмке эквидистантных мар-
шрутов должно выполняться только усло-
вие зондирования а). 

Одно из важных ограничений реали-
зации в БКУ того или иного алгоритма 
интерполяции параметров ПУУД КА – 
объём памяти для хранения результатов 
расчёта. Кроме того, при выборе алгорит-
ма требуется учитывать точность, реали-
зуемую БВС. Если с точки зрения точно-
сти выполнения условий расчёта ПУУД 
КА предпочтительнее выглядят алгорит-
мы интерполяции высоких степеней и 
сплайн-функции с малым шагом интерпо-
ляции, то с точки зрения реализации в 
БКУ предпочтительнее алгоритм интер-
поляции сплайн-функциями степени не 
выше третьей с шагом интерполяции 20 с. 
При съёмке эквидистантных маршрутов с 
постоянными углами тангажа и крена 
функция изменения угла рыскания может 
интерполироваться полиномом второй 
степени.  

2. На интервалах решения функ-
циональных задач АКСО проводится 
съёмка звёздного неба, при которой БКУ 
должен выдерживать заданную угловую 
скорость КА в ИСК | ( )tω |≈0,0025 радиан/с. 
Угловое положение на начало участка 
АКСО задаётся в составе исходных дан-
ных.  

Для интервалов АКСО [tНФЗi, tКФЗi], 
i=1, ..., N (N – общее количество функ-
циональных задач на участке получения 
информации зондирования), как и для 
маршрутов съёмки, параметры углового 
движения ПСК в ОСК – значения углов 
тангажа ϑ, крена γ и рыскания ψ – рассчи-
тываются в БКУ с заданным шагом по 
времени, после чего интерполируются 
дважды непрерывно-дифференцируемыми 
степенными сплайн-функциями ϑ(t), γ(t), 
ψ(t), t∈[tНФЗi, tКФЗi], i=1, ..., N. 

На интервалах АКСО должны учи-
тываться ограничения по величине углов 
отклонения ПСК в ОСК:  

 
|ϑ(t)|≤180°, |γ(t)|≤60°, |ψ(t)|≤180°.             (2) 

 
По результатам проведённой оценки 

для интерполяции параметров ПУУД КА 
на участке АКСО с учётом ограничений 
(2) достаточно точности, предоставляемой 
полиномами третьей степени. 

3. На участке ориентации КА в 
ОСК углы тангажа, крена и рыскания КА 
тождественно равны нулю. 

4. На участках перенацеливания 
АЗ между интервалами решения функ-
циональных задач – маршрутами съёмки, 
участками АКСО или участками ориента-
ции в ОСК – [tКФЗi-1, tНФЗi], i=1, ..., N – па-
раметры углового движения ПСК в ОСК 
определяются, исходя из обеспечения не-
прерывности параметров ПУУД КА 
вплоть до ( )tε  на этих интервалах, а также 
ограничений СУД по угловой скорости 

( )tω  и ускорению ( )tε  ПСК относительно 
ИСК: 

 
| ( )tω | ≤ ωДОП, | ( )tε | ≤ εДОП, | ( )tε& | ≤ ε& ДОП.    (3) 
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Другими словами, ПУУД КА на ин-
тервалах [tКФЗi-1, tНФЗi], i=1, ..., N является 
решением двухточечной краевой задачи в 
классе дважды непрерывно-
дифференцируемых степенных сплайн-
функций, удовлетворяющих ограничени-
ям (3).  

Краевыми условиями являются па-
раметры программы управления угловым 
движением в момент окончания очеред-
ной задачи (маршрута, АКСО либо участ-
ка ориентации в ОСК) tКФЗi-1 и в момент 
начала следующей задачи (маршрута, 
АКСО либо участка ориентации в ОСК) 
tНФЗi, i=1, ..., N, задаваемые в ОСК в сле-
дующем виде: 

tНММИ = tКФЗi-1, tКММИ = tНФЗi, 
ϕ l НММИ = ϕ l (tКФЗi-1); 
ϕ& l НММИ = ϕ& l (tКФЗi-1); 
ϕ&& l НММИ = ϕ&& l (tКФЗi-1);                       (4) 
ϕ l КММИ = ϕ l (tНФЗi); 
ϕ& l КММИ = ϕ& l (tНФЗi); 
ϕ&& l КММИ = ϕ&& l (tНФЗi), 
где ϕ1=ϑ; ϕ2=γ; ϕ3=ψ; 

Ni ,1= , 321=   l  ,, . 
Простейшим решением поставлен-

ной задачи является полином пятой сте-
пени, коэффициенты которого находятся 
из системы уравнений (4). Основной не-
достаток такого решения –его неустойчи-
вость при |tКММИ – tНММИ|>60 c. Для устра-
нения указанного недостатка на изделии 
«Ресурс-ДК1» интервал перенацеливания 
разбивается на три участка: «разгона», 
движения с постоянной угловой скоро-
стью и «торможения», на которых ПУУД 
КА описывается сплайн-функцией пятой 
степени (рис. 9). 

Как видно из рисунка, основная цель 
разбиения – спрямление полинома пятой 
степени на участке [t1,t2]∈[tНММИ, tКММИ]. 

Тем не менее, даже с учётом введе-
ния участка движения с постоянной угло-
вой скоростью, управление угловым дви-
жением КА на ММИ по программе управ-
ления, основанной на полиномах пятой 
степени, далеко от оптимального, а огра-
ничения (3) не учитываются при расчёте 

параметров ПУУД КА. Их выполнение 
проверяется для уже рассчитанной ПУУД 
КА. 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Рис. 9. Разбиение ММИ на участки «разгона», 
движения с постоянной угловой скоростью и 

«торможения» 
 
Стремление увеличить эффектив-

ность системы управления КА на участках 
перенацеливания между интервалами ре-
шения функциональных задач обусловило 
поиск решения поставленной двухточеч-
ной краевой задачи в классе кубических 
полиномиальных сплайнов. 

Как и для сплайнов пятой степени, 
для кубического интерполяционного 
сплайна в общем случае выделяются три 
участка – «разгона», движения с постоян-
ной угловой скоростью и «торможения». 
Расчёт параметров углового движения на 
ММИ начинается с построения кусочно-
линейной непрерывной функции 

)()( ℜ∈ϕ Ctl
&& , интегрируя которую, полу-

чим 321=ϕϕ   ltltl ,,),(),(&  (рис. 10). 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Рис. 10. Общий вид ( )tϕ&&  на ММИ 
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Участки разгона и торможения
l

t1∆ и 

l
t3∆ разбиты каждый на три промежутка, 

причём на промежутках [t1l, t2l] и [t5l, t6l] 
движение совершается с ускорением, не 
превышающим максимально допустимое: 
| max

1
ϕl
&& |≤εДОП, | max

2
ϕl
&& |≤εДОП. На участке    

[t3l, t4l] ускорение равно нулю, то есть уг-
ловые скорости в ОСК будут постоянны и 
равны некоторой величине 

0lt7lt
НММИ l КММИ l cp

l −

ϕ−ϕ
=ϕ& , 321= ,,l , которая 

впоследствии подлежит уточнению. 
Продолжительность участков        

[t0l, t1l], [t1l, t2l], [t2l, t3l] и [t4l, t5l], [t5l, t6l],  
[t6l, t7l], как и значения max

1
ϕ l
&& , max

2
ϕ l
&& , опре-

деляются из ограничений (3) и краевых 
условий (4). При этом выполнение огра-
ничений (3) обеспечивается на этапе «по-
строения )t(ϕ&& ». Площадь заштрихован-
ных на рис. 10 фигур соответствует изме-
нению угловой скорости 321=ϕ   ltl ,,),(&  
на участках  
[t0l, t3l] и [t4l, t7l]: 

.)()(

;)(
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Аналогично 
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        (6) 

Из систем (5)-(6) уточняется значе-
ние угловой скорости cp

lϕ&  на участке    
[t3l, t4l], после чего проводится уточнение 
параметров tjl, max

l1ϕ&&  и max
l2ϕ&& , j=1, ..., 7, 

l=1, 2, 3. 
Сравнение законов изменения пара-

метров программы управления на ММИ 

для двух вариантов исходных данных 
приведено на рис. 11-14.  

Эффективность использования ку-
бических интерполяционных сплайнов 
при решении краевой задачи (4) выше, 
поскольку их применение позволяет не 
только учесть ограничения (3) при по-
строении 321=ϕ   ltl ,,),( , но и формировать 
оптимальные законы управления в рамках 
ограничений (3). 

Таким образом, в работе выделены 
участки полёта КА, для каждого из них 
показан возможный характер изменения 
параметров программы управления, про-
ведена оценка точности выполнения усло-
вий расчёта ПУУД КА при различных ва-
риантах параметризации параметров про-
граммы управления, сформулированы 
критерии оценки точности интерполяции 
для различных участков полёта КА 
сплайн-функциями различного порядка, 
приведено обоснование выбора парамет-
ров интерполяции в обеспечении задан-
ной точности. Показана достаточность 
использования степенных сплайн-
функций при параметризации ПУУД КА. 

 
Рис. 11. Пример изменения параметров ПУУД КА 
на ММИ (вариант 1) при использовании полинома 

пятой степени  
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Рис. 12. Пример изменения параметров ПУУД КА 

на ММИ (вариант 1) при использовании 
 кубического сплайна 

 

 
Рис. 13. Пример изменения параметров ПУУД КА 

на ММИ (вариант 2) при использовании 
 сплайн-функции пятой степени 

 

 
Рис. 14. Пример изменения параметров ПУУД КА 

на ММИ (вариант 2) при использовании  
кубического сплайна 
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Рассматриваются вопросы построения адаптивного алгоритма определения ориентации низковы-
сотных космических аппаратов на основе обработки одномоментных разнотипных измерений (радиона-
вигационных, магнитометрических). В основу адаптивного алгоритма положены слабосвязанная и силь-
носвязанная схемы комплексирования магнитометрической и радионавигационной информации; алго-
ритм определения ориентации, основанный на анализе пространственного положения навигационных 
спутников ГЛОНАСС/GPS. 
 

Низковысотный космический аппарат, ориентация, комплексирование, магнитометрические из-
мерения, радионавигационные измерения, ГЛОНАСС, GPS, адаптивный алгоритм. 
 

Среди космических аппаратов (КА), 
функционирующих в настоящее время, 
большинство являются низковысотными 
(высота полёта менее 1000 км). Это обу-
словлено широкой областью их использо-
вания – научные, технологические и обра-
зовательные КА.  

Для контроля и управления полётом 
и экспериментами, проводимыми на борту 
низковысотных КА в режиме времени, 
близком к реальному, возникает необхо-
димость в создании системы контроля 
движения, позволяющей оперативно и ав-
тономно решать задачи навигации и опре-
деления ориентации. Так, например, ин-
формация о векторе состоянии КА, на 
борту которого проводятся научные и 
технологические эксперименты, необхо-
дима для правильной интерпретации их 
результатов. При этом, требования к точ-
ности знания некоторых элементов векто-
ра состояния КА (например, ориентации) 
могут быть невысокими (погрешности по-
рядка 5º).  

Использование навигационных при-
ёмников (НП), работающих по спутнико-
вым радионавигационным системам 
(СРНС) ГЛОНАСС (Россия) и GPS 
(США) позволяет решать задачу навига-
ции (определение параметров движения 
центра масс) автономно и с высокой сте-

пенью точности [1,2]. Поэтому НП явля-
ется в настоящее время обязательным 
элементом системы контроля движения. 

НП используют два типа измерений: 
фазовые и кодовые. НП, использующие 
фазовые измерения, могут быть примене-
ны и для определения ориентации КА на 
основании принципов интерферометрии 
[3]. 

Алгоритмы определения ориента-
ции, основанные на принципах интерфе-
рометрии, имеют как достоинства – высо-
кая точность решения задачи ориентации, 
так и недостатки – высокая стоимость, не-
обходимость разрешения фазовой неодно-
значности, конструктивная сложность 
реализации на КА (большая антенная ба-
за), поскольку точность определения ори-
ентации при фазовых измерениях в значи-
тельной мере зависит от размеров антен-
ной базы [3].  

Следует отметить, что не вся спут-
никовая радионавигационная информация 
в НП используется в полном объёме. Су-
ществует определённый информационный 
резерв, использование которого совместно 
с информацией от дополнительного изме-
рительного устройства (магнитометр, сол-
нечный датчик, датчики горизонта, ионные 
ловушки, звёздные фотометры, информа-
ция о токосъёме с панелей солнечных ба-
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тарей и т.п.) позволит решить одномо-
ментно задачу определения ориентации.  

Наибольшее применение в алгорит-
мах определения ориентации получили 
магнитометрические измерения и  изме-
рения с солнечных датчиков, что вызвано 
высокой надёжностью и экономичностью 
магнитометров и солнечных датчиков.  

Разработке методов определения 
ориентации по магнитометрическим из-
мерениям посвящено большое количество 
работ [4–11].  

Важно отметить, что однозначное 
одномоментное определение ориентации 
только по магнитометрическим измерени-
ям невозможно.  

Задача снятия неоднозначности оп-
ределения ориентации по магнитометри-
ческим измерениям решается либо путём 
использования модели движения относи-
тельно центра масс, либо комплексирова-
нием магнитометрической информации с 
информацией от дополнительного изме-
рительного устройства. 

Существующие методы определения 
ориентации можно разделить на два клас-
са: методы с использованием моделей 
движения относительно центра масс (ЦМ) 
(интегральные методы) и методы, их не 
использующие (локальные) [12].  

1. Интегральные методы. В основу 
интегральных методов положена идея ис-
пользования математической модели 
движения относительно ЦМ для объеди-
нения измерений, полученных на доста-
точном для обработки мерном интервале 
времени.  

Определение ориентации с исполь-
зование математической модели движения 
относительно ЦМ может быть выполнено 
и на основе измерений одного направле-
ния. При этом, однако, необходимо, чтобы 
измеряемый вектор существенно изменял 
на мерном интервале своё направление, 
иначе ориентация КА может быть опреде-
лена лишь с точностью до произвольного 
поворота вокруг этого вектора.  

Интегральные методы определения 
ориентации не применимы в случае дей-
ствии на КА значительных, не поддаю-

щихся точному учёту, возмущающих мо-
ментов. Так же данный метод определе-
ния ориентации не применим для решения 
задачи определения ориентации в мас-
штабе времени, близком к реальному.  

2. Локальные методы. В основу ло-
кальных методов одномоментного опре-
деления ориентации положен метод со-
гласования измерений двух и более векто-
ров в двух системах координат. В 
качестве измеряемых параметров при рас-
чёте углового положения КА используют-
ся величины, характеризующие в связан-
ной с КА системе координат некоторые 
направления, известные априорно в базо-
вой (абсолютной, орбитальной или в дру-
гой удобной) системе координат. Если на 
КА одновременно определяется несколько 
направлений, то число измеряемых функ-
ций оказывается достаточным для расчёта 
матрицы ориентации в каждый отдельный 
момент времени получения измерений. 

Локальные методы определения ори-
ентации являются предпочтительными для 
решения задачи оперативного определе-
ния ориентации на борту КА.  

Для многих низковысотных КА при-
ёмная антенна НП устанавливается непо-
средственно на корпусе КА, при этом его 
поверхность ограничивает область види-
мости навигационных спутников (НС). 
Таким образом, среди НС есть спутники, 
невидимые из-за конструкционных огра-
ничений. В работах [13, 14] рассмотрены 
алгоритмы определения ориентации про-
дольной оси КА (при наличии одной ан-
тенны) и или полной ориентации КА (при 
наличии трёх антенн) по анализу видимо-
сти/невидимости НС. 

В работе [15] проведён анализ запи-
си целей функций для различного количе-
ства навигационных антенн и их геомет-
рического расположения. По результатам 
анализа был сделан вывод о том, что це-
лесообразным является размещение трёх 
навигационных антенн по трём взаимно 
перпендикулярным направлениям.  

На основании вышесказанного в ка-
честве базового алгоритма в адаптивном 
алгоритме определения ориентации низ-
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ковысотных КА предлагается использо-
вать алгоритм, основанный на анализе ви-
димости/невидимости НС. 

При постановке и решении задачи 
ориентации КА удобно ввести правые ор-
тогональные системы координат (триэдр) 
с центром в заданной точке, расположен-
ной, как правило, в центре масс объекта. 
Введём следующие системы координат: 

• связанная система координат 
111 ZYOX (ССК) (ось 1OX – продольная ось, 

ось 1OY  направлена вверх, ось 1OZ  до-
полняет систему до правой); 

• орбитальная система координат 
222 ZYOX (ОСК) (ось 2OZ  направлена по 

радиусу-вектору КА, ось 2OY  направлена 
по вектору кинетического момента орби-
тального движения КА, ось 2OX  допол-
няет систему до правой). 

Для обозначения систем координат 
будем использовать первую заглавную 
букву из обозначения его осей. Нижние 
индексы у векторов в виде заглавных букв 
будут определять ту систему координат, в 
проекциях на которую задаётся вектор. 
Матрицу перехода от ОСК к ССК будем 
обозначать как 

21XXM , матрицу обратного 
перехода будем записывать как 

12XXM . 
Известно, что матрица перехода, элемен-
ты которой представляют собой направ-
ляющие косинусы, является ортогональ-
ной матрицей, т.е. ( ) ( )T

2121 XXXX MM =−1 . 
Поэтому  

( ) EMMMM =⋅=⋅
12212121 XXXX

T
XXXX , где Е 

– единичная матрица. 

Задачу определения ориентации КА 
удобно рассматривать с позиций нахож-
дения ориентации ССК относительно 
ОСК. Суть задачи заключается в опреде-
лении матрицы 

21XXM . Поскольку в силу 
свойств ортогональности из девяти эле-
ментов этой матрицы только три являются 
независимыми, возникает возможность 
различных способов параметризации мат-
рицы перехода. При решении задач ори-
ентации наибольшее применение получи-
ли три варианта такой параметризации: 

• непосредственно с помощью эле-
ментов этой матрицы, представляющих 
собой направляющие косинусы; 

• с использованием кватернионов; 
• с применением трёх углов (напри-

мер, углов Крылова, углов Эйлера [16]). 
Как известно, некоторый триэдр 

можно перевести из исходного положения 
в новое, произвольное, путём поворотов 
вокруг трёх осей. В качестве осей поворо-
тов удобно взять оси 1OX , 1OY  и 1OZ , жё-
стко связанные с КА. В отличие от пово-
рота на плоскости, операция поворота в 
пространстве некоммутативна, т.е. конеч-
ное положение триэдра будет зависеть от 
последовательности, в которой произве-
дены повороты. Поэтому надо эту после-
довательность доопределить. 

Для выбранных углов ориентации 
(ϑ  – угол тангажа, ψ  – угол рыскания,ϕ  
– угол крена) и их последовательности 
поворотов получим следующую матрицу:  
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










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



⋅−
−⋅⋅
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=
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ψϑϕ
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ψϑϕ

ϑϕ
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ψϑϕ
ψϕ

ψϑϕ
ϑψϑψϑ

coscos
cossin

sinsincos
sinsin

cossincos

cossin
coscos
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sincos

cossinsin
sinsincoscoscos

21XXM .   (1) 

 
Используя связь между выбранными 

углами поворота и кватернионом [14], по-
лучим матрицу 

21XXM , параметризован-
ную с помощью кватерниона: 
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( ) ( )
( ) ( )
( ) ( ) 
















−−+−⋅+⋅
+⋅−−+−⋅
−⋅+⋅−−+

=
2
1

2
2

2
3

2
011323120

3210
2
3

2
1

2
2

2
03021

20313021
2
3

2
2

2
1

2
0

22
22
22

21

vvvvvvvvvvvv
vvvvvvvvvvvv
vvvvvvvvvvvv
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Таким образом, задача определения 

ориентации КА сводится к задаче отыска-
ния матрицы перехода (например, от ОСК 
к ССК) в случае параметризации матрицы 
углами или направляющими косинусами 
или к задаче отыскания собственного ква-
терниона вращения. 

В адаптивном алгоритме использу-
ются все три способа параметризации 
матрицы ориентации 

21XXM . Выбор кон-
кретного способа параметризации зависит 
от типа используемой схемы комплекси-
рования [14,17,18], состава измерительной 
информации и её качества. 

Под радионавигационной информа-
цией понимаются измеренные псевдо-
дальности до навигационных спутников и 
параметры движения центра масс 
(ПДЦМ) КА, под магнитометрической 
информацией понимается измеренный и 
рассчитанный по известной модели век-
тор напряжённости магнитного поля Зем-
ли (МПЗ). 

Под адаптивностью алгоритма по-
нимается возможность выбора алгоритма 
решения задачи определения ориентации 
низковысотного КА в зависимости от те-
кущих условий проведения измерений и 
качества измерительной информации. 

В состав адаптивного алгоритма 
включены алгоритмы определения ориен-
тации низковысотного КА по анализу ви-
димости/невидимости НС [13,14] и алго-
ритмы определения ориентации на основе 
сильносвязанной и слабосвязанной схем 
комплексирования [14,17,18]. 

Основная идея адаптивного алго-
ритма заключается в том, что перед непо-
средственным решением задачи опреде-
ления ориентации низковысотного КА 
полученные измерения подвергаются ана-
лизу, результаты которого определяют 
выбор алгоритма или их комбинации для 
решения задачи определения ориентации. 

Каждый вид измеренных данных прохо-
дит анализ и отбраковку по соответст-
вующим критериям.  

На первом этапе отбраковываются 
ПДЦМ КА по критерию оценки полной 
энергии. Для последующей обработки от-
бираются те решения, для которых спра-
ведливо выполнение неравенства: 

( ) ( ) hthth ii δ≤− mod ,            (3) 
где ( )ith  – значение энергии, вычисленное 
по траекторным измерениям на момент 
времени it ; ( )ithmod  – значение энергии, 
вычисленное на основе модели движения 
(в послеполётном варианте обработки 
данных по «эталонной орбите» [19]) в 
момент времени ti; hδ  – допустимое от-
клонение по энергии.  

Причём, если в процессе отбраковки 
выясняется, что данные отклоняются 
только в краткий промежуток времени, 
т.е. наблюдаются единичные «всплески», 
то такие данные исключаются из обработ-
ки. Если временной промежуток продол-
жителен, то используются модельные зна-
чения ПДЦМ.  

На втором этапе происходит расчёт 
вектора напряжённости МПЗ по выбран-
ной модели. После расчета модельных 
значений вектора напряжённости МПЗ 
отбраковываются измеренные вектора на-
пряжённости по критерию: 

HHHmeas δ≤− mod ,            (4) 
где measH  – измеренное значение вектора 
напряжённости МПЗ в системе координат, 
связанной с КА; modH  – модельное значе-
ние вектора напряжённости МПЗ, в сис-
теме координат, относительно которой 
определяется ориентация; Hδ  – допусти-
мое отклонение по напряжённости. 

Схема адаптивного алгоритма при-
ведена на рис. 1. 
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Рис. 1. Схема адаптивного алгоритма 
 

Предложенный адаптивный алго-
ритм позволяет для решения задачи опре-
деления пространственной ориентации 
низковысотного КА выбрать необходи-
мый алгоритм исходя из состава и качест-
ва измерительной информации и тем са-
мым повысить надёжность решения ука-
занной задачи. 

Исследование выполнено при фи-
нансовой поддержке РФФИ в рамках на-
учного проекта № 12-08-31516 мол_а. 
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ADAPTIVE ALGORITHM OF DETERMINING LOW ALTITUDE SPACECRAFT 
ORIENTATION ON THE BASIS OF PROCESSING INSTANT DIVERSE-TYPE 

MEASUREMENTS 
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The paper deals with the problems of constructing the adaptive algorithm of determining low altitude 

spacecraft orientation on the basis of processing instant diverse-type measurements (radio navigation, magne-
tometric measurements). The loosely coupled and tightly coupled schemes of integrating  magnetometric and 
radionavigation information as well as the algorithm of determining orientation based on the analysis of GLON-
ASS/GPS navigation satellites’ spatial location form the basis of the adaptive algorithm.  
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МАЛОГАБАРИТНЫЙ ДВУХКООРДИНАТНЫЙ ДАТЧИК ПОЛОЖЕНИЯ 
СОЛНЦА С УВЕЛИЧЕННЫМ ПОЛЕМ ЗРЕНИЯ 

 
© 2012  Р. С. Дюльдин, В. Д. Блинов  

 
Филиал ФГУП «ГНПРКЦ «ЦСКБ-Прогресс» - НПП «ОПТЭКС» 

Москва, Зеленоград 

 
Рассматриваются возможные подходы к разработке солнечного датчика нового поколения, отли-

чающегося уменьшенными массогабаритными характеристиками и увеличенным полем зрения. Прове-
дён анализ элементной базы, необходимой для создания прибора. Представлены результаты энергетиче-
ского и точностного моделирования и проектный облик датчика. 
 

Датчик положения Солнца, КМОП-матрица, поле зрения, радиационная стойкость, точностное 
моделирование, светотехническое моделирование. 
 

Для определения ориентации косми-
ческого аппарата (КА), как правило, ис-
пользуются инерциальные измерители уг-
ловых скоростей (гироскопы) и датчики 
положения относительно Солнца, звёзд 
или Земли. Солнце является наиболее 
мощным ориентиром, хотя его положение 
и не известно с той точностью, с которой 
известно положение звёзд [1]. Тем не ме-
нее для определения ориентации его ис-
пользуют практически все КА. 

Приборы, определяющие положение 
КА по отношению к Солнцу, называют 
солнечными датчиками. 

В НПП «ОПТЭКС» такие приборы 
разрабатываются и изготавливаются с 
1998 года. В табл. 1 приведены основные 
характеристики БОКСа (блока определе-
ния координат Солнца), применяемого на 
КА серии «Ямал». 

 
Таблица 1. Основные характеристики прибора 
БОКС 
Рабочее поле 92°×48° 
Предельная погрешность ±0,016° 
Потребляемая мощность, Вт 7 
Масса, кг 2,5 
Габариты, мм 160х140х140 

 
В настоящее время стоит задача раз-

работать датчик определения углового 
положения Солнца для малых КА, обла-
дающий такой же высокой точностью и 
значительно меньшей массой и габарита-

ми. Это возможно, в первую очередь, за 
счёт применения современной КМОП-
матрицы со встроенным аналогово-
цифровым преобразователем вместо при-
боров с зарядовой связью. В качестве та-
ковой предлагается матрица STAR1000 
производства фирмы Cypress. Матрицы 
серии STAR обладают высокой радиаци-
онной стойкостью и стойкостью к воздей-
ствию тяжёлых заряженных частиц (ТЗЧ) 
[2, 3]. Характеристики матрицы приведе-
ны в табл. 2. 

 
Таблица 2. Характеристики STAR1000 
Количество пикселей 1024 х 1024 
Размер пикселя, мкм2 15х15 
Динамический диапазон, дб 69 
Разрядность АЦП 10 
Напряжение питания, В 5 
Потребляемая мощность, Вт 0,35 
Радиационная стойкость, Крад 250 
Стойкость к ТЗЧ, МэВ см2/мг 127,8 
 

Использование этой матрицы позво-
ляет исключить из блока плату формиро-
вания импульсного питания, необходи-
мую для тактирования ПЗС, а также ана-
логово-цифровые преобразователи и со-
гласующие элементы. При этом умень-
шится и погрешность, вносимая элек-
тронным трактом, так как аналоговые 
сигналы не будут передаваться по прово-
дам и печатным платам и подвергаться 
наводкам. Кроме того, STAR1000 полно-
стью совместима как с 5 В, так и с 3,3 В 
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сигналами, что упрощает её интеграцию в 
солнечный датчик. С уменьшением разно-
образия номиналов питания упростится и 
схема вторичного источника питания. 
Функциональная схема нового датчика 
приведена на рис. 1. 

В качестве вычислителя предполага-
ется использовать цифровой сигнальный 
процессор, а для обмена информацией ка-
нал RS-485.  

 
Рис. 1. Функциональная схема датчика 

Определение координат центра 
Солнца в датчике основано на определе-
нии положения изображения щелевой 
маски. В зависимости от положения 
Солнца относительно прибора меняется 
угол падения лучей на маску и, следова-
тельно, положение её проекции на плос-
кость фотоприёмника. Для увеличения 
рабочего поля зрения предлагается ис-
пользовать решёткообразную щелевую 

маску, изображенную на рис. 2. При опре-
делении координат Солнца в каждый кон-
кретный момент времени используется 
изображение двух из четырёх щелей. Что-
бы различать изображения верхней и 
нижней щелей, а также правой и левой, 
они выполнены разной ширины. 

 
Рис. 2. Решёткообразная щелевая маска 

Поле зрения разрабатываемого при-
бора должно быть не меньше 120°х120°. 
Поскольку матрица STAR1000 имеет раз-
решение 1024х1024 активных пикселов 
размером 15х15 мкм, то длина фоточувст-
вительной зоны равна lα = 15,36 мм. Тогда 
оптимальное фокусное расстояние можно 
рассчитать по формуле 

)/( 2ctglF αα ⋅= ,                       (1) 
и оно будет равно F = 8,8 мм. 

Величина сигнала на выходе КМОП-
сенсора (V) связана со спектральной ос-
вещённостью в плоскости фотоприёмника 
(E(λ)) отношением 

 

∫ ⋅=
2

1

d)(E)(V
λ

λ

λλλη ,            (2) 

где η(λ )– спектральная квантовая эффек-
тивность фотоприёмника. 

Под квантовой эффективностью по-
нимается отношение числа зарегистриро-
ванных зарядов к числу попавших фото-
нов на светочувствительную область кри-
сталла. 
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Чтобы получить значение сигнала, 
выраженное в количестве сгенерирован-
ных электронов, следует применять фор-
мулу 

∫ ⋅⋅=
2

1

d)(E)(
hc

S 2нак
λ

λ

λλλλη∆
τ .                  (3) 

Освещённость в плоскости КМОП-
сенсора E(λ) можно выразить через осве-
щённость, создаваемую Солнцем на входе 
солнечного датчика Esun(λ), коэффициент 
пропускания светофильтра kсф, отношение 
максимального сигнала во всех элементах 
Imax к полному сигналу в изображении 
щели Itot и отношение ширины щели A к 
размеру элемента матрицы d: 

.)()( max

d
A

I
IkEE

tot
ñôsun ⋅⋅⋅= λλ                       (4) 

Объединив (4) и (5), получим рас-
чётное выражение для определения коэф-
фициента пропускания оптики:

 
,

)()(
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max2 ∫ ⋅⋅⋅
⋅
⋅
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⋅⋅
= λ
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λλλλητ dE
dI
AI

chSk

sun
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íàê

ñô   

                                                           (5) 
где Itot/Imax = 11, S = 79200 электронов, что 
составляет 80% от сигнала насыщения,     
d = 15 мкм, A = 200мкм, τнак = 5мс. 

Подставляя приведённые значения 
(5), получим , что коэффициент ослабле-
ния света должен приблизительно состав-
лять 16000. 

Для оценки погрешности измерений 
было проведёно точностное моделирова-
ние, при котором были учтены случайные 
и систематические погрешности, связан-
ные с неточностью сборки, погрешностя-
ми изготовления щели, неравномерностью 
чувствительности матрицы. 

Систематическая погрешность со-
ставила 15 угловых минут. После калиб-
ровки и коррекции устранимых система-
тических погрешностей точность прибора 
сильно возрастает. Погрешность прибора 
после калибровки должна определяться 
лишь случайной погрешностью и состав-
ляет на уровне 1σ 17 угловых секунд. Од-
нако следует оговориться, что в реально-
сти это не так. Существует ещё остаточ-

ная погрешность калибровки, вызванная 
погрешностью калибровочного стенда и 
несовершенством методики проведения 
калибровки. 

В результате проделанной работы 
получен проект датчика углового положе-
ния Солнца на основе КМОП-матрицы, 
обладающий следующими характеристи-
ками (табл. 3). 

 
Таблица 3.Характеристики перспективного сол-
нечного датчика 
Рабочее поле 120°×120° 
Предельная погрешность ±0,005° 
Потребляемая мощность, Вт 1,2 
Масса, кг <0,25 
Габариты, мм 70х70х60 

 
Несмотря на использование радиа-

ционно-стойкой элементной базы, удалось 
значительно уменьшить габариты прибо-
ра. Внешний вид солнечного датчика по-
казан на рис. 3. 

 
Рис. 3. Внешний вид нового солнечного датчика 

Новый прибор предлагается изго-
тавливать в одноканальном варианте. Ес-
ли потребуется высокая надёжность, то 
возможен вариант установки на борт КА 
двух таких приборов. При этом можно ус-
тановить датчики таким образом, чтобы 
их рабочие поля зрения перекрывались в 
1°. Это позволит расширить вдвое поле 
зрения, а при отказе одного из приборов 
потеря функциональности сведётся к 
уменьшению рабочего поля в два раза. 
Как показывает практика, во многих слу-
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чаях такая потеря функциональности яв-
ляется допустимой. 

Работа выполнена при финансовой под-
держке Министерства образования и науки в рам-
ках программы «Научные и научно-
педагогические кадры инновационной России 
2009-2013г.» (ГК № 14.740.11.0327). 
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Рассматриваются основные подходы к решению задачи распознавания звёздных узоров для даль-

нейшего использования в технологии расчёта вектора параметров внутреннего ориентирования оптиче-
ской системы космического аппарата. 
 

Дистанционное зондирование Земли, обработка космических изображений, алгоритмы иденти-
фикации, звёздные узоры, полётная калибровка. 
 

Для проведения высокоточной авто-
матической геометрической коррекции 
видеоданных, получаемых при дистанци-
онном зондировании Земли, необходимо 
наличие информации об элементах внут-
реннего и внешнего ориентирования. К 
элементам внешнего ориентирования 
космического аппарата (КА) относятся 
данные, полученные от гироскопических 
систем, звёздных датчиков, солнечных 
датчиков и систем позиционирования, та-
ких как ГЛОНАСС и GPS. К элементам 
внутреннего ориентирования съёмочной 
системы (КА) относят: дисторсию объек-
тива, координаты главной точки, распо-
ложение матриц в фокальной плоскости и 
фокусное расстояние.  

Параметры, относящиеся к внутрен-
нему ориентированию съёмочной аппара-
туры [1], измеряются при наземной ка-
либровке съёмочной аппаратуры, и их 
точность во многом определяет качество 
дальнейшей обработки полученных изо-
бражений земной поверхности. Однако 
конфигурация системы оптических датчи-
ков меняется под различными воздейст-
виями, возникающими при выводе КА на 
орбиту, а также из-за теплового влияния 
Солнца. Рассматриваемая проблема реша-
ется на основе технологии рассогласова-
ния координат, наблюдаемых на реальном 
(телевизионном) изображении и эталон-
ном (машинном) кадре звёзд [2]. При этом 

возникает задача идентификации звёзд, 
выявленных на реальном изображении, и 
координат звёзд специально подготовлен-
ного, сформированного из астрономиче-
ского каталога, идеального изображения. 

 
Подходы к решению задачи 

распознавания 
 

В настоящее время задача распозна-
вания групп звёзд может быть сведена к 
трём основным алгоритмам: 

− распознавание групп звёзд, ос-
нованное на вычислении угловых рас-
стояний между звёздами в наблюдаемой 
группе и сравнение этих расстояний с эта-
лонными; 

− использование корреляционных 
свойств двух перекрывающихся точечных 
изображений, полученного реального и 
эталонного изображений [3]; 

− метод ручного отождествления 
звёзд на основе визуального восприятия 
реального и эталонного изображений.  

Так как для задачи уточнения эле-
ментов внутреннего ориентирования 
предъявляются высокие требования по 
быстродействию и автоматизации процес-
са, то метод ручного отождествления 
звёздных узоров далее не рассматривает-
ся. 
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Сравнение угловых расстояний 
 

Принцип построения алгоритма рас-
познавания групп звёзд основывается на 
вычислении угловых расстояний между 
звёздами в наблюдаемой группе и сравне-
нии этих расстояний с таковыми же, но 
вычисленными для звёзд из каталога [4]. 
При этом для каждой пары наблюдаемых 
звёзд и соответствующего ей углового 
расстояния должен быть реализован про-
цесс перебора и сравнения с расстояниями 
между звёздами каталога. На достовер-
ность распознавания существенно влияют 
три основных параметра прибора: размер 
углового поля, предельная рабочая звезда 
(чувствительность), погрешность угловых 
измерений. 

Решение задачи распознавания звёзд 
по звёздному полю включает: создание 
рабочего каталога в памяти компьютера и 
реализацию алгоритма распознавания. 
При создании рабочего каталога для алго-
ритма распознавания групп звёзд по угло-
вым расстояниям выделяются следующие 
положения: 

− в рабочий каталог, помимо всех 
величин, входящих в обычные звёздные 
каталоги, должны быть включены и коси-
нусы угловых расстояний между звёзда-
ми, которые использовались для сравне-
ния угловых межзвёздных расстояний в 
алгоритме распознавания. Использование 
косинусов вместо самих углов сокращает 
затраты машинного времени на проведе-
ние вычислений; 

− косинусы в рабочем каталоге 
должны храниться не для всех возможных 
расстояний между звёздами по всему не-
бу, а только для тех расстояний, которые 
соответствуют возможным углам поля 
зрения прибора ориентации, что значи-
тельно сокращает объём памяти для хра-
нения рабочего каталога. Например, для 
каталога, содержащего 795 наиболее яр-
ких звёзд, число пар звёзд при макси-
мальном угле поля зрения прибора 30 0  
уменьшится с 315 615 до 32 436 (почти в 
10 раз). 

Для каждой выбранной из астроно-
мического каталога звезды в память ком-
пьютера следует заносить её каталожный 
номер N , прямое восхождение α  и скло-
нение δ , отнесённые к среднему экватору 
и среднему равноденствию Земли эпохи 
2000 г., а также собственное движение 
звезды по этим координатам αd  и δd . 

Для реализации алгоритма распозна-
вания звёзд используется следующий 
подход. Исходными данными для алго-
ритма служат измеренные координаты 
звёзд ( )yx,  в плоскости фотоприёмного 
устройства съёмочной аппаратуры и дан-
ные рабочего каталога. По измерениям 
абсцисс x  и ординат y  изображений 
звёзд [5] рассчитываются косинусы уг-
лов uβ  (будем называть их измеренными) 
между направлениями на каждую пару 
отобразившихся звёзд: 

jijijiij nnmmllu ++=βcos ,            (1) 

222 fyx
xl

++
= , 

222 fyx
ym

++
= ,   

222 fyx
fn

++
= , 

где −f фокусное расстояние звёздной ка-
меры; −ji, порядковые номера изображе-
ний звёзд. 

В системе координат звёздного ка-
талога косинусы угловых расстояний ме-
жду звёздами вычисляются по формуле 

          
                (2) 

 
где αi, αj – прямое восхождение i-й и j-й 
звёзд; δi, δj – склонение i-й и j-й звёзд; βij – 
угол между направлениями на i-ю и j-ю 
звезду. 

Поскольку измеренные координаты 
энергетических центров изображений 
звёзд вычисляются с ошибками и фокус-
ное расстояние прибора также известно с 
ограниченной точностью, то вычисленные 
угловые расстояния в системе координат 
телескопа и в системе координат звёздно-
го каталога не будут совпадать идеально.  

),cos(coscos

sinsinkcos
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При работе алгоритма распознавания 
происходит сравнение измеренных коси-
нусов углов uβ  для всех пар отобразив-
шихся звёзд с косинусами каталожных 
пар звёзд kβ , выбор каталожных пар для 
которых удовлетворяет условию: 

εββ <− ku coscos ,                  (3) 
где −ε  допустимое расхождение между 
каталожными и измеренными косинуса-
ми, обусловленное ошибкой определения 
углов uβ  и kβ . 

В частности, ошибки угла uβ  зави-
сят от точности определения координат 
( )yx,  и фокусного расстояния f . Ошибки 
в угле −kβ  это следствие, главным обра-
зом, неодинаковых собственных движе-
ний звёзд данной пары. Слишком малая 
величина ε  приводит к тому, что сравне-
ния косинусов вообще может не произой-
ти. При слишком большой ε  сравнивае-
мое количество косинусов может привес-
ти к избыточности оперативной памяти 
компьютера. 

На сегодняшний день использование 
распознавания групп звёзд по угловым 
расстояниям применяется в звёздных дат-
чиках для астроориентации КА.  

Для задачи определения элементов 
внутреннего ориентирования съёмочной 
аппаратуры на основании сканерного изо-
бражения необходимо наличие информа-
ции о всех зарегистрированных телеско-
пом звёзд. Создание рабочего каталога 
для алгоритма распознавания групп звёзд 
по угловым расстояниям является нецеле-
сообразным. Современные астрокаталоги 
[6] содержат более 2 миллионов положе-
ний звёзд. Вычисление и хранение  коси-
нусов расстояний между звёздами по все-
му небу, а также дополнительных харак-
теристик значительно увеличивают объём 
памяти и требования по вычислительной 
мощности ЭВМ для работы и хранения 
рабочего каталога. Также необходимо 
учитывать, что при обработке изображе-
ния возможно возникновение −N ложных 
отметок, которые приведут к ложному 
отождествлению. 

В отличие от метода «угловых рас-
стояний» корреляционно-экстремальный 
алгоритм является существенно менее 
требовательным к производительности 
ЭВМ и более помехозащищенным к нали-
чию ложных отметок. 
 

Корреляционно-экстремальный 
алгоритм 

Сущность корреляционно-экстре-
мального алгоритма идентификации изо-
бражений заключается в том, что взаим-
ной корреляционной функции двух сосед-
них идентифицируемых изображений (ре-
ального и идеального) в окрестности её 
искомого максимума придаётся куполо-
образная форма путем определённого 
функционального преобразования одного 
из изображений [7].  

Из машинного каталога звёзд, за-
фиксированных в некоторой системе ко-
ординат υu  по измеренному в момент 
времени t  [8] положению спутника 

( ) ( ) ( ) ( )( )tZtYtXt 000 ,,=η  и его ориентации 
( ) ( ) ( ) ( )( )tttt χωαθ ,,= , извлекается опор-

ный фрагмент звёздного неба в виде мно-
жества ( ){ },...3,2,1   ;,,3 == ibuO iii ν , где 
( )iiu ν, - координаты −i й звёзды, −ib  её 
яркость. С помощью оператора pR   на ос-
нове множества 3O  формируется растро-
вое изображение ( )υ,uKM , которое назо-
вём машинным кадром (МК): 

( ) ( )
( )




∉
∈

=
.u,   ,0
,u,  ,

,
3

3

O
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uK i
М υ

υ
υ            (4) 

Отдельный прямоугольный фраг-
мент полученного изображения или изо-
бражение в целом назовём телевизионным 
кадром (ТК) и обозначим ( )υ,uKT . 
 
Корреляционные свойства точечных 

изображений 
Рассматривая МК, полученный из 

звёздного каталога, и ТК, снятый аппара-
турой как совокупность точек на плоско-
сти, заметим, что при этом часть отметок 
на первом и втором кадрах отображает 
одни и те же объекты. Такую пару точек 
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назовём одноимённой. Отметки, которые 
присутствуют на одном из кадров (МК 
или ТК), но отсутствуют на другом, явля-
ются помехами. Совокупность точек МК 
и ТК опишем соответственно функциями 
вида 

,),(

,),(
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1

∑

∑
+

=

+

=

−−=

−−=
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где Is – число одноимённых пар отметок; 
Iэ, Ip – число точек помех в МК и ТK со-
ответственно; 


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При наличии плоскопараллельного 
сдвига между кадрами их взаимно-
корреляционная функция вычисляется 
следующим образом: 

∑∑
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buxabaK

1 1
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δυ

δ

,    (6) 

где nэ и np – общее число объектов соот-
ветственно в МК и ТК. 

Структура ),( baK  может быть полу-
чена путём наложения друг на друга nэ 
изображений ТК, повёрнутых на 180 0  и 
сдвинутых относительно начала коорди-
нат XOY на величины ii xa = , ii yb = , 

эni ,1= . Тогда значение ),( 00 baK  в неко-
торой точке плоскости корреляции ( 00 ,ba ) 
определяется числом отметок, куда попа-
дут все отметки с координатами, равными 
разностям координат одноимённых объ-
ектов МК и ТК. Значение 

шs IIbaK +=),( 00 , где sI  – некоторое 
число шумовых отметок, назовём главным 
максимумом взаимно-корреляционной 
функции. 

Главный максимум взаимно-
корреляционной функции двух точечных 
изображений (в данном случае МК и ТК) 
в плоскости корреляции является с высо-
кой степенью достоверности единствен-

ным и расположен в точке с координата-
ми, равными параметрам связи между ко-
ординатными системами МК и ТК. 

Сказанное выше справедливо при 
отсутствии искажений картины одно-
имённых отметок в совмещаемых кадрах. 
При наличии искажений зафиксировать 

),( 00 baK  в одной точке невозможно ввиду 
того, что одноимённые объекты кадров 
образуют группу отдельных выбросов, 
расположенных в окрестности точки 

),( 00 ba . Это приводит к размыванию 
главного максимума взаимно-корреляцио-
нной функции в случае плоскопараллель-
ного сдвига и к дальнейшей расфокуси-
ровке сигнального пятна при наличии по-
ворота между ТК и МК. 
 

Выбор метода поиска 
главного максимума 

взаимно-корреляционной функции 
 

Выражение (6) будем рассматривать 
как описание точечной картины на плос-
кости корреляции. Однократно вычислим 
все разности ( ji ux − ) и ( jiy υ− ), 

( pэ njni ,1,,1 == ) и точки с координатами 

jiij uxZ −=′ , jiij yZ υ−=′′  нанесём на плос-
кость корреляции. Очевидно, что наи-
большее число попаданий будет зафикси-
ровано в области около точки ( 00 ,ba ). Для 
уменьшения требуемой памяти будем 
фиксировать лишь разности, удовлетво-
ряющие условиям: max)( Hux ji ≤− , 

max)( Hy ji ≤−υ , где −maxH  макси-
мальный сдвиг между МК и ТК. 

В этом случае удобно фиксировать и 
сравнивать количества попаданий на от-
дельные участки плоскости корреляции. 
Выберем для этих целей квадраты разме-
ром HH × . Тогда в данном варианте по-
требуется )( рэ nn ×  вычислений разности 

координат и 22 /max)4( HH  сравнений. 
Сокращение объёма необходимой памяти 
и числа сравнений даёт методу «редкой 
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сетки» определённые преимущества в 
смысле быстродействия. 

Итак, метод «редкой сетки» состоит 
в том, что вычисляются все разности 

jiij uxZ −=′ , jiij yZ υ−=′′ , ( эni ,1= , 

pnj ,1= ); фиксируется количество попа-
даний отметок 
{ }max)(max),( HZHZ ijij +′′+′  в соответст-
вующие квадраты 




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
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max)(
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ent
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ent ijij  на 

плоскости корреляции, смещённой на 
maxH  по осям координат; сравнение 

2max2








H
Hent  значений числа отметок, 

определение координат ),( 00 ba  наиболее 
«тяжёлого» из них: 
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              (7) 
Заметим, что переход к представле-

нию взаимно-корреляционной функции 
МК и ТК как точечной картины на плос-
кости корреляции с укрупнённым шагом 
квантования приводит к значительному 
сокращению вычислений. 

Однако "слепой" характер нанесения 
"редкой сетки" на плоскость корреляции 
может привести к  высыпанию сигналь-
ных отметок в соседние ячейки разбиения 
и, как следствие, к уменьшению вероят-
ности правильного обнаружения объекта, 
к снижению помехозащищённости алго-
ритма. Для устранения этого недостатка в 
алгоритме реализуется процедура "нане-
сения" на плоскость корреляции "много-
слойной сетки", отдельные слои которой 
смещены относительно друг друга в од-
ном из трёх направлений: 
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Здесь −ν число ячеек, перекрывающих 
исходную в одном из направлений; −τ  
наименьшие смещения между соседними 

ячейками 
ν

τ
H

=  (при 0=k  имеет место 

исходный вариант разбиения); [ ]X – целая 
часть Х; −ijij ba , соответственно разности 
плоскостных координат i-й отметки МК и 
j-й отметки ТК по осям OX и OY: 

maxHaij ≤  и maxHbij ≤ , 

где maxH  - максимальный сдвиг между 
МК и ТК. 

Выбор направления смещения 
(рис. 1) произведён с учётом того, что в 
интегральном случае распределение отме-
ток на плоскости корреляции можно счи-
тать равновероятным и круговым, а также 
с учётом простоты организации вычисли-
тельного процесса. 

 
Рис. 1. Выбор направления смещения 
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Практическая реализация данного 
алгоритма требует зафиксировать попада-
ние отметки (xi, yi) в ( ) 113 +−ν  ячеек раз-
биения плоскости корреляции, характери-
зуемых  номерами:  

)3(
0

)3(
0

)2(
0

)2(
0

)1(
0

)1(
0 ,;,;, yxyxyx  соответственно в 
первом, втором и третьем направлениях 
сдвига слоёв. Выбор параметра H осуще-
ствляется исходя из максимальных разме-
ров размывания главного максимума вза-
имно-корреляционной функции. 

Несмотря на нанесение многослой-
ной сетки на плоскость кадра, из-за огра-
ничений на выбор числа слоёв (мини-
мального смещения между ячейками) и 
направлений их смещения, возможна по-
теря части изображения в выделенной 
ячейке. Об этом могут свидетельствовать 
координаты "характерной точки" изобра-
жения в ячейке, т.е. координаты "центра 
тяжести" отметок: 
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Если yx ~,~  не совпадает с центром 
выделенной ячейки 00

~,~ yx , то реализуется 
процесс уточнения положения ячейки сле-
дующим образом: 
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где t – номер шага приближения 
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HHH yx == 00 . 

Процесс уточнения положения ячей-
ки 00 yx HH ×  продолжается до тех пор, 
пока совокупность отметок в ней изменя-
ется (центр ячейки на t -м шаге не совпа-
дает с центром на ( )−+1t м шаге). При 
высокой плотности, например шумовых 
отметок, остановка процесса возможна по 
условию: 
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где ε - требуемая точность положения 
ячейки. 
 
Идентификация одноимённых пар 

отметок 
Выше рассмотрены математические 

и алгоритмические вопросы решения ос-
новной задачи – совмещение двух кадров 
МК и ТК. Вторая задача на этом этапе – 
собственно идентификация одноимённых 
пар отметок на совмещённых кадрах МК 
и ТК. 

Задача объединения отметок в пары 
на совмещённом изображении (например, 
ТК приведён к системе координат МК) 
может быть решена простым присоедине-
нием к каждой отметке МК ближайшей 
отметки ТК, лежащей в достаточно малой 
окрестности отметки МК. Особое внима-
ние здесь следует уделить выбору разме-
ров строба (апертуры), в котором осуще-
ствляется объединение пар. Очевидно, что 
занижение размеров приводит к пропуску 
одноимённых отметок, а завышение – к 
ложной идентификации. При выборе га-
баритов строба следует принимать во 
внимание следующие основные факторы: 

− значение максимальных ошибок 
(отклонений) в координатах одноимённых 
отметок МК и ТК, приведённых к единой 
системе координат; 

− ошибки в отработке параметров 
смещений между кадрами, обусловленные 
наличием шумовых отметок на плоскости 
корреляции, попавших в выделенный 
квадрат, неоптимального расположения 
квадрата разбиения относительно окрест-
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ности главного экстремума взаимно-
корреляционной функции, приводящего 
лишь к частичному учёту составляющих 
главного максимума отметок; 

− наличие ошибок в координатах од-
ноимённых отметок за счёт угла разворо-
та, масштабных искажений и т.п. 

Задача корреляционно-экстремаль-
ного алгоритма совмещения точечных 
изображений звёздных узоров сводится к 
задаче определения координат главного 
максимума. После вычисления максимума 
взаимно – корреляционной функции и 
максимально возможных (по модулю) 
сдвигов между ТК и МК осуществляется 
наложение кадров друг на друга с учётом 
смещений. Критерий отождествления па-
ры звёзд: lik RR min= , где kR – расстоя-
ние для k–й звезды эталонного кадра, kiR  – 
массив расстояний между эталонной k-й 
звездой и реальной i-й звездой, попадаю-
щих в заданную область. 

Подобной процедурой идентифика-
ции можно пользоваться лишь при малых 
поворотах и при масштабных искажениях 
ТК относительно МК. Для оценки значе-
ний угла в более широком диапазоне его 
измерений следует осуществлять поворот 
ТК на некоторый малый угол и опреде-
лять параметры смещения плоскости кор-
реляции. Значения угла поворота и пара-
метров трансляции, при которых зафик-
сирован абсолютный максимум ВКФ, 
принимаются в качестве искомых.  

Для сокращения времени идентифи-
кации отметок на основе корреляционно-
экстремального алгоритма при больших 
поворотах угла между ТК и МК предлага-
ется на предварительном этапе использо-
вать метод угловых расстояний (рис. 2). 
 

Выводы 
 

Предложенный алгоритм позволяет 
предварительно найти угол разворота ме-
жду ТК и МК, тем самым сокращая время 
отождествления корреляционно-экстрема-
льным алгоритмом. При использовании 
комбинированного подхода алгоритм 

идентификации звёздных узоров стано-
вится инвариантным к масштабным иска-
жениям и малым поворотам ТК относи-
тельно МК. 
 

 
Рис. 2. Корреляционно-экстремальный алгоритм 

с предварительной обработкой 
методом поиска угловых расстояний 
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Разработана динамическая модель раскрытия солнечных батарей космического аппарата. Получе-

на система уравнений для определения реакций связей в произвольном узле разворота панелей солнечной 
батареи. Определены основные интегральные параметры процесса раскрытия. 
 

Солнечные батареи, динамика раскрытия, кинематические связи, средства раскрытия. 
 

Введение 
Процесс раскрытия солнечных бата-

рей (СБ) непосредственно влияет на вы-
полнение общих задач полета, являясь 
одной из ключевых динамических опера-
ций функционирования космических ап-
паратов (КА). Так, в случае отказа систе-
мы раскрытия внутренние источники 
энергии КА могут поддерживать его 
функционирование не более чем в течение 
нескольких часов, после чего наступают 
необратимые изменения, приводящие к 
деградации систем КА и его потере[1, 2]. 
Это диктует высокие требования к надёж-
ности срабатывания системы раскрытия 
СБ и обоснованности выбора характери-
стик элементов системы раскрытия. Воз-
растание энергопотребления перспектив-
ных КА сопровождается ростом размеров 
и массы СБ [3, 4], что делает вопросы без-
отказного функционирования системы 
раскрытия СБ актуальными. Сложные 
схемы раскрытия, предусматривающие, 
например, механизмы тросовой синхро-
низации относительного движения пане-
лей, активного либо пассивного демпфи-
рования, нуждаются в тщательной прора-
ботке.  

В то же время при наземных экспе-
риментах на стендах не удаётся в доста-
точной мере воспроизвести реальные ус-
ловия процесса раскрытия (например, ос-
таточные угловые скорости КА в момент 
подачи команды на раскрытие) и тем са-
мым полностью подтвердить надёжность 

и работоспособность системы раскрытия. 
В связи с этим для подтверждения пра-
вильности принятых технических реше-
ний и обоснованности конкретных пара-
метров элементов системы раскрытия не-
обходимо детальное математическое мо-
делирование процесса раскрытия СБ с 
учётом всех существенных факторов. 

 

Структурные элементы  
системы раскрытия СБ 

В исходном, транспортировочном 
положении солнечные батареи (СБ) ком-
пактно сложены и зафиксированы на кор-
пусе КА. При раскрытии батареи проис-
ходит расфиксация, перевод батареи в ко-
нечное (раскрытое) рабочее положение и 
фиксация батареи в нём. Следовательно, 
система раскрытия должна включать в се-
бя следующие структурные элементы: 

1. Средства фиксации в транспорти-
ровочном положении, допускающие воз-
можность при подаче соответствующей 
команды снять наложенные механические 
ограничения допуская тем самым относи-
тельное движение элементов батареи (па-
нелей, штанг). В качестве средств фикса-
ции часто используются пирозамки. 

2. Средства инициации разворота 
элементов батареи. Как правило, относи-
тельный разворот пары панелей СБ осу-
ществляется пружинами кручения, уста-
новленными на оси вращения. Кроме то-
го, для преодоления на начальном участке 
сил трения используются короткоходовые 
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пружинные толкатели. 
3. Средства фиксации батареи в рас-

крытом (рабочем) положении, которые 
также выполняются в виде устройства 
замкового типа. 

4. Средства тросовой синхронизации 
относительного углового движения пар 
элементов солнечной батареи, не позво-
ляющие реализоваться существенному от-
личию углов относительного разворота 
соседних пар. Устройство представляет 
собой замкнутый подпружиненный (для 
компенсации температурных деформа-
ций) трос, переброшенный через два шки-
ва, принадлежащих панелям, расположен-
ным не рядом, а через одну. Применение 
тросовой синхронизации позволяет сни-
зить нагрузки на элементы батареи, а так-
же повысить надёжность системы раскры-
тия, так как появляется возможность осу-
ществить процесс раскрытия даже при от-
казе одной из пружин кручения, установ-
ленных в осях разворота. 

5. Средства торможения (демпфера), 
предназначаются для гашения относи-
тельной угловой скорости пары соседних 
элементов батарей перед фиксацией их в 
рабочем конечном положении с целью 
снижения ударных нагрузок в момент 
фиксаций. 

 

Динамическая модель системы  
Панели СБ, космический аппарат и 

штанги, соединяющие КА и СБ, модели-
руются системой тел, построенной сле-
дующим образом. КА принят в качестве 
базового тела, а элементы каждого “кры-
ла” СБ расположены по типу цепочки и 
последовательно соединены кинематиче-
скими связями с переменным числом сте-
пеней свободы. Расположение тел, их ус-
ловная нумерация и нумерация связей 
между ними приведены на рис. 1. Расчёт 
процесса раскрытия батарей сводится к 
моделированию динамики такой системы 
тел с учётом наложенных связей и сило-
вых факторов, создаваемых средствами 
раскрытия, системой тросовой синхрони-
зации и т.д. 

 

 
Рис. 1. Структура системы 

 
Введены следующие системы коор-

динат (рис. 2): 
• OиXиYиZи - инерциальная, 

расположенная произвольно; 
• OiXiYiZi - связанные системы ко-

ординат, начала которых расположены в 
центрах масс тел системы; 

• OciXciYciZci - системы координат 
связей. В связанной системе координат 
задаётся единичный вектор ier , опреде-
ляющий положение оси возможного раз-
ворота. Ось Xci совпадает с этим векто-
ром, а оси Yci и Zci дополняют систему до 
правой. 

Радиусы-векторы центров масс 
rroi тел определены в проекциях на оси 
инерциальной системы координат.  
 

 
Рис. 2. Системы координат 

При описании движения любое тело 
системы (КА, панели, штанги) рассматри-
вается как свободное, а действие на него 
других тел осуществляется посредством 
указанных выше связей. Величина их ре-
акций заранее неизвестна и определяется 
из специальных дополнительных уравне-
ний.  

Поскольку тела системы представ-
ляются твёрдыми, с неизменными массово 
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- инерционными характеристиками, урав-
нения поступательного перемещения цен-
тра масс каждого тела в инерциальных 
осях и уравнения вращательного движе-
ния относительно центра масс в связан-
ных осях соответственно будут иметь вид  

ioioii RFam
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+= , 

[ ] [ ]( ) ciioiioii
i

oi LLLI
dt

d~I
rrrrr
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++=×+ ωω
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рение центра масс и угловое ускорение 
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 бе-

рётся в его связанной системе координат; 
im , [ ]oiI  - соответственно масса и тензор 

инерции «i» - го тела. 
Отсюда можно выразить oiar  и iε

r : 
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Результатом интегрирования урав-
нений (1) будут скорости центров масс тел 

oiV
r

, координаты центров масс oirr  в инер-
циальной системе координат и угловые 
скорости iω

r  тел. 
Однако уравнения (1) не могут быть 

проинтегрированы сразу, так как в их пра-
вые части входят неизвестные вектора сил 
и моментов связей. 

 
Уравнения связей 

Для определения реакций связей не-
обходимо записать дополнительно урав-
нения связи, вид которых определяется 
конкретным характером связи. Поскольку 
два последовательно соединённых тела 
имеют общие точки связи, то радиусы-
векторы в инерциальной системе коорди-
нат и полные скорости этих точек, при-
надлежащих двум разным телам, должны 
быть одинаковы. Кроме того, одинаковы 
должны быть и проекции угловой скоро-
сти на оси Yci, Zci системы координат свя-
зи. Можно получить посредством диффе-
ренцирования этих равенств  
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rr - значения ускорений «i»-й точ-

ки связи, принадлежащей «i»-му и «i+1»-
му телам (рис. 3). Появление последнего 
слагаемого во втором из равенств (2) обу-
словлено вращением системы координат 
связи OciXciYciZci относительно систем ко-
ординат «i»-го и «i+1»-го тел. 

В уравнении (2) полные ускорения 
точек связи «i»-го и «i+1»- тел запишутся 
следующим образом: 
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В выражение (3) входят линейные 
ускорения центров масс тел и угловые ус-
корения их вращения относительно цен-
тра масс. Их нужно выразить из уравне-
ний движения (1). Входящие в (1) главные 

вектора реакций связей iR
r

, моментов ре-

акций связей iL
r

 и реактивных моментов 
ciL
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 «i»-го определяются соотношениями 
(рис. 3): 

[ ] [ ]
[ ] [ ]

[ ] [ ] ,RФRФL

,LMLML

,RMRMR

c
1i1i,i

c
i1i,ii

c
1ii1ci

c
iicici

c
1ii1ci

c
iicii

−−+

−→−→

−→−→

⋅+⋅−=

⋅−⋅=

⋅−⋅=

rrr

rrr

rrr

            (4) 

[ ] [ ]
[ ] [ ]

[ ] [ ] ,RФRФL

,LMLML

,RMRMR

c
1i2i,1i

c
ii,1i1i

c
1i1i1ci

c
i1icici

c
1i1i1ci

c
i1ici1i

+++++

++→++→

++→++→+

⋅−⋅=

⋅+⋅−=

⋅+⋅−=

rrr

rrr

rrr
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Рис. 3. Индексация внутренних  

силовых факторов 
 

Подстановки (4) в (3) дают оконча-
тельное выражение полного линейного 
ускорения i-й точки i-го тела, которое не 
приводится из-за его громоздкости. Вы-
ражение ускорения i-й точки  i+1-го тела 
получается аналогично. 

В общем виде полученные уравне-
ния связи можно записать следующим об-
разом: 
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Таким образом, определение реак-
ций связи, как это видно из структуры со-
отношений (4), сводится к решению сис-
темы линейных уравнений относительно 
неизвестных компонент векторов реакций 
связи c

iR
r
и реактивных моментов c

iL
r

, ко-
торые затем подставляются в (1). 

 
Интегральные характеристики  

процесса раскрытия 
Предложенный подход позволяет 

определить основные интегральные пара-
метры процесса раскрытия солнечных ба-
тарей: зависимость энергии системы, уг-
лов разворота и угловых скоростей пане-
лей и штанг от времени; последователь-
ность фиксации панелей и штанг, время 
процесса раскрытия. 

На рис. 4-7 приведены основные па-
раметры процесса раскрытия СБ, состоя-
щей из двух идентичных “крыльев”. 

На рис. 4 можно выделить характер-
ные области: короткий начальный участок 
роста энергии, обусловленный работой 
короткоходовых толкателей, инициирую-
щих процесс раскрытия; равномерный 
рост энергии вследствие работы пружин 
кручения; участок спада - срабатывание 
механизмов фиксации панелей; затухаю-
щие вследствие диссипации остаточные 
колебания, от длительности которых за-
висит время, отводимое на процесс рас-
крытия батарей в общей программе дина-
мических операций КА на орбите.  

На рис. 5 момент выхода относи-
тельных углов на предельное значение 
соответствует моменту фиксации данной 
пары панелей. 

Интенсивные колебания угловой 
скорости панелей в процессе фиксации 
(рис.6) объясняются ударным характером 
фиксации. Большей плавности процесса и 
снижения уровня нагружения можно до-
биться за счёт использования двух типов 
демпфирующих устройств: гасящих угло-
вую скорость панелей на конечном участ-
ке относительного разворота и срабаты-
вающих непосредственно в процессе фик-
сации, которые конструктивно могут быть 
совмещены с узлом фиксации.  

Кроме того, могут быть вычислены 
силы в тросах системы синхронизации 
движения, нагрузки элементов СБ в виде 
эпюр внутренних силовых факторов 
(рис. 7) и ряд других параметров. 

Следует отметить, что теоретическая 
модель является единственным способом 
анализа раскрытия СБ при нештатных си-
туациях, таких, например, как отказ ре-
жима предварительного гашения угловых 
скоростей, задержка (или даже нераскры-
тие) одного из «крыльев» СБ. 
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Рис. 4. Энергия системы 

 

 
Рис. 5. Относительные углы раскрытия 

 

 
Рис. 6. Относительные угловые скорости раскрытия 
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Рис. 7. Огибающая эпюры изгибающего момента 
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A dynamic model of spacecraft solar panel deployment is developed. In describing the motion each body 
of the system (spacecraft, panels, rods) is considered to be a free one. The action of other bodies on it is accom-
plished by means of imposed kinematic constraints. A system of equations to determine the reaction of con-
straints in an arbitrary node of solar battery panel deployment is derived. The main integral parameters of the 
deployment process are identified: the dependence of the system’s energy, deployment angles and angular veloci-
ties of panels and rods on time, the sequence of fixing the panels and rods, the time of the deployment process. 
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КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ НАБЛЮДЕНИЯ  

НА ОСНОВЕ СОЗДАНИЯ ПРОБЛЕМНО-ОРИЕНТИРОВАННЫХ СИСТЕМ 
АВТОМАТИЗИРОВАННОГО ПРОЕКТИРОВАНИЯ  
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имени академика С. П. Королёва (национальный исследовательский университет) 
 

Рассматривается проблема разработки проблемно-ориентированных систем для 
автоматизированного решения задач проектирования космических аппаратов с проверкой их 
корректности и определением последовательности выполнения расчётов. Работа программного 
комплекса, разработанного в среде программирования DELPHI, иллюстрируется примером определения 
массовых характеристик системы терморегулирования. 

 
Космический аппарат наблюдения, проектные характеристики, проблемно-ориентированная 

система, уравнения связи, входные данные, выходные данные, двудольный граф, компонента сильной 
связности. 

 
 
В настоящее время в практике соз-

дания космических аппаратов (КА) на-
блюдения на начальных этапах проекти-
рования используются методы синтеза 
основных проектных характеристик, по-
строенные: 

- на основе улучшения характери-
стик прототипа; 

- на основе использования готовых 
платформ с установкой целевой аппарату-
ры; 

- на базе эвристических алгоритмов 
(для новых конструкций без аналогов); 

- на основе последовательного «на-
ращивания» бортовых систем и конструк-
ции КА «вокруг» аппаратуры наблюдения 
(для КА высокодетального оперативного 
наблюдения) [1]. 

Известен также метод синтеза ос-
новных проектных характеристик КА ис-
ходя из заданных целевых показателей 
эффективности (периодичности и деталь-
ности наблюдения, производительности 
съёмки, оперативности подхода к «цели» 
и доставки видеоинформации на наземные 
пункты приёма, точности привязки коор-
динат снимка, срока активного существо-
вания и др.). Этот метод является пред-
почтительным при создании КА, отли-

чающихся новизной проектных решений, 
так как позволяет приблизить проектные 
характеристики КА к оптимальным (ра-
циональным). Но на практике он может 
быть реализован путём поверочных рас-
чётов выполнения целевых показателей 
эффективности КА после каждого итера-
ционного цикла изменения проектных ха-
рактеристик (массогабаритных, инерци-
онных энергетических и др.). Эти провер-
ки осуществляются с помощью моделиро-
вания целевого функционирования КА 
наблюдения с принятыми проектными ха-
рактеристиками. Такой подход ведёт к 
достижению поставленной цели – созда-
нию КА с рациональными проектными 
характеристиками, но само моделирова-
ние является трудоёмким и требует разра-
ботки многочисленных моделей, связы-
вающих проектные параметры с целевы-
ми.  

Для того чтобы данный метод ис-
пользовать без прерываний итерационных 
циклов при проведении поверочных рас-
чётов, имеется путь объединения расчёта 
проектных характеристик и моделирова-
ния целевого функционирования в одном 
программном комплексе. Для этого мож-
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но использовать так называемые непроце-
дурные методы программирования [2].  

Суть непроцедурного программиро-
вания заключается в следующем. В ком-
пьютер вводятся переменные (варьируе-
мые параметры) и связи между ними 
(уравнения, связывающие эти параметры). 
Осуществляется постановка задачи путём 
разделения множества параметров на ис-
комые (выходные) параметры и заданные 
(входные) параметры. Таких задач может 
быть множество. Далее система, постро-
енная на принципах непроцедурного про-
граммирования, на основе внутренней ло-
гики (с использованием теории графов) 
проверяет корректность поставленной за-
дачи (может ли быть данная задача реше-
на по условиям достаточности уравнений 
связи и заданных параметров) и выдаёт 
последовательность (алгоритм) решения 
задачи, если она корректна. При числен-
ном задании исходных данных осуществ-
ляется поиск выходных значений. 

Системы, построенные с использо-
ванием непроцедурного программирова-
ния, принято называть проблемно-ориен-
тированными системами автоматизиро-
ванного проектирования. Такие системы 
построены для проектирования некоторых 
структур самих компьютеров [2]. Исполь-
зование такого рода систем применитель-
но к космическим аппаратам наблюдения 
впервые предложено в работе [1]. 

Преимущества проблемно-ориен-
тированных систем автоматизированного 
проектирования КА наблюдения заклю-
чаются в следующем. 

1. В процессе работы системы полу-
чается ответ на вопрос: корректно ли по-
ставлена задача проектирования или нет 
(например, количество уравнений мень-
ше, чем число переменных, которые необ-
ходимо найти). Проектные характеристи-
ки различных составных частей КА, как 
правило, связаны между собой множест-
вом уравнений различного типа (алгеб-
раических, дифференциальных и инте-
гральных), логических зависимостей, ал-
горитмических связей. В общем виде го-
ворят об операторах связи различной 

формы. При этом количество увязывае-
мых характеристик, а, следовательно, и 
соответствующих операторов связи, мо-
жет быть очень большим, и при «ручной 
увязке» не всегда ясно, корректна ли за-
дача.  

2. Отсутствует необходимость в 
приостановке итерационного процесса 
выбора основных проектных характери-
стик для проведения поверочных расчётов 
по обеспечению заданных целевых харак-
теристик. Сам процесс поиска выходных 
переменных не является итерационным 
(не считая использования, при необходи-
мости, итерационных методов решения 
уравнений). Другими словами, исключа-
ется проблема согласования («увязки») 
массогабаритных, энергетических, ре-
сурсных, временных и других характери-
стик целевой аппаратуры, бортовых обес-
печивающих систем и КА в целом.  

3. Полученные значения массогаба-
ритных, инерционных, энергетических и 
других проектных параметров КА обеспе-
чивают реализацию устройств, с помо-
щью которых осуществляется получение 
заданных целевых характеристик (без из-
бытка или недостатка). В практическом 
аспекте это означает, что с помощью про-
блемно-ориентированных систем осуще-
ствляется оптимизация основных проект-
ных характеристик КА в неявной форме,  
в теоретическом - что оптимизация про-
ектных характеристик производится  без 
формальной постановки  задачи матема-
тического программирования. 

4. Заранее можно определить классы 
решаемых задач (что известно, а что не-
обходимо определить) и сделать заготов-
ки программного интерфейса. Можно по-
ставить множество задач проектирования 
(минимизация стоимости космической 
системы наблюдения, минимизация массы 
КА, улучшение целевых показателей эф-
фективности, оптимизация расписания 
работы целевой и обеспечивающей аппа-
ратуры, бортовой аппаратуры и т.д.). При 
этом, в зависимости от конкретной поста-
новки задачи, состав исходных данных и 
выходных параметров будет различен. 



                                                                                                     Авиационная и ракетно-космическая техника 
 

 97 

5. Проблемно-ориентированные сис-
темы позволяют также использовать ме-
тоды синтеза на основе улучшения харак-
теристик прототипов и на основе исполь-
зования готовых платформ с установкой 
целевой аппаратуры. Известные или заим-
ствованные характеристики просто фик-
сируются (исключаются из числа пере-
менных). Указанные элементы, как пра-
вило, «не вписываются» в оптимальную 
структуру проектируемого КА, но тем не 
менее их используют по соображениям 
минимизации финансовых затрат и эко-
номии времени. Кроме того, возможно 
использование метода синтеза на основе 
последовательного «наращивания» борто-
вых систем и конструкции КА «вокруг» 
аппаратуры наблюдения, если в эту сис-
тему встроить твердотельные модели КА 
и их составных частей с обеспечением 
взаимодействия различного рода моделей. 

6. Данные системы в перспективе 
можно использовать не только для оценки 
массогабаритных, инерционных и энерге-
тических характеристик КА, но и для оп-
ределения параметров процессов функ-
ционирования, оценки живучести и т.д. 
Для этого необходимо построить соответ-
ствующие модели. 

7. Экономится время на начальных 
этапах проектирования. Дело в том, что в 
настоящее время головной проектант (от-
дел, отделение  или конструкторское бю-
ро) на начальных этапах проектирования  
постоянно уточняет исходные данные или 
технические задания соисполнителям на 
проектирование составных  частей косми-
ческих аппаратов, в результате чего про-
цесс проектирования носит итерационный 
характер. Использование проблемно-
ориентированных систем позволит ис-
ключить необходимость итераций. 

Методика построения проблемно-
ориентированных автоматизированных 
систем основана на использовании теории 
графов и теории отношений и заключает-
ся в следующем [2]. 

По исходной системе уравнений, 
описывающих рассматриваемый объект, 
строится двудольный граф ( )EVUG ,,= , 

где U- множество переменных; V – мно-
жество отношений; Е – множество рёбер. 
Такой граф отражает связи между пере-
менными, используемыми в математиче-
ской модели, и уравнениями, в которые 
эти переменные входят. 

Далее в образованном двудольном 
графе определяется максимальное паро-
сочетание, т.е. максимально мощное мно-
жество его рёбер, обладающих тем свой-
ством, что каждая вершина графа инци-
дентна не более чем одному ребру. По-
строение максимального паросочетания 
позволяет для каждой конкретной пере-
менной определить совокупность тех 
уравнений, из которых она может  быть 
выражена. 

После этого проводится разделение 
двудольного графа на компоненты силь-
ной связности. Выделение этих компонент 
разбивает исходную систему уравнений 
на подсистемы, которые должны решаться 
совместно. Основой алгоритма построе-
ния компонент сильной связности являет-
ся поиск циклов в орграфе: множество 
вершин простого цикла принадлежит од-
ной и той же сильно связной компоненте. 

Проходя последовательно по вер-
шинам двудольного графа, разделённого 
на компоненты сильной связности, от ис-
комых переменных через вершины отно-
шений к вершинам известных перемен-
ных, можно определить последователь-
ность решения данной системы уравне-
ний. 

Рассмотренный укрупнённый алго-
ритм решения задачи был реализован в 
программном комплексе, разработанном в 
среде программирования DELPHI [3]. В 
разработке комплекса участвовали сту-
денты и аспиранты кафедры летательных 
аппаратов С. Г. Фомичёв, В. Б. Белкин, В. 
С. Алиппа, А. А. Якищик. 

Работа комплекса происходит сле-
дующим образом. Пользователь вводит, с 
соблюдением определённых синтаксиче-
ских правил, в окно диалога уравнения, 
описывающие математическую модель.  

После проверки правильности ввода 
исходных данных работа программного 
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комплекса происходит в режиме диалога, 
в ходе которого пользователь может вы-
брать, какие из переменных ему нужно 
найти, и в результате получает отчёт про-
граммы в виде последовательности урав-
нений, которые необходимо решить для 
определения заданных неизвестных пере-
менных. 

В составе программного комплекса 
также имеется модуль, предназначенный 
для получения численных значений иско-
мых параметров. Для его реализации раз-
работаны модели, в основу которых легли 
различные методы решения алгебраиче-
ских уравнений и систем. 

Для решения линейных, квадратных, 
логарифмических, экспоненциальных и 
других алгебраических уравнений разра-
ботаны точные методы нахождения кор-
ней с помощью известной обратной 
функции.  

Решение алгебраических уравнений, 
для которых не разработаны точные мето-
ды нахождения корней или их реализация  
на ЭВМ представляет значительную 
сложность, осуществляется  методом де-
ления пополам (дихотомии). Для решения 
систем линейных уравнений применён 
метод исключения Гаусса.  

С помощью описанного программ-
ного комплекса были решены задачи оп-
ределения характеристик ряда систем КА: 
системы терморегулирования (СТР), си-
лового гироскопического комплекса, кор-
ректирующей двигательной установки, 
оптико-электронного телескопического 
комплекса. 

В качестве примера использования 
комплекса рассмотрим задачу определе-
ния массовых характеристик СТР косми-
ческого аппарата. Уравнения, описываю-
щие массогабаритные характеристики 
указанной системы, имеют следующий 
вид [1]:  

РТОКЦТОСТР МММM ++= ,   
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( ) ПЛWОТРСОЛНSнар QEQQAQ ++= , 

мСОЛНСОЛН SqQ = , мОТРОТР SqQ = ,  

мПЛПЛ SqQ = , 





=

r
RТq C

ССОЛН
4σ , 

φcos121
3
2 2

0
0

2
000 








−+−−= B

B
BBBqaq СОЛНплОТР

, 

орбHR
RB

+
=0 , 

( )( ) СОЛНплПЛ qВаq 2
01115,0 −−−= , 

нарВНотв QQQ += max , 4
вхW

отв
РТО TE

FQfS
σ

= , 

вх

вых

вых

вх

T
T

T
T

F
−










=
13

1

3

, 
пр

насостеплонос
КЦ

MMМ
µ−
+

= Σ

1
, 

насоснасоснасос MnM =Σ , 

( )выхвхр

отв
теплон ТТС

Qm
−

=& , 

4

2
ср

ттеплонос

d
lМ

π
ρ Σ= , 2

4

срт

теплон

d
mV

πρ
&

= ,  

2

2V
d
lp т

ср
уср

ρ
ξ Σ=∆ , 

н
теплонн

pmN
ηρ
1' ∆

= & ,  

н

н
насос N

Nn
'

= , СТРТОТО ММ µ= . 

В уравнениях используются сле-
дующие переменные: 

СТРM  - масса СТР; ТОM  - масса теп-
лообменника;  КЦM  - масса контура цир-
куляции теплоносителя;  РТОM  - масса ра-
диаторов-теплоизлучателей; УДµ  - удель-
ная масса панелей радиаторов-
теплоизлучателей;  РТОS  - суммарная пло-
щадь панелей радиаторов-
теплоизлучателей; нарQ  - тепловой поток, 
подведённый к КА извне; SA  - коэффици-
ент поглощения солнечной радиации;  

СОЛНQ  - тепловой поток прямой солнечной 
радиации; ОТРQ  - тепловой поток отра-
жённой от планеты солнечной радиации; 

WE  - степень черноты наружной поверх-
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ности; ПЛQ  - тепловой поток собственно-
го излучения планеты; СОЛНq  - удельный 
тепловой поток прямой солнечной радиа-
ции; MS  - площадь миделя КА по направ-
лению теплового потока; ОТРq - удельный 
тепловой поток отражённой от планеты 
солнечной радиации; ПЛq  - удельный теп-
ловой поток собственного излучения пла-
неты; σ  - постоянная Стефана-
Больцмана; CT  - температура поверхности 
Солнца; CR  - радиус Солнца; r  - расстоя-
ние от Земли до Солнца; плa  - альбедо 
планеты; φ  - угол между направлениями 
из центра Земли на Солнце и на космиче-
ский аппарат; R  - средний радиус Земли;  

орбH  - высота орбиты; отвQ  - тепловой 
поток, отведённый с КА; maxВНQ  - макси-
мальный средний тепловой поток от при-
боров;  f – коэффициент запаса; вхT  - вход-
ная температура; выхT  - выходная темпера-
тура; F- коэффициент разброса темпера-
туры; теплонM - масса теплоносителя; 

ΣнасосM  - суммарная масса насосного агре-
гата; прµ  - удельная масса прочих агрега-
тов контура циркуляции; насосn  - количе-
ство насосов; насосМ  - масса одного насо-
са; теплонm&  - расход теплоносителя через 
радиатор-теплоизлучатель; РС  - теплоем-
кость теплоносителя; тρ  - плотность теп-
лоносителя; Σl  - суммарная длина трубо-
провода; срd  - средний диаметр трубопро-
вода; V  - скорость теплоносителя в тру-
бопроводе; p∆  - разность давлений в тру-
бопроводе; '

нN  - мощность насоса, обес-
печивающего прокачку теплоносителя; 

усрξ  - усреднённый коэффициент гидро-
статического сопротивления трубопрово-
да; Нη  - коэффициент полезного действия 
насоса; нN  - мощность имеющегося насо-
са; ТОµ  - удельная масса теплообменника. 

Для ввода уравнений в программный 
комплекс необходимо использовать фор-
мализованные переменные-идентифика-
торы. Их соответствие исходным пара-
метрам математической модели устанав-
ливается табл. 1. 

 
Таблица 1. Список идентификаторов 

Иденти-
фикатор 

Параметр 
модели 

Иденти- 
фикатор 

Параметр 
модели 

u1 МСТР u24 Hорб 

u2 МТО u25 Qотв 

u3 МКЦ u26 F 

u4 МРТО u27 Твх 

u5 УДµ  u28 Твых 

u6 SРТО u29 Mтеплон 

u7 
нарQ  u30 МнасосΣ 

u8 As u31 µпр 

u9 QСОЛН u32 nнасос 

u10 QОТР u33 Мнасос 

u11 EW u34 теплонm&  

u12 QПЛ u35 Ср 

u13 qСОЛН u36 тρ  

u14 qПЛ u37 Σl  

u15 qОТР u38 срd  

u16 TC u39 V 

u17  σ u40 усрξ  

u18 RC u41 p∆  

u19 r u42 N’н 

u20 SM u43 Nн 

u21 aПЛ u44 ТОµ  

u22 B0 u45 maxВНQ  
u23 R   

 
Коэффициент запаса f и коэффици-

ент полезного действия насоса Нη  приня-
ты постоянными и равными соответст-
венно 1,1 и 0,5. Поэтому в дальнейшем 
эти параметры не использовались.  

Известными (входными) являются 
параметры: УДµ , SA , WE , CT , σ , CR , r , 

MS , плa  , ЗR , орбH , вхT , выхT , прµ , насосМ , 

РС , тρ , Σl , срd , усрξ , нN , ТОµ , maxВНQ .  
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Искомыми (выходными) 
переменными являются СТРM  и ТОM . 

Двудольный граф ( )EVUG ,,= , по-
строенный по системе уравнений, описы-
вающих СТР, приведён на рис. 1.  

 

На рис. 2 приведён вид диалогового 
окна с двудольным графом и максималь-
ным паросочетанием, построенными с 
помощью программного комплекса.    

 

 
 

Рис.1. Двудольный граф связей уравнений и переменных  
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Рис. 2. Вид диалогового окна программного комплекса 

 
Результат работы программного 

комплекса выглядит следующим образом: 
 
Решите  уравнение вида:  
u26=0.3*(u27/(u28))^(2)/(1-u27/(u28)) 
Относительно: u26 
Решите уравнение вида: u32=u42/(u43) 
u42=u34*(u41/(u36))/0.5 
Относительно: u34, u39, u41, 
Решите  уравнение вида: 
u34=u25/(u35*(u27-u28)) 
Относительно: u25 
Решите  уравнение вида:  
u6=1.5*(u25*u26)/(u11*u17*u27) 
Относительно: u6 
Решите  уравнение вида: u4=u5*u6 
Относительно: u4 
Решите  уравнение вида: u30=u32*u33 
Относительно: u30 
Решите  уравнение вида:  
u29=u36*u37*3.14*u38^(2)/4 
Относительно: u29 

Решите  уравнение вида: 
u3=(u29+u30)/(1-u31) 
Относительно: u3 
Решите систему уравнений: 
u1=u2+u3+u4 
u2=u44*u1 
Относительно: u1, u2 

 
После определения последователь-

ности выполнения расчётов пользователь 
может, введя числовые значения входных 
параметров модели, получить значения 
выходных параметров. 
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ЗВУКОПОГЛОЩАЮЩИХ МАТЕРИАЛОВ 
 

© 2012  П. А. Попов 

 
ФГУП ГНПРКЦ «ЦСКБ-ПРОГРЕСС», г. Самара 

 
В статье описывается метод, позволяющий проводить оценку изменения звукоизоляционной спо-

собности панелей головного обтекателя (ГО), учитывая все неоднородности его конструкции, и приведе-
ны результаты расчёта влияния снятия части звукоизоляционного материала с поверхности штатного ГО 
ракеты-носителя (РН) на акустическое давление под ГО.  

 
Акустическое давление, звукоизоляция, головной обтекатель, коэффициент потерь, дифракция, 

"малая" и "большая" неоднородности,  "параллельный" и "последовательный" методы.  
 
 
Акустическое давление, создаваемое 

струями двигательной установки, струк-
турным шумом, а также турбулентным 
аэродинамическим потоком, является ис-
точником вибрации при старте и полёте 
ракеты-носителя. Для обеспечения виб-
роакустической среды под головным бло-
ком на уровне, соответствующем проект-
ному, необходимо подобрать "вырезы" 
таким образом, чтобы акустическое дав-
ление по всей поверхности космического 
аппарата (КА) увеличилось не более, чем 
на  10% на всех частотах спектра. При 
этом аппаратуру КА, находящуюся непо-
средственно у "вырезов", нужно прове-
рить на более высокие уровни вибрации, 
соответствующие увеличенным уровням 
акустического нагружения. 

Изначально штатные панели  ГО 
представляли собой конструкцию, со-
стоящую из углесотостеклопласта 
(УССП) и пенополиуретана  (ППУ-35) 
разной толщины (рис.1): 

1 - поверхность ГО заполнена два-
дцатимиллиметровым слоем ППУ-35, что 
составляет 86,5% от общей площади ГО;  

2 - гаргроты ГО заполнены 140 мм 
слоем ППУ-35, что составляет 13,5% от 
общей площади ГО. 

Проведённые "вырезы" изменили 
первоначальные толщины покрытия ППУ-
35 (рис. 2): 

1 - толщиной 20 мм - 80,9 %;  
2 - гаргротов толщиной 140 мм - 

12,8%; 
3 - поверхности с переменной тол-

щиной ППУ-35 10 ÷ 70 мм - 0,1%; 
4 - десятимиллиметрового покрытия 

составила 5,6% от общей площади ство-
рок ГО; 

5 - шестидесятимиллиметрового  по-
крытия (в гаргротах) - 0,6%. 

Участки с низкой или, наоборот, по-
вышенной звукоизоляцией способны из-
менить общую звукоизоляцию конструк-
ции и называются акустическими отвер-
стиями (неоднородностями, вырезами и 
пр.). 

С точки зрения особенностей пере-
дачи звуковой энергии через неоднород-
ности их следует разделить на "большие" 
и "малые". "Большая неоднородность" ха-
рактеризуется большим отношением ли-
нейных размеров (l) неоднородности к 
длине падающей на неё звуковой волны 
(λ): 

1>>
λ
l

. 
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Рис. 1. Схема штатной панели ГО 
 

 
 

Рис. 2. Схема вырезов на ГО 
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Практически можно считать, что 

звуковые волны проходят через большую 
неоднородность по законам геометриче-
ской акустики, а прошедшая через неё 
звуковая энергия пропорциональна её 
площади.  

Если отношение линейных размеров 
неоднородности к длине падающей волны 

мало ( 1≤
λ
l ), то нельзя пренебречь ди-

фракционными эффектами (явление оги-
бания волн большой длины препятствий). 
Законы геометрической акустики здесь не 
применимы, в связи с чем через малую 
неоднородность может проходить гораздо 
меньше звуковой энергии. Прошедшая 
через отверстие звуковая энергия в этом 
случае не пропорциональна площади от-
верстия.  

Понятия "большое" и "малое" опре-
деляются отношением линейных размеров 
к длине волны, а следовательно, зависят 
от частоты звука. Поэтому одна и та же 
неоднородность может обладать свойст-
вами "большой" в области высоких частот 
и свойствами "малой" в области низких.  

"Малую неоднородность" оценить 
сложно, так как для этого необходимы 
экспериментальные исследования для на-
хождения эмпирических коэффициентов 
дифракции для учёта их в формулах. По-
этому для расчёта общего снижения или 
увеличения акустического давления от 
появления неоднородностей в конструк-
ции предлагается их рассчитывать как 
"большие". При такой оценке уровни аку-
стического давления  в полости под ГО 
или КА будут больше из-за пренебреже-
ния дифракцией.  

В то же время есть альтернативный 
метод, когда в низкочастотной области, 
где длины звуковых волн больше линей-
ных размеров неоднородности, влияние её 
на акустическую среду в отсеке (ГО) не 
учитывается. На высоких же частотах, где 
длины звуковых волн меньше линейных 
размеров и работают законы геометриче-
ской акустики (из-за малой дифракции), 
расчёт должен проводиться как для 

"большой" неоднородности.      
"Параллельный" (предлагаемый ав-

тором) и "последовательный" (представ-
ленный в [1]) методы рассматриваются 
ниже. 

"Параллельный" расчёт неоднород-
ностей состоит в том, что имеется изна-
чально неоднородная панель с n локаль-
ными неоднородностями площадью , 

_____
n,1i = . После появления других неодно-

родностей в той же панели их локальные 

площади составляют  , 
_____

m,1k = . При 
этом общая площадь панели после появ-
ления новых неоднородностей осталась 
без изменения: 

 
∑∑ == ki SSS . 

 
Необходимо оценить, насколько из-

менилась звукоизоляция неоднородной 
панели после появления новых вырезов 
(или неоднородностей).  

Пусть Ii - интенсивность прошедшей 
волны через изначальную i-ю неоднород-
ность, а Ik - интенсивность прошедшей 
звуковой волны через k-ю вновь полу-
чившуюся неоднородность. Тогда  поло-
жив, что интенсивность внешних акусти-
ческих волн, падающих под одинаковым 
углом ϕ , постоянна по панели, получим 
для акустических мощностей, падающих и 
прошедших через разные слои акустиче-
ских волн, следующие выражения: 

 

∫∫ ==
S

n ISdSyxIN )cos(),( ϕ , 

 
где ),( yxI n - интенсивность давления 
внешних акустических волн в зависимо-
сти от координат (х, y), которая в рассмат-
риваемом случае: constIyxIn ==),( , 

N - мощность внешнего акустиче-
ского поля на поверхности панели; 

∑∫∫ ∑
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i
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где niI - интенсивность давления акустиче-
ских волн внутри i-й неоднородности, 

1N - мощность внутреннего акусти-
ческого поля первоначальной неоднород-
ной оболочки; 

∑∫∫ ∑
= =

==
m

k S

m

k
kkknk

k

SIdSyxIN
1 1

2 ,)cos(),( ϕ  

где nkI - интенсивность давления акусти-
ческих волн внутри k-й неоднородности, 

2N  - мощность внутреннего акусти-
ческого поля изменённой  неоднородной 
оболочки. 

При этом в соответствии с законом 
Снеллиуса .ki ϕϕϕ ==  

Пусть изначальная звукоизоляция 
панели определяется формулой 

 

)lg(
1

1 10
N
NR = , 

а звукоизоляция получившейся изменён-
ной панели определяется формулой:  

 

)lg(
2

2 10
N
NR = . 

 
Тогда их разность покажет, насколь-

ко изменилась звукоизоляция панели: 
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Теперь поделим выражение, стоящее 

под знаком логарифма, на iфI  ( iф  -
фиксированная неоднородность), исполь-
зуя тождество A=10lg(A):  
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Здесь )lg(
i

i I
IR 10=  - звукоизоляция 

i-й локальной зоны; 

)lg(
k

k I
IR 10=  - звукоизоляция k-й 

локальной зоны; 

)lg(
фi

фi I
IR 10=  - звукоизоляция i-й 

фиксированной локальной зоны. 
Выражение (1) справедливо для 

оценки изменения звукоизоляции неодно-
родной панели при акустических "окнах" 
с линейными размерами, большими чем 
длины звуковых волн. 

Рассмотрим "последовательный" 
расчёт неоднородностей в панели. Этот 
метод исходит из того представления, что 
расчёт изменения звукоизоляционных ха-
рактеристик панели от появления одной 
неоднородности соответствует формуле 
(1), полученной выше в предположении 
одной неоднородности: 
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где 1S  - площадь панели без выреза;  

*
1S  - площадь выреза; 1R  - звукоизоляция 
пластины; *

1R  - звукоизоляция неоднород-
ности. 

Тогда получившаяся звукоизоляция 
новой пластины определяется по формуле 
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Учтём влияние n неоднородностей  

(от 2-й до n-й): 
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      (2) 

По последовательности (2) можно 
найти изменение звукоизоляционной ха-
рактеристики изначально однородной па-
нели. 

Для нахождения коэффициента зву-
коизоляции отдельных неоднородных 
слоёв приняты математическая модель 
"резонансной звукоизоляции", описанная 
в [1], а также результаты эксперименталь-
ных работ [2]. При этом для определения 
коэффициента потерь η  твёрдой пласти-

ны с мягким покрытием была использова-
на следующая формула [3]: 

 

,
)(2)2sin()]()2[cos(2
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где 2η - коэффициент материала покры-
тия;  

;222 hk=ν   

;
2

1
12 m

m
=µ   

;111 hm ρ=  
  

;222 hm ρ=  

2k  - модуль волнового числа волн сжатия 
в покрытии; 21 hh ,  - толщина пластины и 
покрытия; 21, ρρ  - плотность панели и по-
крытия. На рис. 3 изображены характеры 
изменения коэффициента потерь от тол-
щины звукоизоляционного слоя (ППУ-35) 
на резонансных частотах 250, 500 Гц (не-
которые значения были уточнены резуль-
татами экспериментов ЦАГИ по нахожде-
нию коэффициента потерь методом "по-
луширины резонансного пика"). 

 

 
а 

 
б 

Рис. 3. Характер изменения коэффициента потерь от толщины звукоизоляционного слоя (ППУ-35) 
 на резонансных частотах 250 Гц (а) и 500 Гц (б) 

 
Формула, выражающая "параллель-

ный" метод, для данного случая внедре-
ния неоднородностей будет выглядеть 
следующим образом: 
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Здесь , , ,   ха-
рактеризуют эффективность звукоизоля-
ции при прохождении звуковой волны со-
ответственно через слои:  
-20 мм, ; 

-140 мм, ; 

-10÷70 мм, ; 

-10 мм, ; 

- 60 мм, . 

Формулы, выражающие "последова-
тельный" метод, имеют вид 

, 

где i=1,…,4 (всего пять неоднородностей 
с площадями , , 7010−S , , ). 

Результаты расчётов по двум мето-
дам приведены в табл. 1. 

 

 
 

Таблица 1. Общее увеличение акустического давления под ГО за счёт всех вырезов 
f, Гц 31,5 63 125 250 500 1000 2000 

∆ парал, дБ 
(предложено 
автором) 

0,033 0,032 0,032 0,19 0,46 0,032 0,033 

∆ послед, дБ 
(предложено в 
[1]) 

0,038 0,038 0,03 0,199 0,468 0,039 0,033 

Для учёта увеличения акустического 
нагружения в локальных зонах (в зонах 
"вырезов") и отработки аппаратуры КА, 
попадающей в эти зоны, на более жёсткие 
вибрационные воздействия была проведе-
на оценка ухудшения звукоизоляционной 
способности непосредственно в локаль-
ных местах ГО. Для этого была использо-
вана математическая модель "резонансной 
звукоизоляции", описанная в [1], а также 
результатов экспериментов [2] на панелях 
с нанесёнными звукопоглощающими ма-
териалами типа ППУ. 

При уменьшении толщины звукопо-
глотителя снижение звукоизоляции может 
происходить по нескольким направлени-
ям. 

1. Уменьшение поверхностной мас-
сы ведёт к снижению "нерезонансной" 
звукоизоляции, которую можно оценить в 
соответствии с формулой 

 

),)
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(1lg(10 2221

c
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c
m

ρ
ω

ρ
ω

+−+=∆  (3) 

где m1 и 2m  - поверхностные массы изна-
чальной и получившейся панелей;  - 

круговая частота; ρ - плотность воздуха,  
с - скорость звука в воздухе. 

Из формулы (3) следует, что в нере-
зонансных полосах частот звукоизоляция 
уменьшится. 

При уменьшении слоя с 20 мм до 10 
мм (снижении поверхностной массы на 
4%) она снизится на 0,36 дБ. При умень-
шении слоя со 140 мм до 60 мм (снижение 
поверхностной массы на 22%) она снизит-
ся на 2 дБ. 

Кроме того, если учесть дифракци-
онные явления, а они будут возникать для 
данных "вырезов" (60 мм) до 1000 Гц, то 
предполагаемое увеличение акустики на 2 
дБ может быть лишь на частотах свыше 
1000 Гц. 

2. Уменьшение толщины поглотите-
ля ведёт к уменьшению звукоизоляции за 
счёт снижения демпфирования структур-
ного шума, которое можно оценить при 
помощи модели "резонансной звукоизо-
ляции" [1] с использованием коэффициен-
тов потерь, полученных в [5]: 
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 - коэффициенты потерь изначаль-
ной и получившейся панелей; 

 - резонансная частота. 
Учитывая, что изначальное отноше-

ние толщины поглотителя ППУ к толщи-
не корпуса ГО на гаргротах было 7:1, а в 
остальных местах ГО - 1:1, вычисления в 
соответствии с (4) показали следующее. 

При уменьшении слоя с 20 мм до 
10 мм: 

- на резонансной частоте, попадаю-
щей в октавную полосу 250 Гц, падение 
звукоизоляции составляет 0,57 дБ (6,8 %); 

- на резонансной частоте, попадаю-
щей в октавную полосу 500 Гц, падение 
звукоизоляции составляет 0,72 дБ (8,6 %). 

При уменьшении слоя с 140 мм до 
60 мм на резонансных частотах 250 и 500 
Гц падение звукоизоляции в соответствии 
с (4) составляет 6 дБ (100 %). 

Таким образом, из всех вырезов 
опасными являются вырезы глубиной до 
60 мм, так как в этих местах уровни аку-
стического нагружения могут возрасти в 
два раза в области частот 250-500 Гц. На 
высоких частотах (от 1000 Гц) это возрас-
тание может быть около 2 дБ (26%). Из-
менение звукоизоляции при различных 
условиях эксплуатации РН представлено 
на рис. 4.  

Увеличение акустического нагруже-
ния в остальных местах не превышает до-
пустимых 10%.  

 

 
 

Рис. 4. Изменение звукоизоляции при полёте ( ) и старте (-----) ракеты-носителя: 
  - ГО, - в местах выреза глубиной 80 мм 

 
Выводы 

 
Методика, описанная в [1], предпо-

лагает оценку изменения звукоизоляции 
от постепенного ввода новой неоднород-
ности (2). Это требует изначальной одно-
родности поверхности изучаемого объек-
та, что не всегда удобно и заставляет тра-
тить больше времени для решения задачи.    

В работе предложен "параллельный" 
метод исследования изменения звукоизо-
ляции от введения неоднородностей в 
конструкцию ГО, в котором неоднородно-

сти оцениваются все сразу ("параллель-
но") в соответствии с формулой (1).  
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The paper presents a method that makes it possible to assess the changes in the sound-proof ability of the 

panels of the head part of a rocket, considering all the heterogeneities of its structure. The results of calculating 
the influence of removing part of the sound-proof material from the surface of a standard head part of a rocket on 
the ultrasonic pressure under the head part are presented. 
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МОДЕЛИРОВАНИЕ ДИНАМИЧЕСКИХ ПРОЦЕССОВ СРАБАТЫВАНИЯ 
ТОПЛИВНЫХ ПНЕВМОКЛАПАНОВ СВЕРХТЯЖЁЛЫХ 

РАКЕТОНОСИТЕЛЕЙ  
В ЗАДАЧАХ ОБЕСПЕЧЕНИЯ ПРОЧНОСТИ КОНСТРУКЦИЙ 
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1ЗАО ВКБ РКК «Энергия» имени С. П. Королёва, г. Самара 

2Самарский государственный аэрокосмический университет  
имени академика С. П. Королёва (национальный исследовательский университет) 

 
На основании опыта проектирования группы пневмоклапанов окислительной системы централь-

ного блока ракетоносителя «Энергия» предложена методика расчёта динамического нагружения при сра-
батывании. 

 
Криогенный топливный пневмоклапан, пневмопривод, гидравлический демпфер, начальные усло-

вия, коэффициент сопротивления. 
 
К агрегатам пневмогидравлических 

систем ракетно-космической техники 
предъявляются высокие требования по 
надёжности. Поэтому при их создании для 
каждого изделия или группы изделий 
предусматривается разработка программы 
обеспечения надёжности, содержащей 
комплекс организационно-технических 
мероприятий с последовательным выпол-
нением на всех этапах жизненного цикла 
изделий (разработки, изготовления, экс-
плуатации). 

Как показывает практика, одной из 
самых важных задач повышения надёж-
ности функционирования криогенных 
пневмоклапанов, выполненных по прин-
ципиальной схеме с концентрической та-
релью, является вопрос снижения до до-
пускаемого уровня динамического нагру-
жения при срабатывании этих агрегатов. 
В свою очередь, причинами высокого 
уровня динамических нагрузок являются 
большие габариты, большие подвижные 
массы и ход тарели, высокий уровень ра-
бочего давления в магистрали, высокая 
силовая характеристика пневмопривода, 
связанная с обеспечением жёстких требо-
ваний по герметичности затвора. 

В статье на основании опыта созда-
ния группы криогенных топливных пнев-
моклапанов системы окислителя (жидкого 

кислорода) центрального блока ракетоно-
сителя «Энергия» предлагаются методы 
решения задачи проектирования агрегатов 
пневмогидравлических систем с учётом 
динамического нагружения при срабаты-
вании. 

Для упрощения математического 
моделирования предложено разделить 
процесс динамики срабатывания пнев-
моклапана на определённые этапы. Типо-
вая циклограмма данного процесса приве-
дена на рис. 1. 

Этап I ( 3τ ) – время задержки до мо-
мента страгивания пневмопривода. 

Этап II ( сτ ) – время движения порш-
ня. Суммарное время срабатывания: 

сτττ +=Σ 3 . 
Этап III ( кτ ) – время процесса дина-

мического нагружения до его затухания. 
Расчёт времени срабатывания пнев-

моклапанов сводится к решению системы 
совместных уравнений состояния пневма-
тической, гидравлической и механической 
систем. В научно-технической литерату-
ре, в которой рассматривается проектиро-
вание пневмоустройств, достаточно под-
робно изучены вопросы расчёта времени 
срабатывания [1, 6, 7]. 

На основании проведённого иссле-
дования на одномассовой модели теории 
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механического удара и колебаний опреде-
лено, что допускаемый уровень динами-
ческого нагружения может быть обеспе-
чен при условии получения прогнозируе-
мых начальных параметров пневмоприво-
да перед ударом (силы и скорости). В 
практике проектирования прогнозируе-
мые параметры скорости реализуются вы-
полнением условия установившегося 
движения пневмопривода.  

 
Рис. 1. Циклограмма срабатывания 

пневмоклапана: s  – ход пневмопривода;  
x  – текущая координата 

Теоретические основы его получения 
подробно рассмотрены в [2]. С достаточ-
ной для расчётов точностью условие по-
лучения движения, близкого к устано-
вившемуся, записывается в виде: 

уδδ ≤ ,               (1) 

где 
Ps
mvср=δ , срv  – средняя скорость 

поршня, m  – масса подвижных частей,  
P  – сила сопротивления, s  – ход пневмо-
привода. Безразмерный критерий δ  рас-
сматривается как критерий инерционно-
сти привода, а величина уδ  зависит от на-
чальных условий по давлению в полостях 
пневмопривода [2]. 

Для выполнения условия (1) необхо-
димо на конечном участке движения соз-
дать достаточный уровень сопротивления 
перемещению пневмопривода. На практи-
ке при проектировании топливных пнев-
моклапанов ракетоносителей это обеспе-
чивается установкой дроссельных шайб 
на выходе из выхлопной полости. Однако 
для крупногабаритных агрегатов наилуч-
шим способом создания  искусственного 
сопротивления является установка встро-

енных демпферов гидравлического или 
пневматического действия. 

Решение задачи обеспечения допус-
каемого нагружения при срабатывании 
рассмотрено для случая применения жид-
кости в качестве рабочего тела демпфера. 
Для упрощения решения с целью получе-
ния необходимых для практического ис-
пользования рекомендаций и критериев  
приняты следующие допущения: 

– движение пневмопривода на ко-
нечном участке принимается установив-
шимся; 

– рабочая жидкость в демпфере счи-
тается несжимаемой; 

– сила сопротивления газов в вы-
хлопной полости пневмопривода не учи-
тывается ввиду её небольшой величины 
по сравнению с силой сопротивления 
демпфера; 

– сила от пневмопривода и гидрав-
лической среды на тарель пневмоклапана 
принимается постоянной по времени. Как 
правило, в управляющей полости привода 
в конце хода устанавливается давление, 
близкое к магистральному, а время про-
цесса динамического нагружения намного 
меньше периода колебаний жидкости при 
гидроударе. 

Криогенные жидкости относятся к 
разряду маловязких, и, соответственно, в 
системах с гидравлическими демпферами 
принято считать, что сила сопротивления 
этих устройств прямо пропорциональна 
квадрату скорости движения поршня, т.е. 

2kvPд = , где k  – коэффициент сопротив-
ления; v  – скорость движения поршня. 

Выводы условия допускаемого на-
гружения сделаны с использованием рас-
чётной одномассовой модели удара тела о 
преграду с элементом сопротивления, ко-
торым является гидравлический демпфер 
(рис. 2). 

 
Рис. 2. Расчётная модель с гидравлическим 

 демпфером  
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Уравнение движения тела записыва-
ется в виде 

02

2

Ncx
dt
dx

dt
dxk

dt
xdm =+⋅+ .          (2) 

При движении пневмопривода до 
контакта тарели с седлом установившимся 
считается равномерное движение с посто-
янной скоростью. При движении в кон-
такте упругость конструкции выполняет 
роль пружины, и в этом случае устано-
вившимся в предельном значении, оче-
видно, следует понимать равнозамедлен-
ное движение. Можно считать, что дви-
жение тела при динамическом нагруже-
нии определяется равнодействующей си-
лой на подвижную часть 0N , силой упру-
гости cxPy = , силой сопротивления 

демпфера 2kvPд =  и силой инерции 
maPи = , где a  – ускорение равнозамед-

ленного движения. 
Уравнение движения механической 

системы в этом случае имеет вид: 

0

2

Ncx
dt
dxkma =+






+ .           (3) 

Продифференцируем (3) по времени 
t : 

02 2

2

=







+ c

dt
xdk

dt
dx . 

Так как на исследуемом интервале 

времени 0≠
dt
dx , то 

k
c

dt
xd

22

2

−=  или 
k
ca

2
−= . 

Определим время τ , при котором 
скорость движения будет равна нулю: 

c
kv02

=τ .             (4) 

Время τ  фактически характеризует 
длительность процесса нагружения стыка 
силой 0N , и в задачах динамики нагруже-
ния его сравнивают с периодом собствен-
ных колебаний Т. 

Исследование решения задач дина-
мического нагружения на конечно-
элементных моделях рассматриваемой 

группы пневмоклапанов с гидравличе-
скими демпферами показывает, что с уве-
личением коэффициента сопротивления k  
при остальных равных параметрах на-
чальный участок кривой зависимости пе-
ремещения и, соответственно, динамиче-
ской силы становится более пологим 
(рис. 3). 

 

 
Рис. 3. Зависимость по времени перемещения 

 механической системы от величины 
 коэффициента сопротивления демпфера 

 
При некотором значении коэффици-

ента сопротивления k  движение механи-
ческой системы становится близким к 
равнозамедленному, что подтверждает 
принятый подход к решению уравне-
ния (3). Кроме того, значения ускорения 
a  и времени τ , определённые по (4), дос-
таточно близки к значениям, полученным 
при решении задач с использованием ко-
нечно-элементных моделей.  

Проведённые расчёты на конечно-
элементных моделях исследуемых пнев-
моклапанов показывают, что условие ди-
намического нагружения, близкое к ста-
тическому ( дk <1,05), в системах с гидрав-
лическими демпферами начинает выпол-
няться уже при τ >(1,5÷2)T . Тогда усло-
вие «мягкой посадки» подвижной части 
топливного пневмоклапана на опорную 
поверхность имеет вид: 

T
c

kv 22 0 ≥=τ . 

Заменяя 
c
mT π2= , получим 
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0

2
v
cmk π≥ .             (5) 

Поскольку на начальный момент на-
гружения при 0=t  сила 2

00 kvN = , то, 

подставив выражение 
k

N
v 0

0 =  в (5), по-

лучим 

0

24
N

cmk π
≥ .             (6) 

Условие (6) является особенно важ-
ным для этапов раннего проектирования 
криогенных топливных пневмоклапанов, 
так как позволяет по исходным значениям 
параметров c , m , 0N  достаточно просто 
подобрать параметры гидравлического 
демпфера дF , дf , которые обеспечивают 
допускаемый уровень нагружения конст-
рукции при срабатывании. 

Минимальное значение коэффици-
ента сопротивления гидравлического 
демпфера при равенствах (5), (6) mink  
можно считать критерием обеспечения 
допускаемого уровня динамического на-
гружения при срабатывании пневмокла-
пана. Его использование при проектиро-
вании как критерия подтверждено резуль-
татами наземной отработки топливных 
пневмоклапанов в части программ испы-
таний по определению времени срабаты-
вания и доведении до необходимого ре-
сурса работоспособности.  

По полученным результатам по-
строена кривая, ограничивающая область 
допускаемых параметров 0N , 0v  для сис-
темы с гидравлическим демпфером 
(рис. 4). 

На рис. 4 [ ]
cm
Nv =max

0 ; кривая 1 – 

область допускаемых параметров 0N , 0v  
для системы без демпфера; кривая 2 – с 
демпфером. Точка А на рис. 4 соответст-
вует значению коэффициента сопротив-
ления ∞=k , точка В – значению minkk = ; 

'0v  – максимальная скорость пневмопри-
вода, при которой обеспечивается допус-
каемый уровень динамического нагруже-

ния при [ ]NN ≈0 . При уменьшении зна-
чения коэффициента сопротивления 
демпфера до нуля кривые 1 и 2 сходятся в 
точке С. Очевидно, что начальные значе-
ния параметра 0N , лежащие на участке 
АВ кривой, являются наиболее оптималь-
ными исходя из условий: минимальная 
масса – работоспособность конструкции. 

 

 
Рис. 4. Область допускаемых начальных  

параметров системы  
с гидравлическим демпфером 

 
Приведённая методика расчётов ап-

робирована на практике при проектирова-
нии агрегатов топливных систем окисли-
теля центрального блока ракетоносителя 
«Энергия». Получен достаточный уровень 
сходимости расчётных и эксперименталь-
ных значений параметров при испытаниях 
по программам конструкторско-доводоч-
ных и чистовых испытаний, испытаний на 
надёжность при наземной отработке по 
времени срабатывания, ресурсу работо-
способности, прочности и надёжности. 

Таким образом, данный подход и 
предлагаемый критерий могут быть ис-
пользованы при проектировании других 
групп агрегатов пневмогидравлических 
систем ракетоносителей с учётом их осо-
бенностей и характеристик. 

Работа выполнена при поддержке 
Министерства образования и науки РФ в 
рамках АВЦП «Развитие научного потен-
циала высшей школы» (проект 
2.1.1/13944). 
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A procedure for calculating the dynamic loading on the response of pressure-operated valves is proposed 
on the basis of the experience of designing a group of pressure-operated valves of the oxidation system of the 
“Energiya” launch vehicle’s central block. 
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ОСОБЕННОСТИ РЕШЕНИЯ ПРОСТРАНСТВЕННЫХ ЗАДАЧ ОБТЕКАНИЯ 
РАКЕТ-НОСИТЕЛЕЙ С НАДКАЛИБЕРНЫМИ ГОЛОВНЫМИ ОБТЕКАТЕЛЯ- 
МИ С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ ПРОГРАММНОГО КОМПЛЕКСА ANSYS FLUENT 
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На примере нескольких реальных траекторий выведения рассматриваются основные режимы об-

текания ракет-носителей с надкалиберными головными обтекателями. На основе параметров данных 
траекторий рассчитаны числа Рейнольдса и Маха, определены режимы обтекания ракет-носителей. Рас-
смотрено применение программного комплекса ANSYS FLUENT для моделирования обтекания ракеты-
носителя на участке выведения. 

 
Атмосфера, головной обтекатель, ракета-носитель, траектория, режимы обтекания. 
 
В настоящее время одной из основ-

ных проблем, связанных с использовани-
ем ракетно-космической техники, являет-
ся проблема увеличения массы и объёмов 
выводимых полезных грузов. В последние 
годы эта проблема весьма успешно реша-
ется благодаря применению надкалибер-
ных головных обтекателей. В связи с этим 
появился новый актуальный класс задач, 
связанный с изучением изменений в ре-
жимах обтекания ракет-носителей с по-
добными обтекателями, и вытекающей 
отсюда необходимостью проведения ис-
следования влияния повышенной надка-
либерности головного обтекателя на тре-
ние, теплообмен и температурные режи-
мы различных теплозащитных пакетов 
при движении по траектории выведения.  

Сегодня на практике применяются в 
основном надкалиберные головные обте-
катели (ГО) диаметром 3,7 м, причём они 
могут встречаться в нескольких модифи-
кациях в зависимости от длины ГО. Но в 
последние годы появился новый ГО диа-
метром 4,11 м, который предоставляет но-
вые возможности по увеличению объёмов 
выводимых полезных грузов. Для стыков-
ки надкалиберного ГО со ступенью обыч-
но используются конические переходники 
в виде обратных конусов с различными 
углами полураствора. Обтекание таких 

конфигураций до- и сверхзвуковыми по-
токами сопряжено с образованием разви-
тых отрывных зон, которые приводят к 
существенному изменению характера те-
чения и теплообмена, возникновению до-
полнительных скачков уплотнения и т.д.  

В данной работе на примере не-
скольких проектных траекторий выведе-
ния исследуются основные режимы обте-
кания ракет-носителей с надкалиберными 
головными обтекателями диаметрами 3,7 
и 4,11 м и применение программного 
комплекса ANSYS FLUENT для модели-
рования обтекания ракеты-носителя на 
участке выведения. Всего рассматрива-
лось четыре пуска: два пуска с ГО диа-
метром 4,11 м и два пуска с ГО диаметром 
3,7 м. Примеры траекторий выведения 
приведены на рис. 1 и 2.  

На основе параметров данных траек-
торий (времени, скорости и высоты) и па-
раметров стандартной атмосферы [1] бы-
ли рассчитаны числа Рейнольдса и Маха, 
изменяющиеся по высоте по следующим 
формулам: 

uM =
a

 и luRe =
ν

,                                      (1) 

где u – скорость тела относительно среды, 
м/с; а – скорость звука, м/с; l – характер-
ный размер тела, м; ν – кинематическая 
вязкость, м2/с. 
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Рис. 1. Проектная траектория для  пуска с надкалиберным головным 
обтекателем диаметром 4,11 м (до отделения ГО) 
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Рис. 2. Проектная траектория для пуска с надкалиберным головным 
обтекателем диаметром 3,7 м (до отделения ГО) 
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Следует отметить, что числа Рей-

нольдса определяются по данной формуле 
и параметрам стандартной атмосферы 
только до высоты 90 км. На больших вы-
сотах значение кинематической вязкости 
стремится к бесконечности и числа Рей-
нольдса будут значительно меньше еди-
ницы, поэтому влиянием этих параметров 
на больших высотах (больше 90 км) мож-
но пренебречь. Кроме того, по результа-
там расчётов видно, что при достаточно 

близких значениях траекторных парамет-
ров, обусловленных особенностями усло-
вий сброса, орбитой выведения и района-
ми падения, главной характеристикой, 
влияющей на изменение числа Рейнольд-
са, является диаметр головного обтекате-
ля. При этом числа Маха для ГО различ-
ных диаметров имеют незначительные 
отличия. Полученные результаты приве-
дены на рис. 3 и 4. 
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Рис. 3. Изменение числа Рейнольдса в зависимости от высоты h 
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Рис. 4. Изменение числа Маха в зависимости от высоты h
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Используя полученные данные и 

воспользовавшись предложением Тзяна о 
разделении газовых течений на основные 
области по параметрам разрежения 

( M Re  и M Re ) [2], получаем, что на 
высоте около 50 км происходит переход 
от области обычной газовой динамики к 
области течения со скольжением (рис. 5). 
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Рис. 5. Изменение числа Маха в зависимости от числа Рейнольдса
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Таким образом, согласно данным 

траекторным параметрам и с учётом па-
раметров разрежения ( M Re  и M Re ), 
всю расчетную область можно разделить 
на три основные зоны. 

1. До высоты примерно 50 км на-
блюдается область обычной газодинами-
ки. При этом в зависимости от изменения 
числа Рейнольдса (рис. 3) наблюдается 
смена режимов от ламинарного к пере-
ходному, а затем к турбулентному и об-
ратно. Для анализа данных режимов мож-
но использовать уравнения Навье-Стокса 
или уравнения пограничного слоя. В этом 
случае для исследования характеристик 
сопротивления трения и теплообмена 
около тел сложной формы, обтекаемых 
сверхзвуковым потоком вязкого и тепло-
проводного газа, при больших числах Рей-
нольдса используется модель пространст-
венного пограничного слоя. В силу отно-
сительной простоты (задача параболиче-
ского типа) для решения данных уравне-
ний в настоящее время созданы эффек-
тивные как аналитические, так и числен-
ные методы расчёта, позволяющие также 

учитывать особенности обтекания, свя-
занные с неравновесным протеканием в 
потоке и на поверхности тела различных 
физико-химических процессов [3]. Кроме 
того, следует отметить, что современные 
программные комплексы, такие как 
ANSYS FLUENT, FlowVision, значитель-
но упрощают решение задач подобного 
типа. 

2. Начиная примерно с высоты 
50 км, условия полёта соответствуют об-
ласти течения со скольжением, причём 
наблюдается только ламинарный режим 
течения. При этом при определении пара-
метров обтекания в этой области возни-
кают некоторые трудности. Это связано с 
тем, что в области течения со скольжени-
ем имеются три параметра, каждый из ко-
торых существенен сам по себе, но кото-
рые связаны между собой, а именно: М, 
Re и M Re , характеризующие соответ-
ственно влияние сжимаемости, вязкости и 
разрежения. Кроме того, для выполнения 
условия течения со скольжением: 

10,01 M Re< <  необходимо либо очень 
большое число М, соизмеримое со значе-
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нием Re , либо число Re должно быть 
мало. В области течения со скольжением 
значения числа Re слишком малы для то-
го, чтобы применить теорию погранично-
го слоя, а для использования приближе-
ния Стокса и Озеена, основанного на час-
тичном или полном пренебрежении инер-
ционными силами, значения числа Re ве-
лики. При уменьшении числа Re толщина 
пограничного слоя увеличивается. При 
этом будет играть существенную роль 
взаимодействие пограничного слоя с 
внешним потоком. Более того, параметр 
разрежения мал, и поэтому теория сво-
бодно-молекулярного потока также не 
может быть использована [2]. В этом слу-
чае кроме обычных выражений для тепло-
вого потока и напряжения трения в пра-
вой части уравнений Навье-Стокса или 
уравнений пограничного слоя добавляют-
ся члены более высокого порядка (нели-
нейные комбинации производных скоро-
стей по координатам).  

3. Следует отметить, что на больших 
высотах (примерно 120 – 130 км и выше) 
наблюдается область свободно-
молекулярного течения. В этом случае 
длина свободного пробега молекул значи-
тельно больше характерного линейного 
размера тела и при расчете обтекания 
можно пользоваться методами кинетиче-
ской теории газов. При этом в переходной 
области от течения со скольжением до 

свободно-молекулярного потока происхо-
дят достаточно сложные явления. В этом 
случае одинаково важно как взаимодейст-
вие молекул друг с другом, так и соударе-
ние молекул с поверхностью тела, и по-
этому необходимо учитывать взаимодей-
ствие отраженных молекул с молекулами 
набегающего потока. Условия свободно-
молекулярного потока в окрестности об-
текаемого тела можно получить и на ма-
лых высотах. При достаточно больших 
углах атаки плотность среды над верхней 
поверхностью в гиперзвуковом потоке 
может оказаться настолько малой, что 
можно получить подобные условия. 

Соответственно, можно сделать вы-
вод, что при моделировании обтекания 
ракеты-носителя с надкалиберным ГО не-
обходимо учитывать особенности каждой 
из трёх вышеперечисленных областей. В 
частности, подобное численное модели-
рование можно проводить с использова-
нием программного комплекса ANSYS 
FLUENT 13.0, предназначенного для ре-
шения уравнений Навье-Стокса методом 
конечных объемов.  

Для проведения моделирования 
средствами пакета ICEM CFD 13.0 была 
построена трёхмерная блочно-структури-
рованная сетка объёмом 1857050 расчёт-
ных ячеек под надкалиберный ГО и блок 
третьей ступени ракеты-носителя (рис. 6).

 

 
Рис. 6. Расчётная сетка под надкалиберный ГО и блок третьей ступени ракеты-носителя 
 
Задача решалась в стационарной и 

нестационарной постановках, причём в 
стационарной постановке рассматривался 
турбулентный режим течения, а в неста-
ционарной – ламинарный. В качестве мо-

дели турбулентности использовалась мо-
дель Спаларта-Аламарса. Результаты рас-
чётов, в частности значения коэффициен-
та давления и температуры, сравнивались 
с данными, полученными в ходе лётных 
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испытаний ракет-носителей. Примеры по-
лученных результатов приведены на    
рис 7, 8. На рис. 7 приведено сравнение 
коэффициента давления ср, полученного в 
результате решения стационарной задачи, 
с моделью турбулентности Спаларта-
Аламарса, с данными лётных эксперимен-
тов. Данное изменение коэффициента 
давления рассчитано для режима транс-
звуковой перестройки течения на поверх-
ности ГО в районе числа М≈1. Необходи-
мо отметить, что процесс перестройки те-
чения наблюдается в той или иной мере 
на  всей поверхности конструкции, но 
особо критичен с точки зрения нагрузок и 
прочности для ГО, под которым устанав-
ливается полезная нагрузка. Трансзвуко-
вая перестройка течения за угловыми 
кромками конструкции ГО обусловлена 
резким изменением структуры течения, в 

процессе которого, при возрастании числа 
Маха, возникают области сверхзвукового 
течения. Возникновение скачка уплотне-
ния за угловыми кромками ГО ведёт к от-
рыву пограничного слоя с поверхности 
тела и к возникновению пульсаций давле-
ния. Стадия трансзвуковой перестройки 
течения в совокупности с особенностью 
компоновочной схемы ракеты-носителя 
выражена неоднородностью распределе-
ния аэродинамических нагрузок по по-
верхности тела и в ряде случаев может 
привести к разрушению элементов конст-
рукции ракеты-носителя. 

В качестве примера результатов ре-
шения нестационарной задачи с ламинар-
ным режимом течения на рис. 8 приведе-
но изменение температуры по длине ГО в 
сравнении с данными лётных эксперимен-
тов. 

Рис. 7. Сравнение изменения коэффициента давления с р , полученного в 
результате решения стационарной задачи с моделью турбулентности 
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Рис. 8. Сравнение изменения расчётной температуры по длине ГО 
 с лётными данными
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Следует отметить, что полученные в 
результате расчетов значения температу-
ры хорошо согласуются с данными лёт-
ных экспериментов, но только до высоты 
примерно в 90 – 100 км. На больших вы-
сотах наблюдаются значительные расхо-
ждения в полученных лётных и расчётных 
данных. Высоты более 100 км соответст-
вуют области течения со скольжением и 
области свободно-молекулярного течения. 

Таким образом, проведённые расче-
ты показали достаточно хорошую сходи-
мость результатов численного моделиро-
вания с использованием программного 
комплекса ANSYS FLUENT с данными 
лётных экспериментов, особенно в усло-
виях сплошной среды. Для больших вы-
сот, характерных для области течения со 
скольжением, наблюдаются расхождения 
между расчётными и лётными данными, 
что указывает на необходимость исполь-
зования дополнительных программ с до-

работанными расчётными методиками для 
области течения со скольжением. 

Данная работа проведена в рамках 
реализации ФЦП «Научные и научно-
педагогические кадры инновационной 
России» на 2009–2013 годы. 
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The basic modes of flow about a launch vehicle with large nose fairings are discussed, some actual tra-
jectories taken as an example. The Reynolds and Mach numbers are calculated on the basis of the parameters of 
the given trajectories, the modes of flow about the launch vehicles are determined. The possibility of using the 
ANSYS FLUENT software for the simulation of the flow about a launch vehicle on the actual trajectory is dealt 
with. 
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УДК 629.78 
 

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ПОДТВЕРЖДЕНИЕ ЗАДАННЫХ ХАРАКТЕРИСТИК 
БАТАРЕИ СОЛНЕЧНОЙ НА ЭТАПАХ ИЗГОТОВЛЕНИЯ И НАЗЕМНОЙ 

ЭКСПЛУАТАЦИИ 
 

© 2012  Ю. П. Шупляк, В. И. Сороколетов  
 

ФГУП ГНПРКЦ «ЦСКБ-Прогресс», г. Самара 
 

Рассматривается одно из направлений повышения качества батареи солнечной для космического 
аппарата типа «Бион-М», связанное с экспериментальным подтверждением заданных характеристик на 
этапах её изготовления и наземной эксплуатации. Приводится состав панели батареи солнечной и стенда 
раскрытия и описывается их совместное функционирование при раскрытии панелей. Перечисляются на-
правления оптимизации наземной экспериментальной отработки системы «Батарея солнечная + Стенд 
раскрытия». 

 
Батарея солнечная, жизненный цикл существования, критичный элемент, качество, контроль 

качества, панель батареи солнечной, стенд раскрытия, наземная экспериментальная отработка, сис-
тема инженерного анализа конструкции. 

 
Введение 

Настоящая работа относится к про-
блематике наземной эксплуатации бата-
реи солнечной (БС) и посвящена повыше-
нию качества БС для космического аппа-
рата (КА) типа «Бион-М» на этапе назем-
ной эксплуатации. БС разрабатывается в 
соответствии с техническим заданием 
(ТЗ) и представляет собой составную 
часть КА, которая на различных этапах 
своего жизненного цикла существования 
(ЖЦС) предназначена для реализации 
множества целей и задач в составе КА. 

Вместе с тем основной задачей БС в 
составе КА является её способность функ-
ционировать в космическом пространстве 
с целью обеспечения электроэнергией 
бортовой аппаратуры КА во время его 
штатного функционирования на орбите. 
Именно в способности являться беспере-
бойным источником электроэнергии, 
удовлетворяющим многочисленным за-
просам потребителей этой электроэнергии 
в составе КА, и заключается главное каче-
ство БС. 

Как основной источник электропи-
тания в составе КА, БС является критич-
ным элементом, что влечёт за собой орга-
низацию контроля её качества на всех 
этапах ЖЦС. Любая задача, связанная с 

повышением качества БС, становится ак-
туальной. 

Не вызывает сомнений тот факт, что 
изготовление опытных образцов и назем-
ная экспериментальная отработка (НЭО) 
узлов, агрегатов КА и его составных час-
тей (в том числе – БС) является одним из 
важнейших этапов ЖЦС КА, а также ос-
новным элементом системы разработки и 
гарантирования качества КА. 

НЭО и проверки бортовых систем 
КА и входящего в его состав наземного 
оборудования должны обеспечивать их 
максимальный объём с целью подтвер-
ждения заданных характеристик в услови-
ях, приближённых к штатным условиям 
эксплуатации с необходимыми запасами. 
В этом случае испытания и проверки, 
проводимые при НЭО, будут давать уве-
ренность в том, что при штатной эксплуа-
тации заданное качество будет обеспече-
но. 

 
Характеристика БС 

Рассматривается задача повышения 
качества БС за счёт экспериментального 
подтверждения заданных технических ха-
рактеристик БС при помощи специально-
го стенда раскрытия панелей БС (стенда 
раскрытия). 
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БС состоит из двух панелей БС1 и 
БС2, устанавливаемых на КА по двум 
противоположным плоскостям стабилиза-
ции. Конструктивно панели БС1 и БС2 
представляют зеркальное отражение друг 
друга. Далее по тексту там, где это не вно-
сит разночтения, будет использоваться 
выражение «панель БС». Там, где разго-
вор ведётся о конструкции панели БС, бу-
дет рассматриваться конструкция панелей 
БС1. 

Состав панели БС и ответных эле-
ментов крепления на корпусе КА показан 
на рис. 1 (панель БС условно показана в 
раскрытом виде и обведена рамкой «Па-
нель БС»). Прочие составные части пане-
ли БС, в том числе: узлы фиксации к бор-
ту КА, пироножи, стяжки, стяжные ленты, 
защёлки, датчики контактные на рисунке 
условно не показаны ввиду малых разме-
ров, но там, где это необходимо, упоми-
наются в тексте. Створки панели БС 
предназначены для закрепления на них 
токогенерирующей части БС – батареи 
фотоэлектрической. Узлы фиксации пред-
назначены для крепления панели БС к 
опорам КА. Кронштейн установочный 
предназначен для закрепления панели БС 
на кронштейне опорном. Шарниры, тор-
сионы, пироножи, стяжки, стяжные лен-
ты, защёлки предназначены для расфик-
сации, раскрытия и приведения створок 
панели БС в рабочее положение. Узел 
вращения панели предназначен для отвода 
панели от КА в раскрытое (рабочее) по-
ложение. Датчики контактные предназна-
чены для телеметрического контроля рас-
крытия и отвода панели БС. 

В исходном состоянии панели БС 
установлены на КА в сложенном положе-
нии (уложены в пакет). После срабатыва-
ния пироножей створки и рама раскрыва-
ются и фиксируются защёлками. Разворот 

рамы относительно корпуса КА осущест-
вляется двумя пружинами вращения, ус-
тановленными в узле вращения панели. 
Разворот концевой створки относительно 
корневой и корневой створки относитель-
но рамы осуществляется торсионами. Под 
действием торсионов створки БС повора-
чиваются и освобождаются от стяжек. 
Стяжки откидываются и фиксируются. 
Связь с корпусом КА разрывается и пру-
жины узла вращения отводят панель БС в 
рабочее положение (происходит одновре-
менное раскрытие рамы и створок). 

К числу основных технических ха-
рактеристик БС, экспериментально под-
тверждаемых на этапах изготовления и 
наземной эксплуатации в эксплуатирую-
щей организации (ЭО), относятся: 

- возможность раскрытия БС; 
- время раскрытия панели БС; 
- назначенный ресурс работы конст-

рукции БС, подтверждаемый при конст-
рукторско-доводочных испытаниях (КДИ) 
БС; 

- вероятность безотказной работы 
конструкции БС (при КДИ); 

- энергетические характеристики 
фотоэлектрических преобразователей 
(ФП) БС; 

- другие характеристики. 
 
Для экспериментального подтвер-

ждения данных характеристик на заводе-
изготовителе (ЗИ) и при подготовке в экс-
плуатирующей организации (ЭО) к штат-
ной эксплуатации БС должно быть пре-
дусмотрено проведение следующих видов 
испытаний: 

- испытание БС на функционирова-
ние (раскрытие панелей БС); 

- контроль целостности ФП с их за-
меной при необходимости; 

- засветка ФП. 
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Рис. 1. Состав панели БС и ответных элементов крепления БС на корпусе КА: 
1 – кронштейн установочный с узлом вращения, 2 – рама, 3 – створка корневая, 4 – створка концевая,  

5 – шарниры (4 шт.), 6 – торсионы (2 шт.), 7 – кронштейн опорный 
 
 

Характеристика  
стенда раскрытия 

Экспериментальное подтверждение 
характеристик БС сопряжено с разреше-
нием следующего противоречия: с одной 
стороны, конструкция БС разрабатывается 

из условий её одноразового штатного ис-
пользования по назначению в условиях 
невесомости; с другой стороны, при про-
ведении НЭО конструкция БС должна 
выдерживать многоразовые механические 
нагрузки, вызываемые воздействием силы 
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тяжести и преодолением воздействия си-
лы тяжести. 

Так, в процессе НЭО панели БС не-
которые конструктивные элементы БС 
(например, пружины вращения, торсионы, 
обеспечивающие требуемые усилия для 
раскрытия, а также шарниры, защёлки и 
ФП) испытывают нагрузки, вызываемые 
дополнительным действием силы тяже-
сти, которые превышают нагрузки при их 
штатной эксплуатации. 

Фактор превышения нагрузок при 
проведении НЭО даёт право отнести эти 
элементы к числу критичных элементов в 
составе панели БС, что также влечёт за 
собой необходимость организации кон-
троля их качества на всех этапах ЖЦС БС. 

Одним из элементов контроля каче-
ства данных критичных элементов на эта-
пе изготовления и наземной эксплуатации 
БС является введение в ТЗ требования о 
проведении испытаний БС на специаль-
ном стенде раскрытия, который должен 
обеспечивать условия, при которых ста-
новится возможным провести их раскры-
тие и экспериментально подтвердить за-
данные характеристики на ЗИ и в ЭО. 

В общем случае с помощью стенда 
должны обеспечиваться условия, макси-
мально приближенные к реальным усло-
виям использования БС по назначению: 

- условия искусственной невесомо-
сти для критичных узлов и систем БС при 
их автономной наземной проверке на 
функционирование; 

- проведение динамических опера-
ций по раскрытию БС; 

- механическая целостность БС при 
её совместном со стендом функциониро-
вании. 

 
В процессе раскрытия панели БС на 

стенде раскрытия её критичные элементы 
(помимо влияния нагрузок, вызываемых 
действием силы тяжести) испытывают 

дополнительное инерционное сопротив-
ление массы присоединённой к панели БС 
системы обезвешивания стенда и допол-
нительных сил сопротивления, обуслов-
ленных невозможностью обеспечить пол-
ное совпадение степеней свободы панели 
БС и стенда раскрытия как механизмов, 
объединённых в единую систему. 

Поэтому в ТЗ специально оговарива-
ется перечень характеристик, которые 
должны обеспечиваться элементами стен-
да раскрытия с точки зрения внутренней 
структуры самого стенда. 

Так, в соответствии с ТЗ на разра-
ботку БС, стенд раскрытия должен обес-
печивать такие характеристики, как: 

- момент сопротивления в шарнирах 
системы обезвешивания (должен быть не 
более …); 

- масса системы обезвешивания 
(должна быть не более …); 

- сила, обезвешивающая БС (должна 
быть не более …); 

- суммарная масса демпфирующих 
устройств (должна быть не более …); 

- несоосность осей вращения под-
вижных подкосов системы обезвешива-
ния  относительно осей вращения створок 
БС (должна быть не более …); 

- другие характеристики. 
 
Будучи объединёнными между со-

бой, панель БС и стенд раскрытия обра-
зуют единую систему более высокого 
уровня иерархии, которая приобретает 
новое качество – способность обеспечить 
раскрытие БС и экспериментально под-
твердить заданные в проектной и конст-
рукторской документации характеристи-
ки. 

Стенд раскрытия как составная часть 
космического аппарата разрабатывается 
по отдельному частному ТЗ (ЧТЗ). 

Общий вид и состав стенда показан 
на рис. 2. 
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Рис. 2. Общий вид и состав стенда раскрытия: 

1 – ферма переходная, 2 – система обезвешивания, 3 – имитатор посадочных мест, 4 – кронштейн  
подвижный фермы перекидной, 5 – кронштейн системы обезвешивания, 6 – подвижный подкос I,  

7 – подвижный подкос II, 8 - подвижный подкос III, 9 – демпфирующее устройство (4 шт.),  
10 – кронштейн стыковочный, 11 – кронштейн поворотный, 12 – узлы фиксации стенда (6 шт.) 
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Примечание. На рис. 2 не показано 
вспомогательное оборудование для обес-
печения засветки ФП, которое также вхо-
дит в состав стенда, но в настоящей рабо-
те не рассматривается. Кроме того, на рис. 
2 условно не показаны: механический 
фиксатор, средства контроля соосности и 
другие элементы, но там, где это необхо-
димо, они упоминаются в тексте. 

Ферма переходная предназначена 
для выполнения следующих работ: 

- крепления стенда к колонне соору-
жения; 

- установки на ферму системы обез-
вешивания; 

- установки на ферму имитатора по-
садочных мест панели БС. 

Система обезвешивания предназна-
чена для выполнения следующих работ: 

- крепление к ней панели БС в сло-
женном положении; 

- обезвешивание панели БС с задан-
ной точностью в процессе её раскрытия. 

Примечание. Здесь и далее по тексту 
под обезвешиванием понимается имита-
ция условий невесомости для панелей БС, 
которая в условиях действия сил земного 
притяжения обеспечивается с помощью 
системы подвижных подкосов и пружин-
ных механизмов демпфирующих уст-
ройств. 

Имитатор посадочных мест предна-
значен для выполнения следующих работ: 

- выставки стыковочной плоскости 
имитатора в вертикальное положение с 
заданной точностью; 

- крепления к имитатору панели БС 
в сложенном положении по посадочным 
местам; 

- удерживание панели БС в сложен-
ном положении при помощи стопорных 
элементов после расфиксации штатных 
узлов фиксации БС. 

Имитатор посадочных мест может 
поворачиваться в стыковочной плоскости 
имитатора относительно собственной вер-
тикальной оси на 1800. 

Кронштейн подвижный фермы пе-
реходной (кронштейн фермы) предназна-
чен: 

- для крепления к стенду системы 
обезвешивания; 

- для обеспечения двух положений 
системы обезвешивания относительно 
имитатора посадочных мест: «положения 
при хранении» и «рабочего положения». 

Кронштейн системы обезвешивания 
предназначен для крепления к кронштей-
ну фермы, с одной стороны, и для крепле-
ния к нему подвижных подкосов, с другой 
стороны. 

Подвижный подкос I предназначен 
для обеспечения кинематики рамы панели 
БС, а подвижные подкосы II и III предна-
значены для обеспечения кинематики 
корневой и концевой створок панели БС 
соответственно. 

На подвижных подкосах II и III ус-
тановлены по два демпфирующих устрой-
ства, которые должны обеспечивать за-
данные условия обезвешивания панели 
БС. В состав демпфирующих устройств 
входят стыковочные элементы для креп-
ления к панели БС. 

Подкосы имеют шарниры с осями 
вращения: 

- К1 – ось вращения подвижного 
подкоса I относительно кронштейна фер-
мы; 

- К2 – ось вращения подвижного 
подкоса II относительно подвижного под-
коса I; 

- К3 – ось вращения подвижного 
подкоса III относительно подвижного под-
коса II. 

Шарниры подкосов имеют элементы 
регулирования осей вращения К1, К2 и 
К3, обеспечивающие возможность: 

- выставки их в вертикальное поло-
жение; 

- перемещения их в горизонтальной 
плоскости в заданном диапазоне разме-
ров. 

Кронштейн стыковочный имеет сты-
ковочную поверхность, которая по своим 
характеристикам аналогична стыковочной 
поверхности кронштейна опорного КА, и 
предназначен для установки на него 
кронштейна установочного панели БС1. 
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Кронштейн поворотный предназна-
чен для поворота кронштейна стыковоч-
ного на 1800 при проведении работ с па-
нелью БС2. 

Узлы фиксации стенда предназначе-
ны для установки и крепления на них уз-
лов фиксации панели БС. По своим харак-
теристикам стыковочные поверхности уз-
лов фиксации аналогичны стыковочным 
поверхностям ответных узлов фиксации 
панели, расположенных на КА. 

Для работ с конкретной панелью БС 
используются четыре узла фиксации. Со-
ответствующая комбинация узлов фикса-
ции определяется соответствующей пане-
лью (БС1 или БС2), с которой проводятся 
работы по раскрытию. 

 
Совместное функционирование  
панели БС и стенда раскрытия 
В исходном положении кронштейн 

фермы с установленной на нём системой 
обезвешивания находится в «положении 
при хранении». Имитатор посадочных 
мест выставлен в положении для работ с 
соответствующей панелью БС (прямое – 
для работ с панелью БС1 и развёрнутое на 
1800 – для работ с панелью БС2). Ком-
плектация узлов фиксации стенда, а также 
положение кронштейна стыковочного со-
ответствуют панели БС, с которой прово-
дятся работы по раскрытию. Стыковочная 
плоскость имитатора выставлена в верти-
кальное положение. 

При подготовке панели БС к рас-
крытию в стенде раскрытия работы вы-
полняются в следующей последователь-
ности. 

Панель БС в сложенном положении 
подводится к имитатору посадочных мест 
(средства транспортирования панелей БС 
в настоящей работе не рассматриваются) 
и устанавливается на кронштейн поворот-
ный. 

Далее проводится контроль совме-
щения узлов фиксации панели с узлами 
фиксации стенда, их взаимная стыковка 
друг с другом и механическое поджатие 
панели к имитатору посадочных мест. 

После этого кронштейн фермы с ус-
тановленной на нём системой обезвеши-
вания устанавливается над панелью БС в 
положении, при котором оси вращения 
К1, К2 и К3 находятся в вертикальном по-
ложении и соосны осям вращения узла 
вращения панели и обеих створок панели 
БС. 

Далее проводится крепление демп-
фирующих элементов к створкам панели с 
соблюдением условий вертикальности 
тросиков, обеспечивающих связь пру-
жинных механизмов демпфирующих уст-
ройств со створками БС. Затем при помо-
щи пружинных механизмов демпфирую-
щих устройств обеспечиваются заданные 
усилия обезвешивания панели БС. 

При соблюдении перечисленных ус-
ловий считается, что стенд обеспечивает 
заданные условия для защиты критичных 
элементов панели БС от действия нерас-
чётных нагрузок. 

Панель БС готова к проведению ра-
бот по её раскрытию. 

Перед раскрытием створок панели 
БС в стенде раскрытия проводится час-
тичный демонтаж штатных узлов фикса-
ции панели, после чего её удержание в 
сложенном положении обеспечивается 
только за счёт механического фиксатора 
стенда. 

Для раскрытия панели БС достаточ-
но снять стопор механического фиксато-
ра, и под действием пружин кручения, ус-
тановленных в узле вращения панели, ра-
ма начнёт разворачиваться относительно 
имитатора посадочных мест, а разворот 
створки концевой относительно корневой 
и корневой створки относительно рамы 
совместно с системой обезвешивания 
стенда обеспечивается под действием тор-
сионов. 

В раскрытом положении створки и 
рама фиксируются защёлками, а также 
фиксируются своими защёлками и подко-
сы. 

Общий вид стенда раскрытия с па-
нелью БС в раскрытом положении пока-
зан на рис. 3. 
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Рис. 3. Общий вид стенда раскрытия с панелью БС1 в раскрытом положении 

 
При проведении раскрытия панели 

контролируется время раскрытия панели, 
которое замеряется визуально по времени 
от момента снятия стопора до момента 
срабатывания защёлок. 

Примечание. Раскрытие панели в 
стенде проводится без срабатывания пи-
росредств и поэтому датчики в процессе 
раскрытия не используются. 

 
Направления оптимизации НЭО 
Введение стенда раскрытия в состав 

космического комплекса ведёт к увеличе-
нию стоимости работ по созданию КА за 
счёт затрат на проектирование, изготовле-
ние и на проведение НЭО стенда раскры-
тия, работ по их оптимизации. 

Работы по оптимизации затрат про-
водились по следующим направлениям: 
универсальность; максимальное совмеще-
ние функций; сокращение используемых 
площадей; совмещение видов испытаний; 
использование средств систем автомати-
зированного проектирования. 

Как уже было отмечено, конструк-
тивно панели БС1 и БС2 представляют 
зеркальное отражение друг друга, поэтому 

направления раскрытия и стороны засвет-
ки ФП у них противоположны. 

Чтобы обеспечить раскрытие пане-
лей БС и их засветку, необходимо нали-
чие в составе стенда двух индивидуаль-
ных комплектов имитатора посадочных 
мест и системы обезвешивания под каж-
дую панель. 

При этом операция по засветке па-
нелей БС1 и БС2 должна выполняться с 
разных сторон стенда, что требует боль-
ших площадей под рабочее место для за-
светки, а это не всегда возможно достичь 
в условиях ЗИ и ЭО. 

В результате проведённых работ по-
лучены следующие результаты. 

На этапе разработки ТЗ на БС и ЧТЗ 
на разработку стенда раскрытия были 
проработаны различные варианты стенда, 
опирающиеся на существующие аналоги 
стендов раскрытия, обеспечивающих по-
добные схемы раскрытия панелей БС на 
ЗИ и в ЭО. 

Все аналоги стендов раскрытия 
имеют в своём составе такой элемент, как 
«стол», который обладает большими габа-
ритами (приблизительно (8000 × 8000) 
мм) и отличается высокими требованиями 
к поверхности, по которой (в процессе 
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раскрытия панелей БС) перемещаются на 
роликах подпружиненные опоры, обеспе-
чивающие обезвешивание панелей БС. 

Именно из-за наличия в своём соста-
ве стола каждый подобный аналог стенда 
раскрытия изготавливался в двух экземп-
лярах - для ЗИ и ЭО. 

Поэтому при разработке ТЗ в кон-
цепцию стенда раскрытия положена идея 
раскрытия панелей БС по схеме обезве-
шивания, исключающей наличие стола. 

В окончательном виде данная кон-
цепция нашла своё отражение в ТЗ на БС 
и ЧТЗ на разработку стенда. Стенд рас-
крытия создаётся как единая универсаль-
ная структурная единица многократного 
применения, предназначенная для прове-
дения всего комплекса работ по экспери-
ментальному подтверждению характери-
стик штатных БС на ЗИ и в ЭО, а также 
опытного образца БС, изготовленного для 
проведения КДИ БС. 

В составе стенда раскрытия отсутст-
вует стол, а обезвешивание панелей БС 
обеспечивается за счёт системы обезве-
шивания, которая состоит из подвижных 
подкосов, по своему профилю повторяю-
щих контуры панелей БС и обеспечиваю-
щих их обезвешивание в процессе рас-
крытия. 

На этапе разработки КД стенд рас-
крытия представляет собой универсаль-
ную структурную единицу, которая может 
быть задействована как в производствен-
ном цикле изготовления на ЗИ штатной 
БС и технологического макета БС, выпол-
ненного для КДИ. В то же время он может 
быть разобран и отправлен вместе с БС в 
ЭО, где его можно смонтировать вновь и 
использовать при проведении наземной 
эксплуатации штатной БС. После завер-
шения наземной эксплуатации штатной 
БС стенд раскрытия должен быть снова 
разобран и транспортирован обратно на 
ЗИ для проведения следующего цикла ра-
бот с новым комплектом штатных БС. 

В результате проработки конструк-
торской документации на БС было выяв-
лено, что если панель БС2 пристыковы-
вать к стенду в развёрнутом на 1800 отно-

сительно её штатного положения на КА 
положении, то становится возможным: 

- совместить функции по обезвеши-
ванию и раскрытию панелей БС1 и БС2 в 
рамках одной системы обезвешивания; 

- обеспечить проведение засветки 
панелей БС1 и БС2 с одной стороны и 
уменьшить вдвое площадь, занимаемую 
осветительной аппаратурой при засветке. 

В результате в КД на панель БС2 и 
имитатор посадочных мест стенда были 
введены требования по их развороту на 
1800 при проведении работ с панелью 
БС2. 

При проработке вопроса возможно-
сти совмещения различных видов испы-
таний для стенда раскрытия было принято 
во внимание, что в соответствии с требо-
ваниями [1] для стенда раскрытия преду-
смотрен следующий порядок проведения 
НЭО: 

- заводские испытания, проводимые 
силами и средствами ЗИ стенда раскры-
тия; 

- автономные испытания стенда на 
месте эксплуатации; 

- комплексные испытания стенда с 
технологическим макетом БС. 

Согласно [1] комплексные испыта-
ния стенда раскрытия проводятся с целью 
определения его работоспособности и го-
товности к проведению работ со штатны-
ми образцами БС. 

Задачами комплексных испытаний 
являются проверки: 

- комплектности стенда; 
- работоспособности стенда и соот-

ветствия технических характеристик и 
границ работоспособности стенда требо-
ваниям ТЗ и КД при проведении штатных 
технологических операций с технологиче-
ским макетом БС; 

- метрологического обеспечения ис-
пытаний и оценки надёжности стенда; 

- другие задачи. 
 
Точно такие же задачи решаются и 

при КДИ БС, для проведения которых из-
готавливается технологический экземпляр 
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БС, по всем характеристикам соответст-
вующий технологическому макету БС. 

Таким образом, становится возмож-
ным совместить проведение комплексных 
испытаний стенда раскрытия с технологи-
ческим макетом с проведением КДИ БС. 

 
Выводы 

1. Стенд раскрытия панелей БС, кон-
цепция которого на этапе разработки КД 
представлена в статье, обеспечивает каче-
ственное изготовление БС на ЗИ и её на-
дёжную наземную эксплуатацию в усло-
виях ЭО. 

2. Конструкция стенда раскрытия 
панелей БС, изготовленного в соответст-
вии с разработанной КД, обеспечивает 
экспериментальное подтверждение всех 
заданных характеристик батареи солнеч-
ной. 
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Проведены ресурсные испытания пульсирующим внутренним давлением элементов трубопровода 

типа «крутоизогнутый патрубок». В ходе испытаний было установлено, что патрубки, формообразован-
ные гибкой проталкиванием через фильеру с внутренним давлением наполнителя, и патрубки, получен-
ные гибкой раздачей эластичной средой, имеют циклическую долговечность, превышающую ресурс 
планера летательного аппарата. 

 
Испытания на ресурс, трубчатые детали, долговечность, пульсирующее давление. 
 
Трубопроводные системы являются 

жизненно важным элементом в конструк-
ции современных летательных аппаратов, 
и поэтому к ним предъявляются особые 
требования по обеспечению ресурса и на-
дёжности. 

Как показали предварительные ис-
пытания, ресурс трубопровода можно 
увеличить в 1,5-2 раза и приблизить к ре-
сурсу планера при использовании крутои-
зогнутых, ступенчатых патрубков и трой-
ников, формообразованных гидромехани-
ческой штамповкой из цельнотянутых или 
прямошовных трубных заготовок и соб-
ранных в трассу с применением автомати-
ческой сварки, взамен элементов, изготав-
ливаемых из полупатрубков с применени-
ем ручной сварки. 

Трубопроводы воздушных систем, 
топливной системы подвергаются при ра-
боте следующим нагрузкам: переменное 
(пульсирующее) внутреннее давление; 
вибрационные нагрузки частотой до 200 
Гц; изгибные, монтажные и температур-
ные нагрузки. Весь спектр нагрузок при 
единовременных ресурсных испытаниях 
воспроизвести чрезвычайно сложно. По-
этому проводились ресурсные испытания 
трубных узлов отдельными видами на-
гружений. 

Ресурсные испытания проводились 
пульсирующим внутренним давлением. 

Сравнивался ресурс крутоизогнутых пат-
рубков, изготовленных штамповкой полу-
патрубков с последующей их ручной 
сваркой [1]; крутоизогнутых патрубков, 
формообразованных гибкой проталкива-
нием через фильеру с внутренним давле-
нием наполнителя [2]; крутоизогнутых 
патрубков, полученных гибкой раздачей 
эластичной средой [3]. Все испытуемые 
образцы были изготовлены из сплава ВТ1-
0, имели диаметр 80 мм и толщину стенки 
0,8 мм. 

Для проведения экспериментов были 
созданы специальные стенды для испыта-
ния пульсирующим внутренним давлени-
ем. 

Изготовление натурных узлов тру-
бопровода для сравнительных ресурсных 
испытаний с формообразованными эле-
ментами типа «крутоизогнутый патрубок» 
потребовало проведения комплекса работ 
по калибровке, торцовке и автоматиче-
ской сварке продольных и кольцевых 
стыков элементов. 

Перед испытаниями натурные узлы 
трубопровода из сплава ВТ1-0 отжигались 
в следующем режиме: нагрев в печи до 
550 ºС, выдержка 1 час. 

Схема испытаний и закрепления на-
турных узлов трубопровода представлена 
на рис. 1. 
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Рис. 1. Схема испытаний и закрепления трубчатых деталей 

 
Испытываемые трубчатые детали 1 

закреплялись жёстко в ложементах стенда 
в вертикальном положении и подключа-
лись через уплотнительные соединения к 
трубным гребёнкам стенда 2. Рабочее дав-
ление при испытании подавалось от на-
сосной станции 3 через клапан регулиров-
ки давления 4 и электрогидравлический 
клапан 5, обеспечивающий пульсацию ра-
бочего давления, через запорные краны 6 
в испытываемые трубчатые детали 1. 
Управление электрогидравлическим кла-
паном 5 осуществлялось автоматом пуль-
сирующих нагрузок 7, который регулиру-
ет продолжительность выдержки труб под 
рабочим давлением и без него. Контроль 
рабочего давления осуществлялся двумя 
манометрами 8. Спуск воздуха из гидрав-
лической системы стенда и испытывае-
мых трубчатых деталей после их заполне-
ния маслом перед началом испытаний 
производился через запорный кран 9. Ох-
лаждение рабочей жидкости производи-
лось радиатором с водяным охлаждением 
10. 

Испытания натурных узлов прово-
дились при нормальной температуре ок-
ружающей среды ( ) Сt 0

окр 1025 ±=  и при 
нормальной температуре рабочей жидко-

сти ( ) Сt 0
окр 1035 ±= , которая поддержива-

ется в заданном диапазоне за счёт радиа-
тора водяного охлаждения. 

Сравнительные испытания произво-
дились ускоренным методом за счёт по-
вышения частоты нагружения и увеличе-
ния уровня испытательных нагрузок по 
сравнению с частотой и уровнем полёт-
ных нагрузок. 

Исходя из большой номенклатуры 
натурных узлов труб, испытания прово-
дили на двух уровнях напряже-
ний: 2,05,0

1
σσ =t  (где tσ  – окружное на-

пряжение, 2,0σ  – предел текучести мате-
риала) и 2,07,0

2
σσ =t . 

Подбор рабочего давления при ис-
пытаниях производился по зависимости, 
связывающей окружное напряжение и 
внутреннее давление для цилиндрических 
тонкостенных сосудов: 

t
RP

t
исп=σ ,              (1) 

где tσ – окружное напряжение, МПа; 

испP  – максимальное давление при испы-
тании, МПа; 
R  – наружный радиус трубы, мм; 
t  – толщина стенки трубы, мм. 
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Расчётные нагрузки при испытаниях 
натурных узлов: 
– при 2005,0 2,01

== σσ t МПа – 
4

1исп =P МПа; 
– при 2807,0 2,02

== σσ t МПа – 
6,5

2исп =P МПа. 
Трубопровод воздушных систем 

эксплуатируется с рабочим давлением 0,8 
МПа и два раза за полёт испытывает пере-
грузки при включении вспомогательной 
силовой установки. Трубопровод топлив-
ной системы эксплуатируется с рабочим 
давлением 0,4 МПа и испытывает пере-
грузки при заправке топливом в среднем 
два раза за время предполётной подготов-
ки. 

Ожидаемая долговечность трубо-
провода, эквивалентная назначенному ре-
сурсу, при эксплуатации рабочим давле-
нием с учётом перегрузок определяется по 
зависимости: 

η⋅⋅= 1NnN .                 (2) 
Здесь n  – количество нагружений за 

полёт, 2=n ; 
1N  – назначенный ресурс планера (высо-

коресурсного трубопровода); 
200001 =N  взлётов-посадок (30000 лёт-

ных часов); 
η  – коэффициент надёжности: 

4321 ηηηηη ⋅⋅⋅= , 
где 1η  – коэффициент надёжности, учиты-
вающий возможные неточности програм-
мы испытаний на выносливость: 5,11 =η ; 

2η  – коэффициент, учитывающий 
место разрушения, характер разрушения и 
скорость распространения трещины: 

2,12 =η ; 

3η  – коэффициент, учитывающий 
большую или меньшую достоверность 
данных о повторяемости нагрузок: 

5,13 =η ; 

4η  – коэффициент, учитывающий 
разброс данных выносливости идентич-
ных образцов: 5,34 =η . 

Тогда 105,35,12,15,1 ≈⋅⋅⋅=η . 

Ожидаемая долговечность трубо-
провода при эксплуатации рабочим дав-
лением с учётом перегрузок: 

40000010200002 =⋅⋅=N циклов. 
Ожидаемая долговечность натурных 

узлов трубопровода при ускоренных ис-
пытаниях нагрузками определяется по 
формуле: 

m

P
PNN 








=

исп

1
2 ,             (3) 

где N  – ожидаемая долговечность трубо-
провода при эксплуатации рабочим дав-
лением с учётом перегрузок, эквивалент-
ная назначенному ресурсу трубопровода, 

400000=N циклов; 
1P  – максимальное давление при 

эксплуатации, 
8,01 =P МПа для топливной системы, 
3,11 =P МПа для воздушных систем; 

испP  – давление при ускоренных 
сравнительных испытаниях для данного 
типа натурных образцов; 

m  – коэффициент, который прини-
мается равным 3. 

Тогда для трубопровода топливной 
системы: 148148'

2 =N циклов. 
Для трубопровода воздушных сис-

тем: 150686'
2 =N  циклов. 
Принимаем базу испытаний натур-

ных образцов трубопровода: 1700002 =N  
циклов. 

Испытания проводились в следую-
щем порядке: партии образцов (по 
3…5 шт.) нагружались пульсирующим 
давлением до 

1испP  ( 2,05,0
1

σσ =t ), и по 

достижении базы испытаний 1700002 =N  
циклов нагрузку увеличивали до 

2испP  
( 2,07,0

2
σσ =t ) и продолжали испытание до 

разрушения натурных узлов трубопрово-
да. 

Результаты испытаний представле-
ны в табл. 1. 
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Таблица 1. Результаты ресурсных испытаний трубчатых деталей 
Число циклов до разрушения №№ 

об-
раз-
цов 

Наименование 
образца при 

2,05,0
1

σσ =t

 

при 

2,07,0
2

σσ =t

 

Число циклов 
до разрушения 

Примечание 

1. 610 - 610 
2. 220 - 220 
3. 890 - 890 
4. 

Патрубки, изготов-
ленные штамповкой 
полупатрубков с 
последующей их 
ручной сваркой 

115 - 115 

Разрушение по 
линии сплавления 
продольного шва 

5. 170000 б/р 28600 198600 
6. 170000 б/р 30680 200680 
7. 

Патрубки, формооб-
разованные гибкой 
проталкиванием че-
рез фильеру с внут-
ренним давлением 
наполнителя 

170000 б/р 25170 195170 

Разрушение по 
основному мате-
риалу образца 

8. 170000 б/р 200000 б/р 370000 б/р 
9. 170000 б/р 200000 б/р 370000 б/р 

– 

10. 

Патрубки, получен-
ные гибкой раздачей 
эластичной средой 170000 б/р 81050 251050 Разрушение по 

основному мате-
риалу образца 

Примечание: б/р – образцы не разрушились при испытаниях. 
 
 
Из табл. 1 следует, что патрубки, из-

готовленные штамповкой из двух поло-
вин, отличаются пониженным ресурсом 
при циклическом нагружении. Они вы-
держивают до 890 циклов до разрушения, 
что соответствует 157 лётным часам. В то 
же время патрубки, полученные с исполь-
зованием прогрессивных технологий 
(гибка проталкиванием и гибка раздачей), 
выдержали от 195170 до 370000 и более 
циклов до разрушения. Следовательно, их 
циклическая долговечность соответствует 
от 34441 до 52941 и более лётных часов. 

Таким образом, узлы титанового 
трубопровода с крутоизогнутыми патруб-
ками из сплава ВТ1-0, полученными гид-
ромеханической штамповкой из трубных 
заготовок, имеют циклическую долговеч-
ность, превышающую в 1,2-2 раза ресурс 
планера летательного аппарата в 30 000 
лётных часов. 
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LIFE TESTING OF PIPELINE ELEMENTS 
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Life tests of pipeline elements such as a strongly curved branch pipe by pulsating internal pressure have 

been carried out. In the course of the tests it was established that the pipes formed by flexible pushing through a 
die with the internal pressure of the filler and those produced by flexible expansion with elastic medium have 
cyclic longevity exceeding the resource of an airframe. 
 

Life test, tubular parts, longevity, pulsating pressure. 
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АВТОМАТИЗИРОВАННОЕ ФОРМИРОВАНИЕ 3D МОДЕЛИ САМОЛЁТА 
НА ЭТАПЕ ТЕХНИЧЕСКИХ ПРЕДЛОЖЕНИЙ 
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Рассматриваются вопросы автоматизации построения 3D модели облика самолёта на этапе техни-

ческих предложений. Представлены результаты разработанной параметрической 3D модели самолётов 
традиционных схем в системе автоматизированного проектирования (САПР) CATIA с изменяемыми па-
раметрами основных агрегатов самолёта. Основное внимание уделено построению внешней и внутрен-
ней компоновки самолёта, определению предварительной конструктивно-силовой схемы основных агре-
гатов самолёта и согласованию её с компоновочными решениями в автоматическом режиме.  

 
Самолёт, проектирование, САПР, CATIA, параметрическая 3D модель самолёта, UDF, исходная 

матрица проекта, компоновка. 
 
 

Введение 
Проектирование самолёта представ-

ляет собой сложный многодисциплинар-
ный процесс, цель которого состоит в по-
иске рационального сочетания проектных 
параметров, которое наилучшим образом 
удовлетворяло бы поставленным задачам 
и выбранным критериям.  

Этап разработки технических пред-
ложений (аванпроект, предварительное 
проектирование) играет особую роль в 
общем процессе проектирования самолё-
та. Занимая промежуточное положение 
между этапами разработки технического 
задания (ТЗ) и эскизного проектирования, 
этап разработки технических предложе-
ний (ТП) в значительной мере определяет 
выбор параметров и характеристик само-
лёта [1, 2]. Следует отметить, что ранние 
стадии проектирования занимают около 
10% трудозатрат, но при этом принимает-
ся до 80% решений при недостаточной 
или, наоборот, избыточной информации 
[1, 3]. Одной из важнейших задач на этапе 
разработки ТП является синтез облика са-
молёта, проработка его внутренней и 

внешней компоновки, когда необходимо в 
сжатые сроки проанализировать различ-
ные варианты схемных решений и при 
этом избежать принципиальных ошибок. 
Моделирование множества возможных 
допустимых вариантов вручную является 
очень трудоёмким процессом, а внесение 
изменений в них требует значительных 
временных затрат [4, 5]. 

Параметрическое моделирование в 
промышленных САПР позволяет уско-
рить не только этап разработки ТП, но и 
значительно повлиять на последующие 
этапы, т.к. появляется возможность рабо-
ты с одной моделью на протяжении прак-
тически всего цикла проектирования са-
молёта. 

Геометрическая модель является 
главным источником информации, необ-
ходимой для проведения оптимизацион-
ных исследований по различным критери-
ям, т.к. позволяет на её основе в короткие 
сроки получать модели для аэродинами-
ческого, весового и прочностного анали-
зов [6, 7] (рис. 1). 
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Рис. 1. Взаимосвязи между различными моделями  
 

Цель исследования 
Целью исследования является разра-

ботка параметрической 3D модели граж-
данского самолёта, позволяющей проек-
тировщику проводить целенаправленную 
модификацию проекта самолёта в автома-
тическом режиме, в результате чего вы-
полнялось бы адекватное и непротиворе-
чивое преобразование облика 3D модели 
самолёта, и осуществлять параметриче-
ский анализ чувствительности проекта к 
изменению вариантов схемных решений, 
проектных параметров и проектных огра-
ничений. 

Анализ публикаций [4, 6, 7, 12-15] 
показывает, что, несмотря на большое ко-
личество работ по автоматизации проек-
тирования самолётов, в них недостаточно 
проработаны либо отсутствуют вовсе 
процедуры автоматического формирова-
ния трёхмерной модели облика самолёта в 
среде промышленных САПР на ранних 
этапах проектирования. Отсутствие обще-
принятых стандартов в данной предмет-
ной области осложняет решение данной 
задачи [8]. Традиционно проектные рабо-
ты в этой области ведутся с применением 
опыта и эрудиции проектировщиков с ча-
стичным применением программных ком-
плексов с целью анализа уже принятых 
решений. 

 

Параметрическая  
3D модель самолёта 

Параметрическая 3D модель самолё-
та (рис. 2) является частью разрабатывае-
мой на кафедре конструкции и проектиро-
вания летательных аппаратов СГАУ ин-
теллектуального помощника проектанта, 
условно названного «Робот-конструктор 
самолёта» [9]. Эта экспериментальная мо-
дель создана для отработки процесса ав-
томатизации формирования облика само-
лёта. Модель не привязана к конкретному 
типу или проекту самолёта, на её основе 
можно построить практически любой 
проект самолёта классической схемы, ис-
пользуя выбранные или рассчитанные 
проектные параметры. 

 
 

Рис. 2. Параметрическая 3D модель самолёта 
 



                                                                                                                               Машиностроение и энергетика 
 

 141 

Представленная параметрическая 3D 
модель самолёта была создана в системе 
CATIA V5 R19, являющейся современной 
САПР с последовательной объектно-
ориентированной архитектурой. Набор 
имеющихся в ней инструментов, арсенал 
которых включает возможность формули-
ровки правил взаимосвязи параметров, 
проверку накладываемых условий проек-
тирования и создание аналитических за-
висимостей для автоматической реализа-
ции функций проектирования, позволяет 
создавать сложные параметрические мо-
дели объектов, в том числе частей самолё-
та в виде шаблонов.  

Шаблон в понятиях CATIA пред-
ставляет собой структуру построений, оп-
ределяемую проектировщиком, геометри-
ческие параметры которой зависят от на-
кладываемых условий, правил и ограни-
чений. При использовании шаблонов про-
ектировщику требуется лишь ввести 
входные данные. На их основе строятся 
элементы или целые конструкции по за-
ложенным в них алгоритмам, генерируя 
результат, который можно использовать в 
дальнейшем проектировании [10]. Шаб-
лоны дают возможность однажды создан-

ные алгоритмы применять повторно к 
другим построениям, получая при этом 
новый результат.  

В представленной работе в качестве 
инструмента автоматизации использова-
лись шаблоны типа UDF (User-Defined 
Feature), которые представляют собой 
особый вид примитивов САПР CATIA, 
внутри которых может находиться любое 
количество деревьев построения, связан-
ных с любым количеством средств авто-
матизации CATIA. Например, это могут 
быть несколько наборов данных с форму-
лами, правилами и реакциями на события, 
которые в UDF будут представлены од-
ним элементом и несколькими примити-
вами вывода результатов работы шаблона 
со своими деревьями параметров и персо-
нальными диалоговыми окнами [10]. На 
рис. 3 представлен пример автоматизиро-
ванного построения силового набора кры-
ла при помощи UDF шаблона. 

Построенный в модели силовой на-
бор крыла отражает заложенные в неё 
знания конструктора о типовых решениях, 
используемых в данном классе самолетов. 

 

 
Рис. 3. Пример построения силового набора крыла  
при помощи UDF шаблона в разработанной модели 

 
Исходная матрица проекта самолёта 

Исходная матрица проекта в конеч-
ном итоге представляет собой табличный 
файл MS Excel, в который занесены все 
проектные параметры самолёта и сцена-
рии, необходимые для автоматизации по-
строения модели, т.е. набор таблиц со 
значениями геометрических и иных пара-
метров самолётов. Главным преимущест-

вом при использовании таких таблиц про-
ектировщиком является то, что от него не 
требуется никаких особых навыков рабо-
ты в конкретной CAD системе. Все гео-
метрические параметры 3D модели само-
лёта управляются и изменяются через ин-
терфейс MS Excel в автоматическом ре-
жиме. На рис. 4 представлен фрагмент ис-
ходной матрицы проекта для внешней 
геометрии крыла. 
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Рис. 4. Фрагмент исходной матрицы проекта внешней геометрии крыла самолёта 
 

Исходная матрица проекта пред-
ставляет собой набор файлов:  

- файл данных о каркасах крыла, 
оперения и фюзеляжа. В нём хранится 
информация о геометрии силового набора 
самолёта: количество силовых элементов 
и их шаги, типы профилей и их размеры и 
т.д.; 

- файл данных о компоновке пасса-
жирского салона и грузового отсека. В 
нём хранится информация о количестве 
кресел в ряду, шаге между рядами, соот-
ношении длин пассажирских кабин раз-
ных классов, количестве грузовых кон-
тейнеров и т.д.; 

- файл данных о внешних обводах 
самолёта. Данные в нём можно разделить 
на абсолютные и относительные. В абсо-
лютном виде определяются (задаются или 
рассчитываются) лишь площадь крыла Sкр 
и диаметр миделевой части фюзеляжа 
Dмф, либо эквивалентный диаметр Dэкв. 
Все остальные данные задаются или оп-
ределяются в относительном виде. К ним 
относятся: удлинение крыла λкр, сужение 
крыла ηкр, угол стреловидности крыла χкр, 

относительные плечи горизонтального и 
вертикального оперения и др. Абсолют-
ные значения геометрических параметров 
самолёта доопределяются, исходя из рас-
считанных на предыдущих этапах значе-
ний Sкр и Dмф и выбранных или оптимизи-
рованных относительных параметров. В 
данном блоке также содержатся база аэ-
родинамических профилей крыла и опе-
рения, значения их геометрических пара-
метров; 

- файл высотно-скоростных характе-
ристик двигателей; 

- файл предварительных аэродина-
мических характеристик проекта самолё-
та; 

- файл весовой сводки проекта само-
лёта. 
 

Внешняя геометрия самолёта 
Внешняя геометрия зачастую опти-

мизируется исходя из соображений аэро-
динамики, вследствие чего требуется до-
вольно высокая чувствительность модели 



                                                                                                                               Машиностроение и энергетика 
 

 143 

к изменениям геометрических парамет-
ров.  

Модель внешней геометрии содер-
жит более 200 параметров (позиции, дли-
ны, углы, плечи, отношения), а также 
многочисленные элементы, входящие в 
пользовательские библиотеки (типы аэро-
динамических профилей, каталоги колёс 
опор шасси). Проектные параметры мож-
но варьировать одновременно либо по от-
дельности, согласно предопределённой 
конфигурации самолёта и выбранному 
критерию эффективности (для большин-

ства случаев на данном этапе проектиро-
вания таким критерием является взлётная 
масса самолёта).  

В частности, на примере крыла, 
внешняя геометрия определяется че-
тырьмя сечениями (рис. 5):  

b0- центральное сечение крыла - 
часть крыла, скрытая в фюзеляже;  

b1- первое промежуточное сечение 
крыла;  

b2- второе промежуточное сечение 
крыла; 

bk- концевое сечение крыла.  
 

 
Рис. 5. Внешняя геометрия крыла в плане 

 
Каждое сечение профиля описыва-

ется следующими параметрами: тип аэ-
родинамического профиля, его располо-
жение по размаху li, местная хорда bi, 
геометрическая крутка, угол стреловид-
ности по линии четверти хорд χ1/4. В 
свою очередь, местные хорды крыла вы-
числяются автоматически в зависимости 
от заданных проектировщиком или оп-
тимизированных значений удлинения λкр 
и сужения ηкр крыла.  

Информация о параметризованных 
аэродинамических профилях хранится в 
отдельно созданном пользовательском 
каталоге, что облегчает совместную раз-

работку проекта, поскольку они могут 
быть доступными для других пользова-
телей и/или процессов. Во время генера-
ции поверхности крыла используются 
сценарии базы знаний, созданных в 
САПР CATIA, позволяющие автомати-
чески получить доступ к библиотеке 
профилей крыла и оперения и задать им 
соответствующие параметры.  

На рис. 6 в качестве примера пока-
заны модели крыла самолёта с круткой и 
без, а на рис. 7 представлены различные 
конфигурации внешней геометрии само-
лёта, созданные из одной модели. 
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Рис. 6. Геометрические модели крыла самолёта: а – без крутки; б – с круткой 
 

 
Рис. 7. Примеры различных конфигураций внешней геометрии модели самолёта 

 
Компоновка самолёта 

Важным этапом проектирования яв-
ляется создание модели распределения 
внутреннего пространства. Необходи-
мость размещения заданного числа пас-
сажиров, служебно-бытовых помещений, 
элементов каркаса, различных систем и 
оборудования делает задачу многовари-
антной, а сам процесс компоновки трудо-
ёмким.  

Эта проблема была решена с помо-
щью создания библиотек типовых эле-
ментов и средств работы с базами знаний 
(Knowledge Advisor) в системе CATIA, 
которые позволяют реализовать автома-
тическую увязку элементов внутренней 
структуры с теоретическими обводами 
агрегатов самолёта.  

Процесс компоновки включает в се-
бя выбор оптимальных геометрических 
параметров и размеров элементов конст-
рукции. С целью ускорения этого процес-
са были созданы параметрические шабло-
ны типовых элементов конструкции – 
лонжероны, рядовые и силовые шпанго-
уты, нервюры, стрингеры, продольные и 
поперечные балки пола. Все сопрягаемые 
элементы при этом завязаны между собой 
ассоциативной связью. На рис. 8 пред-
ставлен фрагмент подсборки параметри-

ческих шаблонов элементов каркаса фю-
зеляжа в регулярной зоне. 

 
Рис. 8. Подсборка параметрических шаблонов 

элементов каркаса фюзеляжа самолёта  
в разработанной модели 

 
Пассажирская кабина самолёта во 

многом определяет его размеры и, следо-
вательно, аэродинамические, массовые и 
технико-экономические характеристики. 
Диаметр фюзеляжа Dмф выбирается из ус-
ловий получения минимального миделе-
вого сечения Sф и выполнения важнейших 
компоновочных требований в зависимо-
сти от варианта компоновки (класса пас-
сажирского салона), высоты пассажирско-
го салона и высоты багажных отсеков, 
расположенных под ним [1, 2, 11] (рис. 9, 
10). 
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Рис. 9. Примеры компоновок пассажирского салона в разработанной 3D модели: 

а – 4 кресла в ряду и 4 ряда в бизнес-классе; б – 6 кресел в ряду и 6 рядов в бизнес-классе 
 
 

 
 

Рис. 10. Фрагмент модели распределения внутреннего пространства фюзеляжа 
 в разработанной 3D модели 

 
На заключительном этапе создаются 

сборочные модели агрегатов самолёта. В 
качестве примера на рис. 11 представлены 
параметрические сборочные модели агре-
гатов самолёта. Ассоциативные связи и 
параметризация всех элементов позволя-

ют значительно ускорить процесс проек-
тирования, дают возможность уточнить 
конструктивно-силовые схемы агрегатов 
и в результате провести расчёт массы и 
спрогнозировать дальнейшие технологи-
ческие особенности самолёта.  
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Рис. 11 Сборочные модели агрегатов самолёта:  

а - сборочная модель фюзеляжа; б - сборочная модель крыла, двигателей и шасси;  
в - сборочная модель горизонтального оперения; г - сборочная модель вертикального оперения 

 
Заключение 

В рамках разрабатываемого на ка-
федре конструкции и проектирования ле-
тательных аппаратов Самарского государ-
ственного аэрокосмического университета 
имени академика С.П. Королёва про-
граммного комплекса автоматизированно-
го проектирования самолёта традицион-
ной схемы в среде промышленной САПР 
CATIA построена 3D модель самолёта.  

Дальнейшее развитие программного 
комплекса предполагает: 

• более подробную проработку пара-
метрической 3D модели: формализация 
процесса формирования конструктивно-
силовых схем агрегатов самолёта, модели 
распределения внутреннего пространства 
и компоновки самолёта; 

• совершенствование расчётов масс 
агрегатов самолёта; 

• развитие баз знаний конструктора, 
моделирующих реальную обстановку на 
этапе эскизного проектирования; 

• подготовку модели к оптимизацион-
ным исследованиям. 
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The paper deals with the problems of automation in constructing 3D models of plane configuration at the 

stage of technical proposals. The results of the developed parametrical 3D model of traditional-configuration 
planes in the CAD CATIA system with changeable parameters of the plane’s main units are presented. The em-
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В конструкциях летательных аппаратов имеются обводообразующие детали, при изготовлении ко-

торых с помощью обтяжных технологических процессов возможно образование гофров, которые в пол-
ной мере не удаётся выправить всеми известными способами доводки. Разработана методика расчёта 
усилий растяжения листовых заготовок, позволяющая уменьшить вероятность гофрообразования при 
обтяжке и снизить трудоёмкость работ. 

 
Летательные аппараты, обоводообразующие детали, технологические процессы, обтяжка, об-

разование гофров, методика расчёта. 
 
 

Возрастающие требования к качест-
ву изготовления металлических обводо-
образующих деталей, стремление к по-
вышению производительности оборудо-
вания и исключению ручных доводочных 
работ подчёркивают актуальность иссле-
дований, направленных на создание и 
внедрение в технологическую практику 
нового оборудования и совершенствова-
ние процессов пластического формообра-
зования. 

Недостаточная изученность назван-
ных технологических процессов обуслав-
ливает наличие значительного объёма 
ручных доводочных работ при обтяжке 
пологих обшивок и необходимости ин-
туитивного управления оборудованием 
при свободной гибке панелей. 

Так, при формообразовании пологих 
листовых обшивок на существующих об-
тяжных прессах неизбежно возникают 
продольные гофры, которые в полной ме-
ре не удаётся выправить всеми известны-
ми способами доводки. Это приводит к 
низкому качеству деталей, к возможно-
стям появления брака, а также к завыше-
нию технологической себестоимости из-за 
большого объёма доводочных работ. 

Что касается процесса свободной 
гибки панелей, то добиться высокого и 
стабильного уровня качества формообра-
зуемых деталей можно будет только при 

создании надёжных математических мо-
делей и научно обоснованных методов 
расчёта технологических параметров, по-
зволяющих наиболее рационально управ-
лять кинематикой исполнительных орга-
нов оборудования, оснащённого системой 
числового программного управления. 

Решить все задачи, связанные с дос-
тижением поставленных целей, основыва-
ясь только на экспериментальных иссле-
дованиях или только на базе математиче-
ского моделирования, не удаётся. 
Поэтому в качестве основного метода ис-
следования в работе принят эксперимен-
тально-теоретический метод. Отсутствие 
экспериментальных данных о характере 
поля прогибов панели, загруженной не по 
центру, исключает возможность исполь-
зования методики в существующем виде 
для составления управляющих программ, 
позволяющих выполнять формообразова-
ние реальных панелей на оборудовании с 
ЧПУ. 

При формообразовании панелей 
дробью так же как и при гибке-
впередвижку проявляется взаимное влия-
ние смежных сечений. Оригинальная ме-
тодика оценки взаимного влияния участ-
ков формообразуемой дробью панели бы-
ла предложена Д. А. Журавлевым [1]. 
Суть методики заключается в том, что на 
базе экспериментально установленных 
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коэффициентов взаимного влияния реша-
ется задача о назначении режимов обра-
ботки панели дробью, обеспечивающих 
получение деталей требуемой формы. 
Главным недостатком этой методики яв-
ляется необходимость проведения боль-
шого количества экспериментов для на-
хождения эмпирических коэффициентов 
взаимного влияния смежных участков для 
панелей, различающихся по геометрии, 
соотношению жесткостей и характеристи-
кам материала. Причем полученные эм-
пирические коэффициенты не пригодны 
для процесса гибки-впередвижку, по-
скольку зоны нагружения панели свобод-
ным изгибом (при гибке-впередвижку) и 
распределенным моментом (при формо-
образовании дробью) существенно отли-
чаются одна от другой. 

Продольная кривизна детали при 
комбинированном формообразовании по-
лучается на валковом или прессовом обо-
рудовании, а на стрингерных панелях пу-
тем раскатывания ребер. Поперечная кри-
визна образуется за счет односторонней 
обработки дробью. Варьирование величи-
нами продольной и поперечной кривизне 
дает возможность изготовить детали боч-
кообразной, цилиндрической и седловид-
ной форм. 

Разделение процесса формообразо-
вания панели на отдельные операции 
обеспечивает возможность их контроля и 
управления, но и этого оказывается не-
достаточно для получения готовой детали 
в полностью автоматическом режиме. 
Разброс механических свойств может 
привести к набору излишней кривизны, о 
чем станет известно лишь после того как 
панель выйдет из камеры дробеударного 
формообразования когда завершится ее 
обработка площади. Это потребует трудо-
емкой ручной работы по «разгибанию» 
Поэтому в технологии комбинированного 
формообразования панелей предусмотре-
но две операции: предварительное формо-
образование детали с получением 70...90% 
требуемой кривизны в программном ре-
жиме и окончательная доводка формы в 
ручном режиме управления гибочным 

оборудованием. От полной автоматизации 
процесса, требующей оцифровки проме-
жуточной формы панели и генерации 
управляющей программы доводочной об-
работки, создатели комбинированного ме-
тода формообразования отказались по 
причине сложности этих процедур. 

Помимо некоторого объема ручной 
доводки, присутствующего в технологии 
комбинированного формообразования па-
нелей, к недостаткам следует отнести и 
тот факт, что для осуществления формо-
образования требуется несколько видов 
оборудования - прессовое (для формооб-
разования локальных усилений), валковая 
машина или раскатной станок (для набора 
продольной кривизны), дробеметная ус-
тановка с программным управлением (для 
набора поперечной кривизны) и зачист-
ные головки (для абразивной шлифовки 
лепестковыми кругами обработанных 
дробью поверхностей). 

Установлено, что угол охвата обво-
дообразующей детали полностью опреде-
ляет характер взаимного влияния ее 
смежных участков. Это относится как к 
листовым обшивкам, так и к монолитным 
панелям. У листовых обшивок с малыми 
углами охвата в зоне купола детали при 
обтяжке происходит сдвиг боковин к 
вершине купола с образованием продоль-
ных гофров, а у монолитных панелей с 
малыми углами охвата минимизируются 
габариты смежных зон, оказывающих 
влияние на напряженно-деформированное 
состояние формообразуемого участка па-
нели. Общность листовых деталей и мо-
нолитных панелей с малым углом охвата 
деталей позволяет сделать вывод о том, 
что существующие методики расчета не 
позволяют объяснить и математически 
описать специфику формообразования 
пологих обшивок, заключающуюся в воз-
никновении продольных гофров на вер-
шине купола детали, и не дают научно 
обоснованных указаний на введение ка-
ких-либо изменений в процесс обтяжки 
этих деталей, обеспечивающих исключе-
ние гофрообразования. 
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Анализ теоретических работ в об-
ласти обтяжки листовых обшивок двой-
ной кривизны показывает, что впервые 
практический опыт периода освоения 
процесса обтяжки был обобщён и матема-
тически исследован А.Н. Громовой [2]. В 
названной работе было предложено оцен-
ку предельных возможностей процесса 
простой обтяжки осуществлять с помо-
щью коэффициента обтяжки Кобт, а для 
сравнения геометрических форм различ-
ных деталей использовать геометрический 
коэффициент обтяжки: 
Кобт=1+εнаиб, 
Кr=1+εln,                        (1) 
где εнаиб – наибольшая деформация растя-
жения, возникающая в центральном во-
локне детали с учётом сил трения (рис.1),  
εln – наибольшая деформация растяжения 

в центральном волокне детали при отсут-
ствии сил трения. 

Разработанный в предыдущем деся-
тилетии специалистами отечественных 
предприятий и институтов комбиниро-
ванный метод формообразования панелей, 
включающий в себя гибку локальных мо-
нолитных усилений на гидропрессе, набор 
продольной кривизны на гибочно-
валковых или давильно-раскатных маши-
нах, набор поперечной кривизны дробе-
ударным методом и зачистку поверхности 
лепестковыми абразивными кругами, тех-
нически сложен и не ориентирован на 
полную автоматизацию процесса формо-
образования, поскольку изначально пред-
полагает наличие доводочных работ с 
ручным управлением для компенсации 
разброса механических свойств заготовки. 

   
а       б 

 
Рис. 1. Листовая деталь двойной кривизны:  

а - распределение деформации растяжения по центральному волокну;  
б - наибольший угол охвата по центральному волокну 

 
Применительно к панелям пологой 

формы не выявлено никаких ограничений, 
препятствующих сочетанию стратегии 
комбинированного метода формообразо-
вания с идеологией составления управ-
ляющей программы для гидропресса с 
ЧПУ, которая бы учитывала взаимное 
влияние смежных участков и корректиро-
валась в процессе изготовления панели 
для компенсации разброса механических 
свойств, что позволит сократить затраты 
на оборудование и исключить субъектив-
ный фактор из управления процессом 
формообразования. 

В результате анализа обводообра-
зующих деталей и технологического обо-

рудования, применяемого для их формо-
образования, была выявлена малоизучен-
ная группа деталей из листов и панелей, 
выделенная из общей номенклатуры по 
признаку пологости формы. Установлено, 
что пластическое формообразование по-
логих обводообразующих деталей сопря-
жено с рядом присущих только им специ-
фических особенностей, касающихся схем 
нагружения при формообразовании, мето-
дов расчета технологических параметров, 
поведения заготовки при нагружении и 
пружинении. 

Для преодоления выявленных слож-
ностей при практической реализации про-
цессов пластического формообразования 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета                                № 4 (35) 2012 
 

 152 

пологих обводообразующих деталей не-
обходимо решить ряд научно-технических 
задач. Их можно сформулировать сле-
дующим образом: 

1. Экспериментально проверить 
адекватность предлагаемой для дальней-
шего использования гипотезы от асимпто-
тическом приближении остаточной фор-
мы пологой длинномерной панели к сово-
купности остаточных форм несвязанных 
отсеков, на которые можно условно раз-
бить эту панель, при кинематическом 
управлении процессом нагружения. 

2. Разработать достаточно строгую и 
удобную для практического использова-
ния математическую модель процесса 
свободной гибки. 

3. Выявить путем численного моде-
лирования процесса свободной гибки 
влияние на остаточную форму детали раз-
броса механических свойств и геометрии 
исходной заготовки. 

4. Разработать алгоритмы корректи-
ровки параметров управления гидропрес-
сом в зависимости от действительных 
свойств формообразуемых деталей и соз-
дать методику составления управляющих 
программ для процесса свободной гибки и 
правки длинномерных пологих панелей на 
оборудовании с ЧПУ. 

5. Найти принципу возникновения 
продольных гофров при обтяжке листо-
вых обшивок с пологим куполом и разра-
ботать математическую модель, описы-
вающую процессы зарождения и развития 
продольных гофров. Оценить влияние 
геометрии детали и технологических па-
раметров процесса обтяжки на гофрообра-
зование и пластические свойства формо-
образуемой листовой заготовки. 

6. Разработать и внедрить в произ-
водство специальное технологическое ос-
нащение, позволяющее выполнять обтяж-
ку листовых деталей с пологим куполом 
без возникновения продольных гофров. 

Требуемая величина усилия попе-
речного растяжения Q задаётся при вы-
полнении процесса обтяжки, а силу тре-
ния F вычислим по известным силе рас-
тяжения N и углу охвата α*: 

F=Nsin α*∙f,             (2) 
где N=σхВh – усилие растяжения купола 
заготовки при обтяжке. 

При правке гофра растягивающей 
силой Q сила трения изменит направле-
ние. 

Усилие поперечного растяжения, 
исключающее возможность возникнове-
ния гофрообразования при обтяжке, мож-
но найти из выражения 

Q>2T-F- ∙Lh.            (3) 
Формула (3) применима в том слу-

чае, когда весь процесс обтяжки удаётся 
осуществить без потери устойчивости 
листовой заготовки. Но в ряде случаев 
этого сделать нельзя. И тогда сила трения 
F становится вредной, препятствуя силе Q 
смещать зоны К1 и К3 для разглаживания 
возникшего гофра. Математически вред-
ное влияние силы трения можно отразить 
сменой знака в формуле (3) 

Q>2T+F- ∙Lh.            (4) 
 
Подставляем в (4) выражение (2)  
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с целью оценки значимости слагаемых в 
формуле (5). 

Для выполнения приближённых 
расчётов сделаем ряд допущений в фор-
муле (6): 
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С учётом этих допущений формула 

(5) примет следующий вид 
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Первое, второе и третье слагаемые в 

квадратных скобках формулы (7) прямо 
пропорциональны соответствующим сла-
гаемым в формуле (4). Оценим их значи-
мость на конкретном примере. Пусть 

r = 100 мм, 0,2 рад, В = 1000 мм, 

=500 мм, =0,01. Тогда 
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В процентном выражении доля пер-

вого слагаемого 
137/(137+300+2)∙100%≈31%,  
доля второго слагаемого  
300/(137+300+2) 100%≈68%,  
а доля третьего слагаемого менее 1%. 

Принимая для рассматриваемого 
примера материал заготовки Д16М (К=48, 
n=0,265) и толщину h=0,5 мм, построим 
графики зависимости усилия поперечного 
растяжения Q от деформации обтяжки ку-
польной зоны xε  (рис.2). 

Анализ графиков на рис.2 показыва-
ет, что достаточное для исключения гоф-
рообразования усилие поперечного рас-
тяжения (линия «а» на рис.2) в несколько 
раз меньше аналогичного усилия, гаран-
тирующего возможность правки появив-
шихся гофров под нагрузкой (линия «б» 
на рис. 2). 

При создании технологического ос-
нащения для поперечного растяжения 
листовой заготовки в процесс обтяжки, 
нецелесообразно заранее закладывать га-
рантированную возможность правки гоф-
ров под нагрузкой, т.к. это приведёт к не-

оправданному утяжелению конструкции и 
уменьшению её приспособляемости к раз-
личным видам конфигурации обтягивае-
мых деталей. 

 
Рис. 2. Зависимости Q(εx), разграничивающие 

 характерные области обтяжки при наличии по-
перечного растяжения:  

а – зависимость Q(εx) без влияния силы трения в 
купольной зоне; б – зависимость Q(εx) с влиянием 

трения на выправляемый гофр 
 
Исходя из этого для расчёта требуе-

мых усилий поперечного растяжения, ис-
ключающих гофрообразование при об-
тяжке, можно рекомендовать следующую 
формулу 

.            (9) 
Исключить блокирующее влияние 

силы трения на разглаживание продоль-
ных гофров силой поперечного растяже-
ния можно за счёт пилообразной диа-
граммы вертикального хода обтяжного 
пуансона (рис.3). 

Рис. 3. Пилообразная диаграмма вертикального 
хода обтяжного пуансона, гарантирующая  

возможность разглаживания гофров поперечным 
растяжением 
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Чередование интервалов времени t с 
нарастанием вертикального хода обтяж-
ного пуансона и его «просадками» позво-
лит в момент «просадок» снизить напря-
жения растяжения σx до близких к нулю 
значений и исключить за счёт этого силу 
трения между купольной частью листовой 
заготовки и обтяжным пуансоном, а сле-
довательно, и обеспечить разглаживание 
возникших гофров поперечной растяги-
вающей силой. 

 
 

Библиографический список 
1. Журавлёв, Д. А. Исследование 

процесса ППД для формирования деталей 
[Текст] / Д. А. Журавлёв // Труды науч.-
техн. конф. «Интенсификация производ-
ства и повышение качества изделий 
ППД», Тольятти, - 1989. - С. 85. 

2. Громова, А. Н. Исследование про-
цесса формообразования обтяжкой листо-
вых оболочек [Текст] / А. Н. Громова // 
Труды НИАТ. - 1962. - №145. - 202 с. 

 
 
 
PROCEDURE OF CALCULATING EFFORTS OF BLANK STRETCHING 

WITHOUT CORRUGATION IN STRETCH FORMING 
 

© 2012  S. G. Dementyev 
 

Samara State Aerospace University 
 

The paper presents a procedure of calculating efforts of sheet blank forming which makes it possible to 
reduce the probability of corrugation in stretch forming and the labor input.  
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УДК 621.375 

ПРИМЕНЕНИЕ ЦИФРОВОЙ ФОТОКАМЕРЫ В ОПТИЧЕСКОЙ СХЕМЕ 
СПЕКЛ-ИНТЕРФЕРОМЕТРА ДЛЯ ИССЛЕДОВАНИЯ СТАТИЧЕСКИХ 

ДЕФОРМАЦИЙ ДЕТАЛЕЙ ГАЗОТУРБИННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ 
 

© 2012  А. И. Жужукин, В. А. Солянников 
 

ОАО «КУЗНЕЦОВ», г. Самара 
 

Спекл-интерферометр с совмещёнными пучками и спекл-модулированной опорной волной дора-
ботан и использован для исследования деформационных перемещений лопатки компрессора при стати-
ческих испытаниях. В оптической схеме интерферометра для регистрации спекл-интерферограмм при-
менена фотокамера. Это позволило повысить контраст интерференционных полос и увеличить диапазон 
допустимых деформационных перемещений. 

 
Деформационные перемещения, спекл-интерферометрия, лазерные спеклы, спекл-шум. 
 
В настоящее время для изучения на-

пряжённо-деформированного состояния 
(НДС) деталей и узлов конструкций авиа-
ционных газотурбинных двигателей (ГТД) 
широко применяются расчётные методы.   
Точность современных расчётных мето-
дов очень высока и позволяет проектиро-
вать детали с высокой прочностью и на-
дёжностью. Однако при проведении чис-
ленных исследований всегда возникает 
задача определения достоверности полу-
ченных результатов. Поэтому экспери-
ментальная оценка НДС деталей является 
обязательным и завершающим этапом при 
исследовании работоспособности, долго-
вечности и надёжности деталей и узлов 
конструкций ГТД. 

Для экспериментального определе-
ния НДС деталей и узлов авиационных 
двигателей применяются разные методы, 
в которых используются различные прин-
ципы измерений. К одним из наиболее 
эффективных средств относятся методы 
голографической интерферометрии[1] и 
цифровой спекл-интерферометрии[2]. 
Применение голографических методов 
связано с использованием высокоразре-
шающих регистрирующих сред с прису-
щей им технологией фотохимической об-
работки, что делает испытания длитель-
ными и трудоёмкими. Развитые в 
последние годы методы цифровой спекл-
интерферометрии свободны от этих не-
достатков и позволяют получать интерфе-

ренционную картину непосредственно на 
экране монитора, не используя при этом 
никаких промежуточных фоторегистри-
рующих носителей. 

При регистрации деформации объ-
екта методом цифровой спекл-
интерферометрии особое внимание уделя-
ется выбору оптической схемы интерфе-
рометра. Для этих целей в большинстве 
случаев используется оптическая схема 
цифрового спекл-интерферометра (ЦСИ) 
с гладкой опорной волной и разделённы-
ми пучками [3]. Схемы таких ЦСИ оказы-
ваются громоздкими, требующими тща-
тельной юстировки и надёжной виброизо-
ляции, особенно при исследованиях НДС 
деталей при статических нагружениях. В 
работе [4] при исследовании температур-
ных деформаций для повышения помехо-
устойчивости потребовалась разработка 
специального алгоритма. В настоящее 
время разработан ЦСИ, в котором  опти-
ческая схема несколько упрощена за счёт 
формирования предметного и опорного 
пучка путём деления по волновому фрон-
ту и использования спекл-модулирован-
ной опорной волны [5]. Однако недостат-
ком этого интерферометра  является не-
высокая эффективность использования 
лазерного излучения. Кроме того, эта 
схема сложна при юстировке и требует 
проведения мероприятий по обеспечению 
виброзащиты. В работе [6] для исследова-
ния вибраций деталей ГТД разработан 
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ЦСИ с совмещёнными пучками и  спекл-
модулированной опорной волной, в кото-
ром опорный пучок сформирован с помо-
щью диффузора, расположенного перед 
исследуемым объектом. Эта схема проста 
в юстировке, содержит малое число опти-
ческих элементов и обладает собственным 

запасом устойчивости к внешним воздей-
ствиям. В данной работе этот  интерферо-
метр был доработан и использован при 
статических нагружениях для регистрации 
деформационных перемещений, перпен-
дикулярных поверхности объекта (рис. 1). 

  

 
а 
 
 

.  
б 

Рис. 1. Общий вид и оптическая схема спекл-интерферометра  
для измерения статических деформаций деталей ГТД: 1 – лазер; 2, 3 – поворотные зеркала;  
4 – расширитель пучка; 5 – держатель диффузора; 6 – диффузор; 7 – исследуемая деталь;  

8 – зажимное устройство; 9 – устройство нагружения; 10 – фотокамера 
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Другой важной проблемой цифровой 
спекл-интерферометрии является недоста-
точный уровень контраста получаемых 
спекл-интерферограмм диффузных объек-
тов из-за высокого вклада спекл-шумов. 
Поскольку спекл-шумы имеют мультип-
ликативный характер, то создание эффек-
тивных алгоритмов для фильтрации шу-
мов на спекл-интерферограммах затруд-
нительно, что усложняет автомати-
зированную обработку интерферограмм. 
Первостепенное значение в этом случае 
имеет разработка средств уменьшения 
спекл-шумов на этапе проведения экспе-
римента. В данной работе в оптической 
схеме ЦСИ с совмещёнными пучками и 
спекл-модулированной опорной волной  
путём включения в схему  высокоразре-
шающей фотокамеры вместо телекамеры 
с низким разрешением удалось добиться 
уменьшения уровня спекл-шумов на 
спекл-интерферограммах. 

Когерентное излучение лазера 1 с 
помощью поворотных зеркал 2, 3 и линзы 
4, проходя диффузор 6, освещает поверх-
ность исследуемой детали 7. При этом об-
разуются два спекл-поля: от диффузной 
поверхности исследуемой детали 7 и от 
диффузора 6. Результирующее спекл-
поле, образованное в результате коге-
рентного сложения двух спекл-полей, ре-
гистрируется с помощью фотокамеры 10. 
Отличительной особенностью данной ус-
тановки является то обстоятельство, что 
диффузор 6 жёстко прикреплён к держа-
телю 5 с помощью винтов. Держатель 5 
выполнен в виде массивной рамы и при-
тянут к зажимному устройству 8 болтами. 
Таким образом, исключаются относитель-
ные перемещения между диффузором 6 и 
исследуемым объектом 7, которые могут 
быть вызваны случайными внешними 
воздействиями. 

Первоначально исследуемая лопатка 
регистрируется в исходном, ненагружен-
ном состоянии. Комплексная амплитуда 
опорного  и предметного  пучков: 

), 
) ,               (1) 

где ,  и ,  – случайно меняющиеся 
амплитуды и фазы спеклов опорной и 
предметной волн. 

Фотоприёмная матрица фотокамеры 
10 регистрирует результирующую интен-
сивность: 

+ +2 ),           (2) 
где ; ; . 

Затем лопатка 7 нагружается с по-
мощью нагрузочного приспособления 9, 
снабжённого микрометрическим винтом, 
в результате чего она деформируется и 
результирующая интенсивность выразит-
ся формулой 

+2 ),          (3) 
где  - разность фаз между предметным 
и опорным пучками, вызванная деформа-
цией. В случае, когда направление сме-
щения, вызванное деформацией, нормаль-
но к поверхности, 

 ,             (4) 

где  – смещение поверхности исследуе-
мого объекта; λ – длина волны используе-
мого лазерного излучения. 

В работе [7] показано, что корреля-
ция между  и  определяется: 

, ) .           (5) 
Это означает, что корреляционная связь 
между  и  максимальна при 

,             (6) 
где  , 
что соответствует смещениям 

.             (7) 
Функция корреляции обращается в нуль 
при 

.             (8) 
Смещения в этом случае:  

).             (9) 

Если из изображения деформиро-
ванного объекта (3) вычесть ранее зареги-
стрированное изображение объекта в ис-
ходном состоянии (2), то в точках, где вы-
полняется условие (6), возникают тёмные 
полосы, а в точках, где выполняется усло-
вие (8), возникают светлые полосы. Мак-
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симальное число полос, которое можно 
получить на спекл-интерферограмме, ог-
раничивается размерами спеклов. Необ-
ходимым условием для наблюдения ин-
терференционных полос в спекл-
интерферометрии является [7]: 

,                                                       (10) 
где  отношение интервала между ин-
терференционными полосами и размера-
ми спеклов.  

При этом поперечные размеры спек-
лов, регистрируемых видеосистемой, оп-
ределяются по выражению 

,         (11) 
где  – увеличение объектива;  – от-
ношение фокусного расстояния исполь-
зуемого объектива к его апертуре. 

В спекл-интерферометрии, как пра-
вило, . Следовательно, для наблю-
дения максимального числа интерферен-
ционных полос необходимо устанавли-
вать минимальное . Однако размер 
спеклов, формируемых объективом, дол-
жен быть таким, чтобы спеклы разреша-

лись  телекамерой. Особенно это актуаль-
но для ЦСИ со спекл-модулированной 
опорной волной, так как при интерферен-
ции двух спекл-полей средний размер 
спеклов уменьшается [8]. Это накладыва-
ет жёсткие ограничения на величину . 
Экспериментально установлено, что в 
случае использования телекамеры MTV – 
4363 CA, обеспечивающей регистрацию в 
стандартном телевизионном форма-
те 640х480, для ЦСИ со спекл-
модулированной опорной волной необхо-
димо выбирать . Использование 
цифровых фотокамер в этом случае пред-
почтительнее, так как они обладают зна-
чительно большей разрешающей способ-
ностью, чем телекамеры. Для цифровой 
фотокамеры Canon EOS 1100D с разреше-
нием 4272х2848 оптимальным является 

. На рис. 2 показаны результаты 
исследований деформаций 10-й ступени 
лопатки компрессора, полученные с по-
мощью установки, показанной на рис.1. 

 

                    
а      б 

 
Рис. 2. Спекл-интерферограммы деформационного поля перемещений  

лопатки 10-й ступени компрессора, полученные с помощью:  
а - фотокамеры Canon EOS 1100D; б - телекамеры MTV – 4363 CA 
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Погрешность вычисления значений 
деформационных перемещений при коли-
чественной интерпретации спекл–интер-
ферограмм определяется погрешностью 
определения центров тёмных полос, кото-
рая, в свою очередь, связана с контрастом 
интерференционных полос выражением 
[9] 

),         (12) 

где  – контраст интерференционных по-
лос. 

Ввиду того, что полоса на спекл - 
интерферограмме формируется спекли-
стой структурой, для оценки контраста 
интерференционных полос в работе ис-
пользована величина усреднённого кон-
траста Vср полосы, которая вычислялась 
как 

(min)(max)

(min)(max)

срср

срср
ср BB

BB
V

+

−
=  ,         (13) 

где  Вср(max)  - средняя яркость по центру 
светлой полосы; Вср(min)  - средняя яркость 
по центру тёмной полосы. 

Проведённые измерения показали, 
что для различных участков спекл–
интерферограммы, представленной на 
рис. 2, а, , в то время как 
в пределах спекл–интерферограммы, 
представленной на рис. 2, б, 

. Кроме того, примене-
ние цифровой фотокамеры Canon EOS 
1100D для регистрации спекл-
интерферограмм позволяет увеличить 
число наблюдаемых интерференционных 
полос (рис.3). 

 

               
а    б 

 
Рис. 3. Спекл-интерферограммы лопатки компрессора,  
полученные при различных статических нагрузках 

 
Это является другим важным пре-

имуществом применения фотокамеры. С 
помощью телекамеры MTV – 4363 CA 
можно зарегистрировать не более 6 ин-
терференционных полос. Согласно (7), это 
означает, что деформационные переме-
щения верхней кромки исследуемой ло-
патки компрессора равны 1,9 мкм. При-

менение фотокамеры позволило зафикси-
ровать спекл-интерферограммы с 32 
(рис. 3, а) и 62 (рис. 3, б) интерференци-
онными полосами. Деформационные пе-
ремещения при этом составляют 10,1 мкм 
и 19,6 мкм, что соответствовало показа-
ниям микрометрического винта устройст-
ва нагружения 9 на рис. 1. 
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Выводы 
1. В оптической схеме ЦСИ с со-

вмещёнными пучками и спекл-
модулированной опорной волной выявле-
на и экспериментально подтверждена 
возможность применения цифровой фото-
камеры для регистрации спекл-
интерферограмм. 

2. ЦСИ с совмещёнными пучками и 
спекл–модулированной опорной волной 
после доработок, заключающихся в соз-
дании жёсткой конструкции держателя 
диффузора и исключения относительных 
перемещений между диффузором и ис-
следуемым объектом, применён для ис-
следования деформационных перемеще-
ний лопаток ГТД. 

3. В разработанном ЦСИ при стати-
ческих испытаниях использование цифро-
вой фотокамеры позволило повысить кон-
траст интерференционных полос более 
чем на 30%. 

4. Применение цифровой фотокаме-
ры Canon EOS 1100D вместо телекамеры 
MTV – 4363 CA в разработанном ЦСИ 
привело к увеличению диапазона допус-
тимых деформационных перемещений с 
1,9 мкм до 19,6 мкм. 
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USING A DIGITAL CAMERA IN A SPECKLE – INTERFEROMETER OPTICAL 
SCHEME FOR THE ANALYSIS OF STATIC DEFORMATIONS IN GAS TURBINE 

ENGINE ELEMENTS  
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The article deals with a speckle-interferometer modification with a speckle-modulated reference wave 
and bunches passing the same optical way by means of including a digital camera in the speckle-interferometer 
optical scheme. The modified speckle-interferometer is used for the analysis of compressor blade deformation 
displacements during static tests. The use of a digital camera makes it possible to increase the image contrast of 
interference bands and the range of acceptable deformation displacements. 
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В статье проведён анализ напряжённого состояния процесса высокоскоростной штамповки 

методом выдавливания. Подробно анализируются факторы, влияющие на напряжённое состояние на всех 
стадиях формообразования. Рассматривается влияние сил инерции на силовые параметры выдавливания. 
Приводятся необходимые зависимости для определения энергосиловых условий формоизменения. 
Проводится анализ моделирования процесса высокоскоростного выдавливания лопатки компрессора 
газотурбинного двигателя (ГТД).  

 
Высокоскоростная штамповка, напряжённое состояние, энергосиловые условия, моделирование, 

лопатка, статическая и инерционная составляющие усилия. 
 
Одним из наиболее перспективных 

методов изготовления лопаток является 
высокоскоростное выдавливание [1].  

 
Энергосиловые условия  

выдавливания 
Процесс высокоскоростной штамм-

повки методом выдавливания проходит в 
три этапа: распрессовка (I этап) и 
выдавливание (II и III этапы). 
Проанализируем эти этапы. 

Баланс сил на всех этапах 
описывается уравнением 

 
,21 QQQ +=              (1) 

 
где Q  – усилие, действующее на 
заготовку со стороны деформирующего 
иструмента; 1Q  – «статическая» 
составляющая усилия; 2Q  – 
«динамическая» составляющая усилия, 
образующаяся под действием сил 
инерции. 

Учитывая только осевые 
компоненты и предполагая, что очаг 
деформации равен объёму заходного 
конуса матрицы и линии тока металла 
направлены к точке пересечения 
образующих матричной воронки, 

определим «динамическую» составля-
ющую усилия [1]:  

 

0
2

2

2 2
FQ λ

ρν
= ,            (2) 

где λ – коэффициент вытяжки; ν  – 
скорость деформирования; ρ  – плотность 
металла заготовки; 0F  - площадь 
поверхности замка. 

Подставив (2) в (1) и разделив обе 
части уравнения на F0, получим удельное 
усилие, действующее при высоко-
скоростной штамповке методом 
выдавливания: 

2

22

1
ρνλ

+= PP ,  

где P  - удельное усилие; 1P  - 
«статическая» составляющая удельного 
усилия. 
 

Характеристика действующих 
статических усилий и напряжений 
Процесс высокоскоростной штамм-

повки методом выдавливания можно 
разделить на три этапа: 

– начальный этап, когда происходит 
распрессовка заготовки и при этом резко 
возрастает рабочее усилие; 



                                                                                                                               Машиностроение и энергетика 
 

163 

− основной этап установившегося 
течения металла, на котором происходит 
плавное падение усилия штамповки; 

−  заключительный этап, на котором 
заполнение сложной гравюры штампа 
происходит в основном за счёт 
инерционных сил, а усилие штамповки 
резко уменьшается.  

Из схемы сил, действующих на 
штампуемый металл в процессе высоко-
скоростной штамповки методом 
выдавливания, приведённой на рис. 1, 
следует, что каждый бесконечно малый 
объём металла будет находиться в 
состоянии всестороннего неравномерного 
сжатия.

 
 

 
 

Рис. 1. Схемы сил, действующих на штампуемый металл,  
эпюр деформации и видов напряжённого состояния: 

an, σм, σ03, σon, σд – нормальные напряжения на боковых поверхностях пуансона,  
матрицы, обжимной части замка, пера и донной части соответственно; 

τn, τм, τ03, τon, τд – напряжения контактного трения на пуансоне,  
матрице, обжимной части замка, пера и донной части, соответственно 

 
 
При выдавливании на кривошипном 

горячештамповочном оборудовании 
периферийные слои металла претер-
певают продольные растягивающие  
напряжения, которые могут превышать 
продольные напряжения сжатия. В этом 
случае изменяется напряжённое состояние 
металла. Всестороннее неравномерное 

сжатие переходит в  двустороннее сжатие 
и продольное растяжение. 

Такое изменение вида напряжённо-
деформированного состояния является 
крайне нежелательным, поскольку 
снижает технологическую пластичность 
металла и способствует его разрушению. 
Для его устранения необходимо решить 
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задачу по существенному снижению 
коэффициента контактного трения.  

В условиях обработки металлов 
давлением преобладает, как правило, 
граничное трение. Это повышает 
неравномерность напряжённо-деформиро-
ванного состояния, что способствует 
созданию неравномерной структуры и, 
как следствие, комплекса пониженных 
эксплуатационных механических свойств 
готового изделия по всему объёму.  

Для устранения этого негативного 
фактора необходимо подобрать такой вид 
смазочного покрытия, который позволил 
бы приблизиться к состоянию жидкостно-
граничного трения. При таком виде 
трения между трущимися поверхностями 
находится жидкая плёнка смазки, 
полностью не выдавливающаяся и не 
теряющая свойств жидкости в процессе 
деформирования. Помимо этого, 
смазочное покрытие должно удовлет-
ворять ряду требований: 

– создавать надёжную сплошную 
плёнку в течение всего процесса 
деформирования; 

– защищать заготовку от окисления 
и газонасыщения при нагреве и 
формообразовании; 

– обладать хорошими теплоизоля-
ционными свойствами, чтобы уменьшать 
потери теплоты при переносе заготовки из 
печи в штамп и при деформировании; 

– не вступать в химическое 
взаимодействие с поверхностью заготовки 
и инструмента; 

– легко удаляться с поверхности 
штамповки.  

Поскольку коэффициент вытяжки 
при высокоскоростном выдавливании 
лопаток может превышать 10 единиц, 
применение различных видов стекло-
смазок, эмалевых покрытий, графитовой 
суспензии и других видов смазки не 
оказывает существенного влияния на 
снижение коэффициента контактного 
трения и засоряет сложную гравюру 
штампа. Одним из наиболее эффективных 
способов снижения коэффициента 
контактного трения при высоко-

скоростном выдавливании является 
покрытие исходных заготовок мягкими 
металлами. Одним из возможных  
технологических решений является 
нанесение на титановую заготовку никеля 
гальваническим методом. При 
температуре 980°С никель с титаном 
будут образовывать легкоплавкую 
эвтектику (рис. 2). 

Поскольку воздействие индуктора 
будет кратковременным, легкоплавкая 
эвтектика будет образовываться на 
поверхности прутка тонкой плёнкой и 
осуществлять роль смазки. Это 
значительно уменьшит коэффициент 
контактного трения и обеспечит 
ламинарное течение металла в контактной 
зоне: штамповая оснастка – заготовка, что 
позволит приблизиться к эффекту 
жидкостно-граничного трения, создать 
равномерность напряжённо-деформиро-
ванного состояния по всему объёму 
штамповки и увеличить ресурс работы 
штампов.  

В результате индукционного нагрева 
поверхность заготовки будет иметь более 
высокую температуру по отношению к 
сердцевине. За время подачи заготовки из 
индукционной нагревательной установки 
в штамп высокоскоростного молота 
заготовка охлаждается и будет 
происходить выравнивание температуры 
по сечению. Таким образом, в момент 
деформирования заготовка будет иметь 
практически одинаковую температуру по 
всему объёму, а высокая скорость нагрева 
токами высокой частоты позволяет 
существенно снизить рост зерна. Это 
способствует созданию равномерной 
деформации и последующего структурно-
фазового состояния и повышению свойств 
готового изделия. 

Было проведено моделирование 
процесса высокоскоростной штамповки 
лопатки в программном продукте 
DEFORM-3D при коэффициентах 
контактного трения, равных 0,1 и 0,4. 
Коэффициент 0,1 соответствует выдавли-
ванию заготовок, предварительно 
покрытых никелем (рис. 3, а), а  
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коэффициент 0,4 соответствует случаю 
без покрытия (рис. 3, б) – базовый 
вариант. 

Очевидно, что лопатки, заготовки 
которых предварительно покрыты 
никелем, имеют практически однородную 
интенсивность напряжений по всему 

объёму, в отличие от базового варианта, 
где наблюдается значительная неодно-
родность интенсивности напряжений по 
объёму. Полное давление деформиро-
вания при покрытии никелем снижается 
на 33,5% и составляет 406 МПа против 
611 МПа при базовом варианте. 

 
1 – Область эвтектики Ni – Ti 

 
 

Рис. 2. Диаграмма состояния системы никель-титан (Ni - Ti) 
 
 

      
а        б 

 
Рис. 3. Интенсивность напряжений при моделировании высокоскоростной штамповки лопатки 

методом выдавливания в програмном продукте «DEFORM - 3D»: 
а - штамповка с коэффициентом контактного трения, равным 0,1; 
б - штамповка с коэффициентом контактного трения, равным 0,4 
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Существенная доля брака при 
производстве лопаток методом высоко-
скоростного выдавливания приходится на 
попадание в очаг деформации загрязнений 
с торцевой поверхности бойка и 
поверхности исходной заготовки вслед-
ствие турбулентного течения металла. 
Образующаяся при этом пресс-утяжина на 
подошве замка может превышать 5 мм. 
Одним из возможных методов устранения 
пресс-утяжины или снижения её до 
величины половины припуска на 
механическую обработку является 
повышение контактного трения на 
границе «боёк–заготовка». Этого можно 
достичь выполнением насечки на 
поверхности бойка. Повышенное 
контактное трение будет задерживать 
контактный слой металла и 
препятствовать попаданию загрязнений в 
очаг деформации.  

Анализ этого предположения был 
проведён в программном продукте 
«DEFORM-3D». Результаты анализа 
показывают, что интенсивность 
напряжений достигает максимальных 
значений в контактной зоне «боёк–
заготовка» и существенно превышает 
интенсивность напряжений во всех 
других зонах. В моделировании было 
проведено слежение за точками, 
находящимися на контактной 
поверхности «боёк–заготовка». В ходе 
деформирования попадания этих точек в 
очаг деформации зафиксировано не было. 
Таким образом, результаты моделиро-
вания в программном продукте 
«DEFORM-3D» подтверждают теоретиче-
ские выводы.  

 
Влияние сил инерции на силовые 

параметры выдавливания 
Удельное усилие P , действующее 

на пуансон в процессе выдавливания, 
равно [1]: 

2

2

22
0

M
m1

2
1e

P ρνα′
λ+

λρν+
= ,            (3) 

где е – удельная энергия деформирования; 
α′  – множитель инерционной 
составляющей удельного усилия 
деформирования; m – масса заготовки;    
M – масса бабы молота. 

Из формулы (3) следует, что 
удельное усилие выдавливания растет с 
увеличением скорости деформирования и 
уменьшается с ростом массы заготовки. 
Это объясняется тем, что при высоких 
скоростях деформирования изменяется 
схема напряжённого состояния металла. 
По мере увеличения скорости 
деформирования напряжённое состояние 
выдавливания переходит в напряжённое 
состояние волочения. Это обусловлено 
значительным воздействием на процесс 
инерционной составляющей усилия. 
Удельное усилие на бойке уменьшается от 
максимального значения в начале 
деформирования до минимального в 
конце.  

Таким образом, применение 
вышеуказанных технологических приёмов 
в совокупности с высокими скоростями 
деформирования позволяет повысить 
технологическую пластичность за счёт 
изменения напряжённо-деформирован-
ного состояния при формоизменении. Это 
приводит к повышению эксплуатацион-
ной надёжности лопаток и позволяет 
существенно повысить комплекс 
механических свойств и стойкость 
штамповой оснастки.  
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The paper is devoted to the analysis of the stressed state of the process of high-speed extrusion. Factors 
that influence the stressed state at all stages of shape-forming are analyzed in detail. The influence of inertial 
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Представлено моделирование процесса маслоотделения в рабочем колесе суфлёра радиального 

типа. Установлено, что при выбранном диаметре и ширине канала рабочего колеса, заданных его оборо-
тах и определенном объёмном расходе воздухомасляной смеси важным геометрическим параметром, 
определяющим сепарирующую способность  колеса, является относительный диаметр выходного сече-
ния его лопаточной решётки.  

 
Система суфлирования, рабочее колесо центробежного суфлёра, часовой расход масла в двига-

теле. 
 

Назначение  
системы суфлирования 

Одним из наиболее важных пара-
метров масляной системы авиационного 
газотурбинного двигателя (ГТД), опреде-
ляющих её техническое совершенство, 
является нормируемая величина часового 
расхода масла. Как показывает практика, 
возможные причины, которые могут вы-
звать повышенный расход масла в двига-
теле, представлены на рис. 1. 

Анализ приведённой на рис. 1 струк-
турной схемы показывает, что при обес-
печении приемлемого температурного со-
стояния элементов двигателя, контакти-
рующих с маслом, и при отсутствии воз-
можных нарушений герметичности уп-
лотнений отдельных узлов и трубопрово-
дов масляной системы основное влияние 
на величину часового расхода масла ока-
зывает совершенство системы суфлирова-
ния. 

 
 

 
 

Рис. 1. Возможные причины повышенного расхода масла в двигателе 
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Как известно, в конструкциях опор 
ГТД с целью отделения масляных полос-
тей двигателя от воздушных применяют 
специальные уплотнения валов роторов. 
При этом, для того, чтобы предотвратить 
утечку масла через любое уплотнение, 
давление воздуха перед ним должно быть 
больше, чем давление внутри масляной 
полости. При создании указанного пере-
пада давления воздух непрерывно будет 
проникать внутрь масляных полостей 
опор, препятствуя утечкам масла из них. 
Очевидно, что для исключения возможно-
сти накопления в масляных полостях воз-
духа, которое приводило бы к уменьше-
нию перепада давления на уплотнениях (в 
пределе – до нуля), необходимо осущест-
влять равновесный отвод воздуха из мас-
ляных полостей как на постоянных, так и 
на переменных режимах работы двигате-
ля. Эту функцию выполняет система суф-
лирования [1].  

Основными элементами системы 
суфлирования являются:  

• сепарирующие устройства, в кото-
рых осуществляется отделение масла от 
воздуха, удаляемого из системы суфлиро-
вания; 

• коммуникации, соединяющие мас-
ляные полости с зоной сброса очищенного 
воздуха. 

Многолетняя практика создания и 
эксплуатации двигателей марки «НК» по-
казала, что важнейшее значение для ми-
нимизации расхода масла в авиационном 
ГТД имеет эффективность процесса мас-
лоотделения в рабочем колесе суфлёра.  

 
Типы суфлёров 

В совремённых авиационных ГТД 
практически во всех двигателях в систе-
мах суфлирования используют приводные 
динамические сепараторы, получившие 
название центробежных суфлёров. Ос-
новной их функцией является очистка от 
частиц масла воздуха, удаляемого из мас-
ляных полостей двигателя. При этом кон-
струкции суфлёров обеспечивают возвра-
щение в масляную систему отделённого 
масла. 

Центробежные суфлёры радиально-
го типа получили наиболее широкое рас-
пространение в двигателестроении. Их 
применяют практически во всех двигате-
лях, созданных ведущими зарубежными 
фирмами, а в России радиальные суфлёры 
использованы во всех ТРДД, разработан-
ных в ОКБ под руководством Генерально-
го конструктора Н.Д.Кузнецова [1]. Пре-
имуществом суфлёров радиального типа 
по сравнению с суфлёрами осевого типа 
является значительно меньшая габаритная 
длина. Также с точки зрения обеспечения 
компактности конструкции двигателя 
предпочтение целесообразно отдавать 
суфлёру радиального типа (за исключени-
ем тех случаев, когда суфлёр, размещае-
мый в виде агрегата на коробке приводов, 
ограничен по диаметральному размеру). 

При работе радиального суфлёра 
воздухомасляная смесь поступает в его 
рабочее колесо с периферии (рис. 2). При 
этом за счёт разности давлений между 
входом и выходом из рабочего колеса 
суфлёра воздухомасляная смесь принуди-
тельно продавливается через него в сто-
рону отводного канала. Центробежные 
силы, накладываемые на поток, препятст-
вуют проникновению частиц масла в цен-
тральную область ротора.   

 
 

 
Рис. 2. Рабочее колесо суфлёра  

радиального типа 
 
 

Из многочисленных вариантов кон-
струкций колёс таких суфлёров широкое 
распространение получили колёса с пря-
мыми радиальными лопатками. Можно 
констатировать факт, что суфлёры данной 
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конструкции прошли длительную практи-
ческую проверку, обеспечив приемлемые 
результаты по эффективности сепарации 
воздухомасляных смесей в системах суф-
лирования ГТД. При этом следует отме-
тить, что конструкции данных колёс тех-
нологичны, и они отличаются умеренным 
гидравлическим сопротивлением. 

Рабочие колеса с прямыми лопатка-
ми, применяемые на двигателях, имеют 
либо постоянную ширину канала, либо 
заужены к периферии. Анализ показывает, 
что предпочтительней выполнять колёса с 
постоянной шириной канала. Они обеспе-
чивают снижение входной скорости (при 
прочих равных условиях), что приводит к 
улучшению маслоотделения в них. Для 
такого рабочего колеса с прямыми лопат-
ками легко может быть составлена упро-
щённая модель маслоотделения, бази-
рующаяся на достаточно точном пред-
ставлении о кинематике потока в его гид-
равлическом тракте. 

 

Экспериментальное исследование  
эффективности сепарирующей  

способности рабочих колес суфлёра 
Из-за отсутствия в технической ли-

тературе справочных данных по теплофи-
зическим свойствам воздухомасляных 
смесей процессы сепарации воздухомас-
ляной смеси в рабочем колесе не подда-
ются расчёту с достаточной степенью до-
стоверности их результатов. Поэтому при 
выборе геометрических размеров рабочих 
колёс суфлёров конструкторы используют 
полуэмпирические методы, в основу ко-
торых заложены результаты соответст-
вующих экспериментальных исследова-
ний. 

В ОКБ генерального конструктора 
Н.Д. Кузнецова был создан специальный 
стенд для проведения испытаний суфлё-
ров с целью исследования влияния ре-
жимных параметров и формы проточной 
части их рабочих колёс на эффективность 
маслоотделения в них [1]. 

Принципиальная схема этого стен-
да приведена на рис. 3. 

 

 
 

Рис. 3. Схема стенда для испытания суфлёра 
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Стендовое оборудование, назначе-
ние которого заключалось в обеспечении 
изменяемых рабочих условий, включало 
следующие основные узлы и системы: 

- привод, обеспечивающий возмож-
ность двустороннего вращения колеса; 

- стационарный корпус суфлёра (на-
званный  «установка»), в который пооче-
рёдно устанавливали сменные рабочие 
колёса; 

- масляный бак с подогревателем и 
автоматическим терморегулированием; 

- воздушную систему с подогревате-
лем и автоматическим терморегулирова-
нием; 

- воздухомасляный смеситель с уст-
ройством для распыла масла (за счёт ис-
пользования двухкомпонентных форсу-
нок); 

- статический сепаратор (бак-
циклон); 

- систему трубопроводов с нагне-
тающим и оттачивающим насосами, 
фильтрами, клапанами, вентилями и т.д.; 

- систему измерения и регулирова-
ния уровня параметров; 

- систему дистанционного управле-
ния с пульта. 

Стенд имеет замкнутый масляный и 
разомкнутый воздушный контуры. Масло 
из бака и воздух из системы с заданной 
температурой поступают в смеситель, в 
котором происходит образование мелко-
дисперсной воздухомасляной смеси. Да-
лее полученная смесь поступает в полость 
исследуемого суфлёра. Из внутренней по-
лости корпуса суфлёра отделённое масло 
через сливной канал насосом откачивают 
в бак, а воздух через межлопаточные ка-
налы рабочего колеса, полый вал, магист-
раль отвода с масляной ловушкой и ба-
ком-циклон (для отлова масла) выпускают 
в атмосферу. 

Установка, находящаяся в составе 
стенда для экспериментальных исследо-
ваний рабочих колёс радиального типа с 
различными геометрическими размерами, 
представлена на рис. 4. Данная установка 
включает рабочее центробежное колесо, 
консольно установленное на двух шари-
коподшипниках в её корпусе. Централь-
ная полость рабочего колеса соединена 
через отверстие в покрывном диске с от-
водным каналом. 

 
 

 
 

Рис. 4. Установка для экспериментальных исследований колёс выносного суфлёра 
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Экспериментальные исследования 
были проведены для серии рабочих колёс 
радиальных суфлёров, имеющих следую-
щие геометрические размеры: 

- наружный диаметр рабочего колеса 
D = 60÷120 мм; 

- ширина канала b = 10÷50 мм. 
При этом число исследование про-

водилось для радиальных суфлёров с 12 
лопатками, а также для суфлёров с откло-
нением угла установки лопаток ±20°. 

Для удобства сравнения первичных 
результатов испытаний по определению 
эффективности сепарации воздухомасля-
ной смеси и гидравлического сопротивле-
ния каждое рабочее колесо испытывали 
по типовой программе, которая включала 
следующие режимы: 

- количество подаваемого в смеси-
тель воздуха: 10, 20, 30, 40, 50, 60 и 70 г/с; 

- объёмное количество подаваемого 
в смеситель масла: 0,05 и 0,1 л/с; 

- частота вращения ротора: 1000, 
2000, 3000, 5000, 7000, 9000 и 12000 
об/мин. 

Причём было установлено, что ни 
для одного из исследованных колёс не 
было зафиксировано полное маслоотделе-
ние - минимальная величина неотсепари-
рованного масла находилась на уровне 0,1 
л/ч. Но следует отметить, что такая вели-
чина неотсепарированного масла является 
вполне допустимой даже для малоразмер-

ных ГТД, т.е. такой уровень является при-
емлемым для практических целей.  

Подробно результаты проведённых 
испытаний приведены в учебном пособии 
[1].  

Анализ экспериментальных данных 
и представленное ниже моделирование 
процесса маслоотделения проводилось 
применительно к рабочим колесам суфлё-
ра с чисто радиальными лопатками 
(рис 5). 

 
Картина течения воздухомасляного  
потока в рабочем колесе суфлера 
Сепарация воздухомасляной смеси в 

рабочем колесе суфлёра представляет со-
бой сложный физический процесс. Смесь 
поступает во вращающееся рабочее коле-
со из периферийной зоны, и при принуди-
тельном движении потока в межлопаточ-
ных каналах происходит разделение фаз: 
воздух, очищенный от масла, выходит в 
центральную зону колеса, а отделённое 
масло центробежными силами выбрасы-
вается из колеса через его входное сече-
ние. По сути, для суфлируемой воздухо-
масляной смеси рабочее колесо представ-
ляет собой сток, на который натекает по-
ток с чисто радиальной абсолютной ско-
ростью. 

О кинематике потока в круговой ло-
паточной решётке рабочего колеса даёт 
представление рис. 5. 

 

 
 

Рис. 5. Кинематика потока в каналах колеса: 
а – треугольники скоростей; б – срывные течения в межлопаточном канале колеса 
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Очевидно, что эффективность сепа-
рации воздухомасляной смеси в сумме 
будет определяться поведением всех ка-
пель масла. При наложении вращения на 
движущуюся внутри колеса смесь каждая 
капля масла находится под действием 
комплекса сил. Обладая по сравнению с 
воздухом большей инерционностью, кап-
ли при течении потока в межлопаточном 
канале будут иметь существенное попе-
речное перемещение и, достигнув стенки, 
будут прилипать к ней. Вследствие этого 
вдоль стенок лопаток под действием цен-
тробежных сил на периферию будет не-
прерывно стекать плёнка прилипающего к 
ним масла. 

Следует отметить, что обтекание ло-
паточной решётки на рабочих режимах 
рабочего колеса суфлёра происходит с 
большими углами атаки, для которого ха-
рактерно образование отрывных зон в 
межлопаточных каналах (рис.5, б). Вихре-
вые течения смеси приводят к резкому 
изменению её дисперсности и способст-
вуют образованию масляных «жгутов», 
способных проникать за счёт инерцион-
ных сил даже на выход колеса. При этом 
следует учитывать, что мелкодисперсные 
частицы масла с размером dч = 1÷2 мкм 
являются трудноотделимыми. 

Таким образом, очевидно, что эф-
фективность маслоотделения в рабочем 
колесе в значительной мере обусловлена 
траекторией масляных капель, зависящей 
от поля центробежных сил, времени пре-
бывания потока в колесе и ряда других 
факторов. 

 
Математическая модель  
процесса маслоотделения 

В первом приближении можно при-
нять, что условием полного маслоотделе-
ния будет служить возможность сопри-
косновения лопатки с любой масляной 
каплей, проходящей через межлопаточ-
ный канал рабочего колеса. В математи-

ческой форме это допущение можно запи-
сать в виде следующего неравенства: 

 
φК – 2π/z ≥ φЧ,                                            (1) 
 
где φК  и φЧ  – углы поворота, соответст-
венно, колеса и частицы за время τ про-
хождения межлопаточного канала части-
цей масла; z – число лопаток в колесе. 

Окружная составляющая скорости 
частицы масла при входе в колесо (на 
диаметре D) равна нулю, а при выходе из 
него она не превысит величину окружной 
скорости колеса на внутреннем диаметре 
d лопаточной решётки. Поэтому среднюю 
окружную скорость частицы масла можно 
принять равной половине последней. То-
гда угловую скорость частицы масла бу-
дет определять зависимость 
ωч = Uвых /0,5 (D+d), 
а неравенству (1) можно придать вид 
 

zdDd
UD вых πτ

≥
+⋅

⋅⋅
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.                                        (2) 

 
В данном неравенстве при заданных 

геометрических размерах колеса неиз-
вестным является время прохождения 
межлопаточного канала частицей масла. 
Если считать, что она не отстаёт от воз-
душного потока, то это время можно оп-
ределить из соотношения 
τ = 0,5 (D – d) / Cr cр , 
где Cr ср – среднелогарифмическая ско-
рость потока в межлопаточном канале. 

С учётом загромождения проходно-
го сечения колеса лопатками, имеющими 
толщину δ, среднелогарифмическая ско-
рость потока равна 

.ln
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π
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После определённых преобразова-
ний неравенство (2) будет иметь вид 
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С учётом принятых допущений мо-

жет быть установлена аналитическая за-
висимость, позволяющая определять ус-
ловие полного маслоотделения в рабочем 
колесе суфлёра. 

Для удобства практического исполь-
зования эту зависимость целесообразно 
привести к безразмерному виду, а также 
ввести в неё нормирующие множители, 
отражающие особенности реальной кар-
тины течения в межлопаточных каналах.  

С учётом этого рассматриваемому 
неравенству можно придать окончатель-
ный вид  
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где d  – относительный внутренний диа-
метр колеса, равный отношению d/D; 
δ  - относительная толщина лопаток, рав-
ная отношению δ/D; 

В данное соотношение введены два 
нормирующих множителя Kn и Kl. Первый 
из них учитывает, что часть капель, со-
прикоснувшись с поверхностью лопатки, 
отражается от неё и дробится, и для них 
потребуется повторное касание стенки. 
Коэффициент Kl учитывает влияние на 
процесс маслоотделения боковых стенок 
колеса, а именно влияние ширины колеса. 

Аналитические зависимости для ко-
эффициентов Kn и Kl были установлены на 
основании анализа результатов упомяну-
тых экспериментальных исследований [1] 

 

;15,01700
+=
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+
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где b  - относительная ширина рабочего 
колеса, равная отношению b/D.

 

О возможности  
практического использования  

найденной зависимости 
При проектировании систем суфли-

рования масляных полостей ГТД одним из 
важных вопросов является выбор опти-
мальных геометрических размеров рабо-
чего колеса суфлёра и его рациональная 
компоновка либо в составе автономного 
агрегата, либо при размещении колеса 
внутри масляной полости двигателя (в ко-
робке приводов, в передней или задней 
опоры).  

Основным исходным параметром 
при выборе конструкции рабочего колеса 
суфлёра является объёмный расход возду-
хомасляной смеси, проходящей через не-
го. При выбираемых диаметре и ширине 
колеса от этого расхода зависит величина 
абсолютной входной скорости потока. Но 
следует учитывать, что расчётный объём-
ный расход воздухомасляной смеси необ-
ходимо определять, исходя из того, что 
система суфлирования должна иметь за-
пас по пропускной способности (в соот-
ветствии с требованиями [2]). Так, при 
использовании в масляных полостях опор 
двигателя лабиринтных уплотнений суф-
лёр должен обеспечивать возможность 
сепарации объёмного расхода смеси, пре-
вышающего фактический не менее чем в 
1,5 раза (а при использовании контактных 
уплотнений – более чем в 2,5 раза). 

В процессе эскизной компоновки 
рабочего колеса, прежде всего, предвари-
тельно должны быть выбраны его наруж-
ный диаметр D и ширина b. Если принять 
в качестве расчётных несколько вариан-
тов значений величин D и b, то для каж-
дого из них, используя равенство левой и 
правой частей зависимости (3), можно 
найти минимально возможные обороты 
ротора суфлёра, обеспечивающего прием-
лемую сепарирующую способность его 
рабочего колеса.  
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Однако при этом следует иметь в 
виду, что для любого выбранного рабоче-
го колеса необходимо экспериментальное 
подтверждение его сепарирующей спо-
собности. Такого рода испытания целесо-
образно проводить в составе ГТД. 
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Изложены метод, учитывающий влияние баков горючего и окислителя ракеты-носителя (РН) на 

распространение звука в межбаковом пространстве, пример нахождения резонансных акустических мод 
и частот отсека РН, анализ звукоизоляционных характеристик отсека. 

 
Ракета-носитель, отсеки, акустическое давление, звукоизоляция, акустические и структурные 

моды, волновое уравнение, стоячая волна. 
 

При проектировании изделий ракет-
но-космической техники (РКТ) одним из 
направлений работ инженеров является 
прогнозирование распространения аку-
стических полей внутри отсеков ракет-
носителей, так как акустическое поле, 
создаваемое струями двигательной уста-
новки, структурным шумом и турбулент-
ным аэродинамическим потоком, является 
источником вибрации конструкции РН и 
бортовой аппаратуры при старте и полёте. 
Характеристики акустического поля внут-
ри замкнутых цилиндрических отсеков РН 
неразрывно связаны с определением зву-
коизоляции их панелей. При этом, как по-
казано в работах [1,2], явление снижения 
звукоизоляционной способности панелей 
обусловлено появлением структурных и 
акустических резонансов и их взаимодей-
ствием. 

Отсеки РН имеют форму кругового 
цилиндра. В настоящее время разработан 
ряд математических моделей распростра-
нения акустических полей внутри поме-
щений правильной формы (цилиндр, шар, 
прямоугольный параллелепипед). В то же 
время эти модели не описывают полно-
стью процесс распространения акустиче-
ских мод отсека РН, так как в них не уч-
тены сферические поверхности (баки го-
рючего и (или) окислителя), которые 
существенно влияют на решение задачи. 
Целью данной работы является построе-

ние математической модели распростра-
нения акустических полей внутри отсека 
РН и анализ данных звукоизоляционных 
характеристик отсека на основе этой мо-
дели. 

Пусть имеется цилиндрический от-
сек радиусом R и высотой H, ограничен-
ный на основаниях сферическими поверх-
ностями с радиусами кривизны , при 
этом минимальное расстояние между сфе-
рическими поверхностями равно 

)(2 22 RH −−−=∆ δδ . Радиальные, 
продольные и окружные моды акустиче-
ского давления P  в цилиндрическом от-
секе описываются волновым уравнением 
в цилиндрической системе координат 
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где с – скорость звука в среде, м/с. 

 
Из данного соотношения, используя 

подстановку tiezrPtzrP ωϕϕ ),,(),,,( = , по-
лучим уравнение Гельмгольца: 
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где 
c
ω

λ =  - волновое число, рад /м;  

ω -круговая частота, рад∙Гц.  
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Граничные условия для (1) выбира-
ются следующим образом: 

- на краях цилиндра и на сфериче-
ских поверхностях производные по на-
правлениям r и z от амплитуды акустиче-
ских волн равны нулю; 

- окружные моды внутри отсека по-
вторяются с периодичностью π2 ; 

- на центральной линии отсека ре-
шение не является бесконечным.  

Граничные условия для криволи-
нейных границ днищ баков получены из 
геометрии, изображённой на рис. 1. 

 
 

 
 

Рис.1. Вспомогательная геометрия  
половины отсека РН:  

1 - каркас отсека РН; 2 – днище бака РН 
 
Граничные условия имеют вид: 
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где .
2

22 Rh −−+
∆

= δδ             

 
Задача решается методом разделе-

ния переменных:  
 

).()()()(),,,( tTzZФrRtzrP ϕϕ =                   (3) 
 
Подставим (3) в (1) и поделим полу-

чившееся на (3): 
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Выражение (4) выполняется, когда 
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Первое из уравнений (5) умножим на 

2r  и после преобразования получим 
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Выражение (6) выполняется, когда 
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Второе из уравнений (7) описыва-

ет окружные моды внутри отсека. Рас-
смотрим следующую задачу нахождения 
собственных чисел iα  (задача Штурма-
Лиувилля): 
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Из (8) окружные моды примут вид  
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Первое из выражений (7) является 

уравнением Бесселя, из (9) можно сделать 
вывод, что его порядок - целое число. Ре-
шения представляют собой сумму двух 
линейно независимых функции Бесселя и 
Неймана: 

 
),()()( rYDrICrR iiiii ⋅+⋅= µµ   

где )( rI i ⋅µ - функция Бесселя  i - го по-
рядка;        

)( rYi ⋅µ  - функция Неймана i - го порядка. 
Известно, что функции Неймана 

сингулярны в нуле, поэтому в соответст-
вии с последним из условий (2) можно 
сделать вывод, что радиальные моды бу-
дут представлены лишь функциями Бес-
селя: 
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где k - номер корня функции Бесселя по-
рядка i. 

Исходя из первого из условий (2), 
найдём собственные числа k

iµ  (их пере-
чень и резонансные частоты, соответст-
вующие радиальным модам, представле-
ны в табл. 1: 1 - порядок i функ-
ции )( RI k

ii µ ; 2 - номер корня, k; 3 - корень, 
Rk

iµ ; 4 - радиальная резонансная частота 

отсека, 
R
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Были рассмотрены радиальные и 

круговые моды акустического поля. Для 
дальнейшего анализа рассмотрим про-
дольные моды и найдём акустические ре-
зонансы. Для этого воспользуемся вторым 
уравнением из (5) с граничными условия-
ми вида  
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Таблица 1. Перечень собственных чисел  
и соответствующих им резонансных частот 

1 2 3 4 

1 3,84 152,4 
2 7,01 278,2 
3 10,18 404,0 
4 13,3 527,9 
5 16,48 654,1 
6 19,61 778,3 
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20.97 
..... 

166,7 

1 5,31 210,7 
2 9,28 368,3 
3 12,68 503,3 
4 15,96 633,4 

4 

5 
..... 

19,19 
..... 

761,6 
........ 

5 1 
......... 

6,41 
.......... 

254,4 
.......... 

6 1 
......... 

7,5 
.......... 

297,7 
.......... 

7 1 
......... 

8,57 
.......... 

340,1 
.......... 

8 1 
......... 

9,64 
.......... 

382,6 
.......... 

9 1 
......... 

10,71 
.......... 

425,1 
.......... 
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Условие (11) даст: 
 

 

.0))
2

(cos(

))
2

(sin(

,0))
2

(cos(

))
2

(sin(

22

22

22

22

=−−+
∆

+

+−−+
∆

=−−+
∆

+

+−−+
∆

−

rE

rF

rE

rF

jjj

jjj

jjj

jjj

δδηη

δδηη

δδηη

δδηη

    (12) 

 
Как известно, уравнение (12) имеет 

решение при условии:  
 

.0))r
2

(cos(

,))r
2

(sin(

,))r
2

(cos(

,))r
2

(sin(det(

22
22

jj

21
22

jj

12
22

jj

11
22

jj

=−δ−δ+
∆

ηη

−δ−δ+
∆

ηη

−δ−δ+
∆

ηη

−δ−δ+
∆

ηη−

       (13) 

 
Уравнение (13) преобразуется к виду 
 

.0))
2

(2sin( 22 =−−+
∆ rj δδη               (14) 

 
Имеется набор собственных чисел, 

полученных из (14): 

.
)(2 22 r

j
j

−−+∆

⋅
=

δδ

π
η                        (15) 

 
Продольные моды имеют вид 

).
)(2

sin(

)
)(2

cos()(

22

22

z
r

jE

z
r

jFzZ

j

jj

−−+∆

⋅
+

+
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⋅
=

δδ

π
δδ

π

 (16) 

 
Из (16) следует, что вдоль централь-

ной линии (r=0), между днищами баков 
межбакового отсека имеется семейство 
стоячих (продольных) волн: 

)sin()cos()( zjEzjFzZ jjj ∆
⋅

+
∆
⋅

=
ππ .  

Найдём величину k
ijλ : 

 ,)
)(

( 2
22

22

2 r
jk

i
k
ij

−−+∆

⋅
+=

δδ

π
µλ        (17) 

k
iµ  - находится из табл. 1. 

 
Подставим в (4) выражения (10), 

(11), (16): 
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(18) 
 

 
На рис. 2-4 показаны радиальные 

акустические моды, возникающие в меж-
баковом пространстве на частоте 71,4 Гц, 
на различных высотах от срединной плос-
кости между баками (H=0 м) до высоты 

2
∆

=H  (днище бака). 

 
Рис. 2. Акустическая мода, распространяющаяся 

по срединной плоскости отсека,  
H=0 м (функция Бесселя нулевого порядка) 

 
 

Рис. 3. Акустическая мода,  
распространяющаяся на высоте 

4
∆

=H  
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Рис. 4. Акустическая мода,  

распространяющаяся на высоте 
2
∆

=H  

 
Как видно из рис. 2, вдоль централь-

ной плоскости цилиндрического отсека со 
сферическими поверхностями на основа-
ниях распространение акустических волн 
происходит аналогично цилиндру с пло-
скими основаниями. Однако при измене-
нии высоты  влиянием баков горючего и 
окислителя РН пренебречь нельзя (см. 
рис. 3,4) и необходимо использовать мо-
дель, предложенную в данной статье.     

Для дальнейшего анализа найдём 
структурные резонансы обечайки отсека 

РН. Уравнение динамики при малых сме-
щениях точек тел имеет следующий вид: 
[ ] [ ] [ ] ),(tFuKuBuM =×+×+× &&&              (19) 
где [M] - матрица масс; 
u&&  - вектор ускорений в узловых точках; 
[B] - матрица демпфирования; 
u&  - вектор скоростей в узловых точках; 
[K] - матрица жёсткости структуры; 
u - вектор перемещений узлов; 

)(tF - вектор узловых сил как функция 
времени. 

Принимая равными нулю воздейст-
вующие силы, уравнение (19) преобразу-
ем к виду 
[ ] [ ] [ ] .0=×+×+× uKuBuM &&&                   (20) 

Решение уравнения (20) показало, 
что собственные оболочечные колебания 
обечайки отсека РН на первом тоне со-
ставляют 270 Гц. Форма колебания пред-
ставлена на рис. 5.  

Десять оболочечных тонов пред-
ставлены в табл. 2. 

 

 
а 

 
б 

 
Рис. 5. Формы собственных колебаний каркаса отсека на частотах: а - 270 Гц; б - 273 Гц 

 
Таблица 2. Оболочечные тона 

Номер тона 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 
Собственная 
частота, Гц 270 273 283 287 289,5 294,5 322 349 357 370 
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Как отмечалось ранее, звукоизоля-
ционные характеристики зависят от рас-
пределения акустических и структурных 
резонансов внутри отсека и на его по-
верхности. Выше такие распределения 
были получены. Эти данные могут объяс-
нить падения звукоизоляции при пусках 
РН типа "Союз" в области частот 160-600 
Гц. Действительно, как показано в табл.1, 
акустические резонансы начинаются с 
71,4 Гц, а основная их доля попадает в об-
ласти частот 1/3-октавного спектра с цен-
тральными частотами 160, 200, 250, 315, 
625 Гц. Оболочечные резонансы (табл. 2, 
рис. 6) начинаются с 270 Гц. С учётом их 
высокой плотности следует вывод, что 
могут возникать на частотной оси под-
диапазоны, в которых структурные резо-
нансы совпадают с акустическими резо-
нансами, а основные минимумы звуко-
изоляции попадают в 1/3 октавные полосы 
частот с центральными  частотами 160, 
250, 315, 625 Гц. 

В табл. 3 показаны соотношения 
между акустическими и структурными 
резонансами и центральные частоты в 1/3-
октавном спектре, на которых наблюдает-
ся падение звукоизоляционных характе-
ристик панели отсека (рис. 6): 1 - струк-
турные резонансы подкреплённой обо-

лочки отсека, fрез, Гц; 2 - радиальная 
акустическая частота отсека, fрез, Гц; 3 - 
продольная акустическая частота (между 
полусферами днищ баков), fрез, Гц; 4 -  
места "провалов" в звукоизоляционном 
спектре, ,Гц.  

 
Таблица 3. Соотношения между акустическими и 
структурными резонансами и частотами, на кото-
рых наблюдается падение коэффициента  
звукоизоляции панели 
 

1 2 3 4 
 
 
 
 
 
 

270 
273 
287 
289 
322 

71,44 
121,1 
152,4 
166,7 

 
210,7 
254 

 
 

297,7 
340,1 
382,6 
425,1 

 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

637,5 

 
 

160 
 
 

200 
250 

 
 
 

315 
 
 
 

625 

 

 

 
 

Рис. 6. Перепад звукового давления через обечайку отсека 
во время полёта РН при различных пусках  
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Таким образом, разработана матема-
тическая модель распространения акусти-
ческих мод внутри замкнутого отсека, ог-
раниченного двумя сферическими по-
верхностями. Исследованы акустические 
и упругие резонансные частоты, значения 
которых представлены в табл. 1, 2. Прове-
дённый анализ объясняет снижение зву-
коизоляционных способностей отсека в 
1/3-октавных полосах частот с централь-
ными частотами 160, 250, 315, 625 Гц.   

Полученная математическая модель 
полезна при прогнозировании акустиче-
ского нагружения аппаратуры и конст-
рукции РН с большими диаметрами отсе-
ков (например, РН "Союз-2-3-в") и может 
быть модифицирована для случаев рас-
пространения акустических полей между 

плоскими панелями космических аппара-
тов, между головным блоком и полезной 
нагрузкой с плоскими и цилиндрическими 
панелями. 
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© 2012  Д. М. Стадник1, В. Я. Свербилов1, Г. М. Макарьянц1, М. В. Макарьянц2 

 

1Самарский государственный аэрокосмический университет  
имени академика С. П. Королёва (национальный исследовательский университет) 

2Федеральное государственное унитарное предприятие  
"Государственный научно-производственный ракетно-космический центр  

"ЦСКБ-Прогресс", г. Самара 
 

С помощью методов математического моделирования рассматривается влияние гидравлического 
сопротивления в виде пакета сетчатых элементов, установленных в подводящем патрубке регулятора 
давления газа, на динамику системы, с точки зрения обеспечения требуемой точности и устойчивости в 
широком диапазоне расхода. 

Регулятор давления газа, математическая модель, динамические характеристики, тарель, рас-
ход, дроссель. 

 
При работе регуляторов давления га-

за нередко наблюдаются повышенный 
низкочастотный шум, вибрация корпуса и 
колебания регулируемого давления. Эти 
явления вызваны неустойчивостью равно-
весия клапана в потоке газа. Трудности 
обеспечения устойчивости подобных кон-
струкций объясняются сложностью физи-
ческих процессов акустико-вихревого 
взаимодействия подвижного блока клапа-
на с потоком газа и присоединённой сис-
темой. Кроме того, малая вязкость газа 
делает невозможным создание стабиль-
ных сил контактного трения в направ-
ляющих поверхностях. Во многих случаях 
устойчивая работа клапанов обеспечива-
ется силами сухого трения, которые яв-
ляются нестабильными и значительно из-
меняются в процессе эксплуатации под 
влиянием многих факторов. Поэтому не-
устойчивая работа клапанов может возни-
кать неожиданно в отработанных конст-
рукциях при изменении компоновки сис-
темы, изменении условий эксплуатации 
или технологии изготовления отдельных 
деталей (изменение входного импеданса  
 

 
присоединённой системы, изменение па-
раметров вибрации корпуса, изменение 
чистоты или твёрдости поверхностей тре-
ния). 

В работе рассматривается дренажно-
предохранительный клапан (ДПК) 
(рис. 1), работающий в режиме регулиро-
вания давления газа в ёмкости при её по-
стоянном наддуве. Структурная схема 
системы показана на рис. 2. 

 

 
Рис. 1. Дренажно-предохранительный клапан 
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Рис. 2. Схема системы регулирования давления газа в ёмкости: 1, 10 - дроссель; 2 - ёмкость;  

3 - тарель клапана; 4, 8 - пружина; 5, 9 - сильфон; 6 - направляющая; 7 - шток; 11 - пакет сетчатых 
элементов; 12 - ДПК; 13 - УК; 14, 15 – трубопровод 

 
В результате предварительных экс-

периментальных исследований были ото-
браны регуляторы, склонные к неустой-

чивой работе, и проведено их испытание 
на функционирование во всём диапазоне 
расходов  (рис.  3).

 

 
Рис. 3. Неустойчивая работа регулятора давления газа непрямого действия при плавном изменении дав-

ления p0 от 0 до 180 бар перед дроссельной расходной шайбой на входе в ёмкость 

 

Установлено, что автоколебания 
клапана возбуждались на частоте, близкой 
к частоте пружинно-массовой системы 
дренажно-предохранительного клапана 12 

(рис. 2). При отключении управляющего 
клапана (УК) 13 и замене его источником 
постоянного давления параметры автоко-
лебаний не изменялись (рис. 4). 
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Рис. 4. Неустойчивая работа регулятора давления газа непрямого действия при плавном изменении дав-
ления p0 от 0 до 180 бар перед дроссельной расходной шайбой на входе в ёмкость при отключенном УК 

 
Это позволяет сделать вывод о том, 

что неустойчивость процесса связана с 
динамикой дренажно-предохранительного 
клапана. 

Рассмотрим динамическую систему 
(рис. 2), состоящую из тарели 3 массой 
m , закреплённой на упругой связи с жё-
сткостью J  (пружина 4 и сильфон 5), и 
линейным демпфированием D . На входе 
расположена пневматическая ёмкость 2 
объёмом V . Массовый расход газа 0G  оп-
ределяется дросселем 1 со сверхкритиче-
ским перепадом давления, расположен-
ным на входе в ёмкость. 

При составлении математической 
модели клапана примем следующие до-
пущения: рабочее тело – идеальный газ; 
перепад давления на клапане – сверхкри-
тический; силы нелинейного трения от-
сутствуют; входной импеданс отводящей 
присоединённой системы равен нулю 
( constpa = ); гидравлическими потерями и 
инерционностью потока на входном уча-
стке можно пренебречь; площадь входно-
го сечения 11 −  достаточно велика в 
сравнении с максимальной площадью 
дросселирующего сечения 22 − , то есть 
число Маха 11 <<M  даже при установле-
нии критического режима течения в сече-
нии 22 − . 

Полагая, что состояние газа в ёмко-
сти изменяется по политропическому за-
кону, можем записать [1]: 

10
1 GG

dt
dpC −=⋅ ,            (1) 

где 
0TRn

VC
⋅⋅

=  - пневматическая ём-

кость; 1p  - давление в ёмкости; 1G  - мас-
совый расход в сечении 11− . 

Уравнение неразрывности потока 
между сечениями 11−  и 22 −  с учётом 
движения тарели клапана имеет вид 

dt
dxFGG ⋅⋅+= 1121 ρ ,           (2) 

где 2G  - массовый расход в сечении 22 − ; 

1F  - площадь поперечного сечения подво-
дящего патрубка (сечение 11− ); 1ρ  - 

плотность газа в ёмкости; 
dt
dx  - скорость 

движения тарели ДПК. 
Полагаем, что поперечное сечение 

подводящего патрубка равно площади 
седла клапана cF .  

Тогда скорость потока во входном 
сечении 11−  будет равна 

dt
dx

F
G

F
GV +

⋅
=

⋅
=

11

2

11

1
1 ρρ

.           (3) 

Расход газа через дросселирующее 
сечение 22 −  выражается формулами 
Сен-Венана - Ванцеля [2]: 
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p
p

p
p

1k
k

TR
2

pxdG

 при 

кр
a

p
p

β>
1

,              (4) 

где 2µ  - коэффициент расхода в сечении 
22 − ; 2d  - диаметр поперечного сечения 

подводящего патрубка (сечение 11− ); x  - 
ход тарели ДПК; R - газовая постоянная; 

1T  - температура торможения в сечении 
11− ; k  - показатель адиабаты; ap  - атмо-

сферное давление; крβ  - критическое от-
ношение давлений; 

)1k(2
1k

1
1222 1k

2
TR

kpxdG
−⋅

+









+
⋅

⋅
⋅⋅⋅⋅π⋅µ=  

при кр
a

p
p

β≤
1

 

или 122 pxAG ⋅⋅= ,            (5) 

где 
)1(2

1

1
222 1

2 −⋅
+









+
⋅

⋅
⋅⋅⋅=

k
k

kTR
kdA πµ . 

Критическое отношение давлений 
крβ , при котором достигается наибольший 

весовой расход, определяется конфигура-
цией проточной части. Для малоподъём-
ных клапанов ( 25.0/ <dx ) можно при-
нять  

( )
скркр ββ 945,0= ,  

где 
1

1
2)(

−








+
=

k
k

cкр k
β  - критическое от-

ношение давлений, соответствующее со-
плу Лаваля.  

Далее будем рассматривать процесс 
только при сверхкритическом перепаде 
давления: крa pp β<1 .  

Уравнение равновесия тарели как 
динамического звена со сосредоточенны-
ми параметрами m , J , D  представим в 
виде 

002

2

=−+⋅+⋅+⋅ ΣPPxJ
dt
dxD

dt
xdm ,        (6) 

где ΣP - сумма сил нелинейного трения и 
аэродинамической подъёмной силы; 0P  - 
усилие предварительной затяжки пружи-
ны ДПК. 

Примем допущение о малости сил 
трения и рассмотрим влияние подъёмной 
силы потока аэрР = ΣP  на статические и 
динамические характеристики системы. 

Выделяются статическая стР  и ди-
намическая динР  составляющие подъём-
ной силы в виде 

динстаэр РРР += . 
Статическая стР  составляющая подъём-
ной силы определяется выражением 

)( 11 aст ppFР −⋅⋅= ϕ , 
где ϕ  - коэффициент подъёмной силы. 
Динамическая динР  составляющая подъ-
ёмной силы определяется выражением 

2

2

1
WFРдин

⋅
⋅⋅=

ρ
ψ , 

где ψ  - коэффициент, учитывающий ре-
активное действие струи в направлении 

подъёма тарели; 
2

2W⋅ρ  - скоростной на-

пор. 
Коэффициент ψ зависит от угла вы-

хода потока из дросселирующей щели. 
Величина коэффициента подъёмной силы 
ϕ зависит от формы тарели, высоты подъ-
ёма, отношения давлений до и после 
дросселирующего сечения, диаметра сед-
ла и т.д. 

Рассмотрим более общий случай на-
личия динамической составляющей подъ-
ёмной силы. 

Полагая, что скорость потока в сече-
нии 22 −  направлена перпендикулярно 
оси х, т.е. угол поворота потока составля-
ет 90 , запишем выражение для силы воз-
действия потока на тарель с учётом изме-
нения количества движения среды и сил 
давления со стороны полости сильфона: 

),(

)(

11

212211

dt
dxVG

pFFpFpFP a

−⋅+

+⋅−−⋅−⋅⋅=Σ ϕ
(7) 
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где 2F  - часть площади тарели, на кото-
рую действует давление 2p , подаваемое в 
полость сильфона со стороны управляю-
щего клапана. 

Подставляя в (7) соотношения (2) и 
(3), получим силу воздействия среды на 
тарель в виде 

.G)
dt
dx

F
G(

p)FF(pFpFP

2
11

2

a212211

⋅+
ρ⋅

+

+⋅−−⋅−⋅⋅ϕ=Σ

     (8) 

Уравнение равновесия тарели (6) с 
учётом (8), (5) и уравнения состояния 

111 TRp ⋅⋅= ρ  примет вид 

.0

)(

)(

2

1

11
2
2

212211

0122

2

=⋅
⋅⋅⋅

−

−⋅−+⋅+⋅⋅−

−+⋅+⋅⋅⋅−+⋅

x
F

TRpA
pFFpFpF

PxJ
dt
dxpxAD

dt
xdm

aϕ  

              (9) 
Аналогично уравнение (1) можно 

привести к виду 

dt
dx

TR
pFpxAG

dt
dpC ⋅

⋅
⋅−⋅⋅−=⋅

1

1
1120

1 . 

       (10) 
На основании уравнения (10) давле-

ние 2p  в полости сильфона ДПК  будет 
определяться следующим выражением: 

2
2

2
2

2
2 pG

dt
dx

TR
pF

dt
dpC −⋅

⋅
⋅=⋅ ,        (11) 

где 2pG - массовый расход газа в трубо-
проводе 15. 

Запишем уравнения для соедини-
тельной арматуры. 
Уравнение движение газа в трубопроводе 
15 без учёта упругих свойств среды[2]: 

dt
dG

l
F

pp p

p

p 2

2

2
32 )( =⋅− ,         (12)  

где 2pG  - массовый расход газа в трубо-
проводе 15; 3p  - давление в проточной 
полости УК; 2pF  - площадь проходного 
сечения трубопровода 15; 2pl  - длина тру-
бопровода 15. 
Аналогично запишем уравнение для тру-
бопровода 14: 

dt
dG

l
F

pp p

p

p 1

1

1
41 )( =⋅− ,         (13) 

где 1pG  - массовый расход газа в трубо-
проводе 14; 4p  - давление в глухой полос-
ти УК; 1pF  - площадь проходного сечения 
трубопровода 14; 1pl  - длина трубопрово-
да 14. 
Уравнение расхода газа через дроссель 10 
имеет вид 
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где 4µ  - коэффициент расхода через дрос-
сель 10. 
Уравнение неразрывности: 

342 GGG p =+ ,          (15) 
где 3G  - массовый расход газа на входе в 
проточную полость УК. 

Запишем уравнения для УК. 
Уравнение расхода газа через УК: 

,
1k

2
TR

k

pydG

)1k(2
1k

5

3555

−⋅
+


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



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+
⋅

⋅
×

×⋅⋅⋅π⋅µ=

         (16) 

где y  - ход штока УК; 5d  - диаметр седла 
УК; 5µ  - коэффициент расхода через УК. 
Уравнение неразрывности для проточной 
полости УК: 

53
3

3 GG
dt

dpC −=⋅ .          (17) 

Уравнение неразрывности для непроточ-
ной (глухой) полости УК: 

dt
dy

TR
pFG

dt
dpC sp ⋅

⋅
⋅−=⋅

4

4
yk1

4
4 ,        (18) 

где yksF  - площадь сильфона УК. 
Уравнение равновесия штока УК: 

,0F)pp(

PyJ
dt
dyD

dt
ydM

syka4

p0pp2

2

p

=⋅−−

−+⋅+⋅+⋅
        (19) 
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где pM  - масса штока УК; pD  - линейное 
демпфирование; pJ  - суммарная жёст-
кость пружины 8 и сильфона 9 УК. 

Полученная система уравнений (9) - 
(19) описывает свободное движение сис-
темы "тарель-ёмкость" с учётом измене-

ния количества движения и влияния ди-
намики трубопроводов и УК. Её исследо-
вания проводились с помощью численных 
методов в программной среде Mat-
lab/Simulink при следующих конструктив-
но-настроечных параметрах (табл. 1). 

 
Таблица 1 
 
Параметр, единица измерения Обозначение Значение 

Масса тарели ДПК, кг m 0.5 

Масса штока УК, кг Mp 0.166 

Жёсткость пружины, Н/м   

ДПК J 20000 

УК Jp 170000 

Площадь проходного сечения 
подводящего патрубка, м2 F1 7.085∙10-3 

Коэффициент расхода µ 0,6 

Предварительное усилие затяж-
ки пружины, Н:   

ДПК P0 1850 

УК P0p 125 

Максимальный массовый рас-
ход, кг/с G0max 1,8 

Температура торможения, K T 293 

Газовая постоянная, Дж/кг/К R 287 

 
Как показано в работе [3], устойчи-

вость предохранительного клапана можно 
обеспечить путём увеличения действи-
тельной части импеданса подводящей ма-
гистрали, например, с помощью дросселя, 
установлённого во входном сечении кла-
пана. При использовании пористого мате-
риала или пакета сетчатых элементов ха-
рактеристика дросселя близка к линейной 
в широком диапазоне расхода. Тогда пе-
репад давления на дросселе равен 

111 ' GZpp R ⋅=− ,          (20) 
где ZR=const.  

Добавляя соотношение (20) к модели 
клапана, проведём её исследование с ис-
пользованием программы Simulink. 

На рис. 5 показаны полученные на 
модели графики изменения высоты подъ-
ёма тарели над седлом (рис. 5, а), давле-

ния в ёмкости (рис. 5, б), высоты подъёма 
штока управляющего клапана (рис. 5, в) и 
давления в сильфоне основного клапана 
(рис. 5, г) по времени при нулевом демп-
фировании и постоянном расходе газа. 
Как следует из рис. 5, а, при малом гид-
равлическом  сопротивлении 

(
кг

скПа20 ⋅
≤rZ ) при открытии клапана 

устанавливаются незатухающие колеба-
ния с амплитудой, равной величине x0. 
Эти колебания сопровождаются колеба-
ниями давления p1 в ёмкости. 

При увеличении гидравлического 
сопротивления на входе в клапан ампли-
туда колебаний уменьшается. При 

кг
скПа30 ⋅

=rZ  колебания становятся за-

тухающими.
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Рис. 5. Влияние сопротивления на входном участке ZR на динамику системы при D=0: 
a – на изменение высоты подъёма тарели x, б – на изменение давления p1 в ёмкости, 

 в - на изменение высоты подъёма штока УК y, г - на изменение давления p2 в сильфоне ДПК  
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Таким образом, перегородка повы-
шает запас устойчивости клапана и обес-
печивает удовлетворительное качество 

переходного процесса за счёт незначи-
тельного снижения статической точности 
(рис.  6).

 

 
Рис. 6. Влияние гидравлического сопротивления перегородки на статическую ошибку регулирования 

 давления газа в ёмкости 
 

Выводы 
1. Получена математическая модель, 

которая позволяет рассчитывать гидрав-
лическое сопротивление перегородки, ус-
танавливаемой на входе в клапан для ста-
билизации динамического процесса при 
учёте влияния коэффициента подъёмной 
силы, динамики соединительной армату-
ры и УК. 

2. Установка дросселя во входном 
сечении клапана позволяет существенно 
расширить область его устойчивой рабо-
ты.  

Работа выполнена при финансовой под-
держке Министерства образования и науки Рос-
сийской Федерации в рамках программы "Иссле-
дования и разработки по приоритетным направле-
ниям развития научно-технологического комплек-

са России на 2007-2013 годы", тема: 2011-1.9-519-
003-091. 
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STABILIZATION OF A PILOT-OPERATED GAS PRESSURE CONTROL VALVE  
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The paper presents the analysis of the influence of a throttle installed at the inlet of a pilot-operated gas 
pressure control valve on the system dynamics in terms of providing the required accuracy and stability over a 
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ОЦЕНКА ВЛИЯНИЯ НЕСКВОЗНЫХ ТРЕЩИН (ЦАРАПИН) НА ПРОЧНОСТЬ  
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Целью настоящей работы является определение области возможных предельных состояний пла-
стины, имеющей несквозной трещиновидный дефект (царапину), из идеального упругопластичного ма-
териала, находящегося в плоском напряжённом состоянии. Такая задача имеет более общий характер и 
представляет больший практический интерес, чем просто задача о трещине, поскольку в тонкостенных 
конструкциях и оболочках, будь то фюзеляж самолёта или топливные баки ракет и т.п., всегда сущест-
вуют повреждения, возникающие в результате внешних воздействий и в процессе эксплуатации транс-
формирующиеся в царапины. 

В свою очередь, размеры царапины будут в результате действия циклических нагрузок, возни-
кающих при эксплуатации, постепенно увеличиваться (прежде всего по толщине). Естественным обра-
зом возникает задача определения таких предельных размеров этих дефектов, которые при заданном 
уровне эксплуатационных нагрузок могут привести к катастрофическому разрушению всей конструкции. 

 
Тонкостенные элементы, нагрузки, плосконапряжённое состояние, краевая задача, царапина, 

трещина, Дагдейл. 
  
 
Рассмотрим бесконечную пластину 

толщиной h, в которой имеется царапина 
длиной 2l и глубиной a (рис.1). Пластина 
растягивается на бесконечности напряже-
ниями P, при этом выполняется условие 

lh 2<< . 
В этом случае считают, что справед-

лива гипотеза Дагдейла об узких, вытяну-
тых вдоль линии царапины пластических 

законах длиной c – l, в которых действуют 
сжимающие напряжения, равные пределу 
текучести sσ [1]. Распространяя эту гипо-
тезу на всю царапину, будем считать, что 
на всей её длине 2l также действуют сжи-
мающие напряжения, величина которых 
зависит от глубины царапины (рис. 1): 

 
Рис. 1. Схема нагружения берегов царапины с постоянной глубиной 
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h
axp s 1)( σ .             (1) 

При a=0 получаем бездефектную 
пластину, находящуюся в состоянии теку-
чести, а при a=h возникает задача Даг-
дейла для сквозной трещины. 

Исходя из физического смысла зада-
чи, очевидно, что на величину P следует 
наложить следующее ограничение: 



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
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 −⋅≥

h
axp s 1)( σ ,            (2) 

чтобы при нагружении берега царапины 
не контактировали и не перекрывали друг 
друга. 

Без учёта изменения толщины пла-
стины (утонения) как на самой царапине, 
так и в пластических зонах (линеаризо-
ванная постановка) граничные условия 
для рассматриваемой задачи примут вид 
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Здесь v(x) – смещение берегов цара-

пины и пластических зон.  
Решение этой краевой задачи в клас-

се разрывных решений теории упругости 
можно найти различными методами (ис-
пользованием интегральных уравнений 
различного рода, сведением к задаче со-
пряжения и т.д.). В наиболее удобном ви-
де решение задачи (3) запишется следую-
щим образом [2,3]: 
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Здесь ξ - точка на оси х; 
E

m 2
=  для 

плоского напряжённого состояния; E – 
модуль упругости; 
 

)1()1(

)1()1(
ln),,(

222

222

ξξ

ξξ
ξ

−⋅−−⋅−

−⋅−+⋅−
=

xxc

xxc
xcГ .       (5) 

 

Сделаем замену переменных: 
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и перепишем уравнение (4) в виде 
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В этом уравнении параметрами яв-
ляются внешнее усилие P, которое счита-
ется независимым, и величина γ , харак-
теризующая длину пластических зон и 
определяемая из условия плавного смы-
кания их берегов 1,0)(' →= ttv . Поэтому, 
дифференцируя (6) по t , переходя к пре-
делу при 1→t  и опуская промежуточные 
выкладки, получим 
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Подставив (7) в (6), получим окон-
чательно 
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Здесь .
E

sσ
λ =  

Состояние, соответствующее началу 
роста царапины в направлении толщины 
пластины, определяем, используя дефор-
мационный критерий разрушения – кри-
тическое раскрытие трещины, при этом 

,)0( *vv =              (9) 
где v*  - предельное раскрытие берегов ца-
рапины, при котором она распространяет-
ся на всю толщину h в направлении оси z 
в некоторой малой окрестности точки t = 
0. Тогда согласно уравнению (8) получим 

.
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0
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=
γ
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π
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Определив отсюда величину 0γ , по 
формуле (7) можно вычислить значение 
внешнего усилия P0, соответствующего 
началу процесса роста царапины по тол-
щине. 
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Этот процесс, в зависимости от гео-
метрических параметров царапины и ме-
ханических характеристик материала, 
может развиваться как с увеличением 
внешней нагрузки, так и с её уменьшени-
ем. Но обязательно он приводит к конеч-
ному состоянию, при котором царапина 
трансформируется в сквозную трещину на 
всей своей длине. 

Не проводя детального исследова-
ния процесса роста царапины по толщине, 
делаем сравнительный анализ только на-
чального и конечного состояний, по-
скольку именно эти состояния характери-
зуют несущую способность рассматри-
ваемой пластины выдерживать нагрузку 
без разрушения. 

Параметры начального состояния 
определяются уравнениями (7) и (10). Ус-
ловие разрушения в конечном состоянии, 
аналогичное (9), имеет вид 

*)( vv k =γ .           (11) 
Параметры конечного состояния 

получим из (7) и (8), подставив в них зна-

чения 1=
h
a и kt γ= : 

*ln4)( vlv kk =⋅
⋅⋅

−= γ
π
λ

γ , 

 
k

s
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πσ
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Введём следующие обозначения:  

l
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λ
γπ
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π )(;)0(

0  

и параметр 
0P

PP k= , характеризующий со-

стояние пластины с царапиной: при 1<P  
предельным является начальное состоя-
ние, и конечное, если 1>P . 

Будем считать, что критическое зна-
чение раскрытия берегов v* при одном и 
том же материале одинаково как для ца-
рапины, так и для трещины. Тогда 

kvv =0             (13) 

и, задавая значения 
h
a  и 

s

P
σ

0 , из (7) и (10) 

находим v0, а используя (13), по уравне-
ниям (12) определяем соответствующие 

значения 
s

kP
σ

 и P . На рис. 2 представлены 

результаты численных расчётов по этому 
алгоритму. 

Точки пересечения зависимостей 









h
aP с прямой 1=P  определяют те значе-

ния 
h
a , меньше которых предельное со-

стояние определяется по уравнениям (7) и 
(10). При больших значениях 

h
a  необхо-

димо использовать уравнения (12). В обо-
их случаях должно выполняться условие 
(1). 

На рис. 3 представлена зависимость 

s

P
σ

0  от 
h
a  при 1=P , полученная в резуль-

тате перестроения данных на рис. 2, а так-
же показана область допустимых значе-

ний 
h
aP

s

−≥ 10

σ
. Таким образом, если при 

заданном номинальном уровне внешних 

напряжений 
s

P
σ

0  царапина в результате 

циклического изменения этих нагрузок 
при эксплуатации «прорастает» на глуби-

ну 
h
a , то по этим данным можно опреде-

лять, в состоянии А или В находится пла-
стина, и для определения предельных зна-
чений параметров, приводящих к разру-
шению, использовать соответствующие 
зависимости. 

В заключение следует отметить то 
обстоятельство, что в реальных элементах 
конструкции царапины развиваются в 
глубину неравномерно таким образом, что 
изначально прямой фронт царапины ис-
кривляется, и это приводит к изменению 
границы между областями А и В на рис. 3.  

Соответствующая задача для цара-
пины с переменной глубиной рассматри-
вается в работе [4]. 
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Рис. 2. Зависимости параметра P от относительной глубины царапины a/h  

при различных sP σ/0  

 

 
Рис. 3. Области определения предельного состояния пластины с царапиной: 

А – область разрушения, определяемая царапиной;  
В – область разрушения, определяемая трещиной 
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The aim of the paper is to determine the area of possible ultimate states of a plate made of an ideal elas-

toplastic material in a plane taut state, with the plate having a blind fractured defect (a scratch). This problem is 
of a more general character and presents a greater practical interest than just a scratch problem since in thin-
walled constructions and enclosures whether it be plane fuselage or rocket fuel tanks etc. there always exist 
damages resulting from external actions and transforming into scratches in the process of operation.  
 It their turn, scratch dimensions will gradually increase as a result of cyclic loads arising during opera-
tion. There naturally arises a problem of determining the ultimate dimensions of these defects which can result in 
the fatal failure of the whole structure at a given level of operating loads. 
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Представлен алгоритм тактовой синхронизации и оценивания мощности шума, основанный на ис-
пользовании повторяемости частей многолучевого сигнала. 

 
Сигнал, тактовая синхронизация, дисперсия канального шума, имитационное моделирование, 

многолучёвость. 
 

Введение 
Повышение скорости передачи ин-

формации без перехода в другой частот-
ный диапазон практически приводит к 
межсимвольной интерференции (МСИ) на 
приёме [1, 2]. При этом увеличение скоро-
сти передачи сообщения желательно со-
провождать не только увеличением ка-
нальной скорости, но и увеличением ско-
рости информационной. Поэтому сейчас 
преимущественно развиваются методы 
приёма информации в каналах с МСИ без 
использования специальных тест-
сигналов [3]. 

На передающей стороне формирует-
ся поток сигнальных элементов, имеющих 
одинаковую длительность T , называемую 
тактовым интервалом. На приёмной сто-
роне демодулятору должны быть извест-
ны моменты времени, соответствующие 
границам принимаемых элементов сигна-
ла с учётом времени распространения 
сигнала в радиоканале (характеристиче-
ские моменты). Определение этих момен-
тов осуществляется в системе тактовой 
синхронизации приёмника. Обычно вели-
чина T  задаётся высокостабильными ге-
нераторами тактовой частоты и считается 
известной точно. Поэтому задача синхро-
низации заключается в определении фазо-
вого сдвига сетки тактовых импульсов, 
подаваемых на демодулятор в качестве 
характеристических моментов, относи-
тельно таких же импульсов высокоста-
бильного эталонного генератора. 

В статье предлагается алгоритм со-
вместного оценивания дисперсии каналь-
ного шума и нахождения характеристиче-
ских моментов сигнала, основанный на 
структурном анализе принимаемого сиг-
нала. 

В отсутствие многолучёвости осно-
вой для синтеза устройства тактовой син-
хронизации является момент перехода 
элементов сигнала с единицы на нуль и 
наоборот [4, 5]. В условиях многолучево-
го распространения границы перехода 
элементов сигнала практически «стирают-
ся» и чёткого перехода нет. 

Для нахождения характеристических 
моментов сигнала в условиях многолуче-
вого распространения предлагается ис-
пользовать метод, представленный в [6], 
обеспечивающий нахождение границ так-
товых интервалов на основе поиска сов-
падающих фрагментов сигнала. Этот ал-
горитм имеет ряд недостатков, отмечен-
ных в [7], основной из которых – возмож-
ность получения оценки границы тактово-
го интервала при отсутствии знаний о 
форме реакции канала на переданный 
элемент сигнала только при большом со-
отношении сигнал/шум. Предлагаемый 
алгоритм лишён этого недостатка, хотя 
основой этого алгоритма, как и в [6], яв-
ляется повторяемость частей принимае-
мого сигнала. Также особенностью пред-
лагаемого алгоритма, в отличие от [6], яв-
ляется использование для анализа одного 
тактового интервала, т.е. не используется 
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полная энергия элемента сигнала, что по-
зволит значительно ускорить работу алго-
ритма за счёт уменьшения числа переби-
раемых комбинаций с 2 1Qm +  до 1Qm + , где 
Q – память канала, а m – позиционность 
модуляции. 

 
Описание алгоритма 

Запишем сигнал на входе приёмного 
устройства в следующем виде: 

( ) ( ) ( ) ( )
1

L

l l
l

z t s t t n t
=

= − τ ⋅ γ +∑ && && ,            (1) 

где ( )s t& – передаваемый сигнал, ( )n t& – 

шум, ( )l tγ& – коэффициент передачи кана-
ла для l – луча, являющийся медленно ме-
няющейся функцией времени, L – число 
лучей, l – номер луча, lτ – задержка во 
времени l -го луча. 

Пусть: 
( ) ( ) ( )jM i kM id t z t z tµ + += −& & &               (2) 

является разностью сравниваемых фраг-
ментов сигнала, где 0,1, , 2k N= −K , 

1, 2, , 1j k k N= + + −K , 0,1, ..., 1i M= − , 
( ) ( )( )jM iz t z t jM i T+ = + + ∆& & , 

( ) ( )( )kM iz t z t kM i T+ = + + ∆& & , T∆  – тре-

буемая точность синхронизации TT
M

∆ = , 

M – количество смещений в пределах 
тактового интервала, N – количество так-
товых интервалов в интервале анализа, μ  
– порядковый номер ветви обработки. 

Вероятность совпадения разнесён-
ных во времени фрагментов сигнала и ве-
роятность того, что найдётся q  пар разне-
сённых фрагментов сигнала для случая 
m–позиционной модуляции, памяти кана-
ла Q  и равновероятным появлением эле-
ментов сигнала представлена в [8]. 

Каждому сочетанию параметров j , 
k  и i  соответствует определённое значе-
ние μ , причём 

2

0,1, , 1
2

N N M
 −

µ = − 
 

K , ( )mod M iµ = . 

Для дальнейшего анализа вычислим 

величины Dµ : 

( )
2

0

T

D d t dtµ µ= ∫ & .            (3) 

При совпадении разнесённых фраг-
ментов сигнала значение Dµ  в отсутствие 
шума равно нулю, а при его наличии 
стремится к удвоенному значению энер-
гии шума на интервале анализа [9]. 

Предлагаемый алгоритм требует на-
хождения оценки µ , то есть такого значе-
ния ˆµ = µ , при котором Dµ  минимально. 
Это значение в отсутствие следующей по-
вторной комбинации позволит определить 
границу тактового интервала: 
ˆ arg min Dµµ
µ = .            (4) 

Найденному значению μ̂  соответст-
вуют определённые значения ˆ,j k̂ , при 
которых проявились совпадающие фраг-
менты сигнала. При этом зафиксируем 
интервал, в котором было найдено совпа-
дение фрагментов принимаемого сигнала. 
Определим начало этого интервала сле-

дующим образом: 
ˆ

M
M
µ ς =   

. Таким об-

разом, для каждого интервала анализа ис-
пользуется набор фрагментов сигнала 

( )ĵ M iz t+
&  и ( )k̂ M i

z t
+

&  и соответствующие им 

значения интегралов квадратов модулей 
разности анализируемых фрагментов сиг-
нала iDς+ . 

При реальной передаче информации, 
ввиду случайности сообщения на отсутст-
вие следующей повторной комбинации 
нельзя полагаться. Найденное значение 
должно стать отправной точкой для нахо-
ждения границы тактового интервала. По-
этому поиск повторяющихся фрагментов 
сигнала повторяется q  раз. На каждом r -
м шаге поиска ( 0,1, ..., 1= −r q ) вычисля-
ются значения интегралов квадратов мо-
дулей разности анализируемых фрагмен-
тов сигнала ,r iD ς+ . 

Исходя из этого, запишем решающее 
правило для алгоритма нахождения гра-
ниц тактовых интервалов по нескольким 
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анализируемым фрагментам в следующем 
виде: 

 
1

,
0

ˆ arg min
q

r ii r
i D

−

ς+
=

= ∑ .            (5) 

 
Для определения мощности шума в 

соответствии с [9] запишем решающее 
правило в следующем виде: 

 

.
2

ˆ

1

0
ˆ,

2

qT

D
q

r
ir∑

−

==σ      (6) 

 
Из описания алгоритма видно, что 

решающие правила (5) и (6) используют в 
качестве исходных данных один и тот же 
набор параметров, формируемых в соот-
ветствии с формулой (3). Таким образом, 
получен алгоритм совместного оценива-
ния границ тактовых интервалов и мощ-
ности шума. 

Алгоритм поиска границ тактовых 
интервалов и оценивания мощности шума 
не требует знания вида модуляции, а тре-
бует знания только позиционности, что 
делает его инвариантным к виду модуля-
ции. Представленный алгоритм также не 
требует знания импульсной характеристи-
ки канала, что делает его инвариантным к 
многолучёвости. 

 
Анализ алгоритма 

Для выявления качественных харак-
теристик работы устройства тактовой 
синхронизации и устройства оценивания 
мощности шума было проведено стати-
стическое имитационное моделирование 
при различных отношениях мощностей 
сигнал/шум, количествах блоков q  при-
нимаемого сигнала ( )z t&  на интервале 
анализа qN  и различной позиционности 
модуляции. 

Моделирование проводилось сле-
дующим образом. Для каждого блока, ис-
пользуемого в анализе, сначала генериро-
валась последовательность из N  элемен-

тов сигнала ( )s t&  с позиционностью моду-
ляции m . Передаваемая последователь-
ность сигналов умножалась на комплекс-
ный коэффициент передачи канала ( )l tγ&  в 
каждом луче. Квадратурные компоненты 
коэффициента передачи ( )l tγ&  формиро-
вались как случайные величины, распре-
делённые по гауссовскому закону. Произ-
ведения ( )s t&  и ( )l tγ&  складывались со 
сгенерированной реализацией гауссовско-
го шума ( )n t& . Так был сформирован сиг-

нал ( )z t& , поступающий на вход анализи-
руемого устройства тактовой синхрониза-
ции. Далее проводились действия в соот-
ветствии с формулами (2)–(4), и в соот-
ветствии с формулой (5) выносились ре-
шения по блокам. Найденное значение 
временного сдвига сохранялось в памяти 
ЭВМ. Данные операции проводились 1000 
раз. В результате были получены зависи-
мости вероятности ошибочного определе-
ния границы тактового интервала в зави-
симости от количества блоков, исполь-
зуемых для анализа, и отношения сиг-
нал/шум. Полученные зависимости пред-
ставлены на рис. 1 и 2. 

 
 

 
 

Рис. 1. Зависимость вероятности правильного 
определения границы тактового интервала  

в зависимости от количества  
используемых блоков 
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Рис. 2. Зависимость вероятности  

ошибки определения границ тактовых интервалов 
от позиционности модуляции при q=10  

 
Из рис. 1 и 2 следует: 
1. Точность определения границ так-

тового интервала зависит от соотношения 
сигнал/шум и количества анализируемых 
блоков. При необходимости можно найти 
компромисс между отношением сиг-
нал/шум и количеством используемых 
блоков. 

2. При увеличении позиционности 
модуляции уменьшается количество сле-
дом повторяющихся комбинаций, что 
приводит к незначительному выигрышу в 
помехоустойчивости по отношению к 
двухпозиционной модуляции при одина-
ковой вероятности выпадения совпадаю-
щих фрагментов сигнала. При этом при 
увеличении позиционности модуляции 
выигрыш не увеличивается. 

3. Устройство тактовой синхрониза-
ции, построенное в соответствии с алго-
ритмом (5), позволяет определять грани-
цы тактовых интервалов при низком от-
ношении сигнал/шум. 

4. При увеличении позиционности 
модуляции рабочие характеристики алго-
ритма ухудшаются. 

Для определения погрешности оце-
нивания дисперсии шума по формуле (6) 
эксперимент был проведён следующим 
образом. Выбирались совпадающие фраг-
менты сигнала, и по формуле (2) опреде-
лялась мощность шума. Полученное зна-
чение мощности вычиталось из известно-
го, заданного экспериментом значения 
мощности, и результат записывался в ка-

честве погрешности оценивания мощно-
сти шума. По результатам 1000 таких 
опытов определялось среднее значение 
модуля погрешности оценки мощности 
шума и строился график (рис. 3). 

 
Рис. 3. Зависимость процента ошибки  

от количества совпадений 
 

Вероятность правильного определе-
ния границ тактовых интервалов зависит 
от вероятности появления совпадающих 
фрагментов сигнала. Для определения оп-
тимальных значений вероятности появле-
ния совпадающих фрагментов сигнала 
было проведено статистическое модели-
рование. В моделировании постоянными 
параметрами были соотношение сиг-
нал/шум, равное 10, и количество блоков, 
равное 10, а переменным параметром яв-
лялось количество тактов в блоке. Коли-
чество тактов в блоке определяло вероят-
ность появления совпадающих фрагмен-
тов сигнала. Результаты моделирования 
представлены на рис. 4. 

 
Рис. 4. Зависимость вероятности  

ошибочного определения границ тактовых 
 интервалов от вероятности появления  
совпадающих фрагментов сигнала в блоке  
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Высокая вероятность ошибки опре-
деления границ тактовых интервалов при 
вероятности появления совпадающих 
фрагментов от 0  до 0,3  объясняется от-
сутствием признаков наличия границ так-
товых интервалов. Увеличивающаяся ве-
роятность ошибки определения границ 
тактовых интервалов при вероятности по-
явления совпадающих фрагментов сигна-
ла более 0,8  объясняется нарастающим 
количеством следующих подряд совпа-
дающих комбинаций. Это приводит к эф-
фекту, аналогичному тому, что появляется 
при приёме длинных последовательностей 
единиц либо нулей при обеспечении так-
товой синхронизации, когда невозможно 
определить границу тактового интервала 
из-за отсутствия признака наличия грани-
цы перехода с нуля на единицу либо на-
оборот. Оптимальная вероятность совпа-
дения фрагментов заключена в интервале 
0,5...0,8 . При этом, если учесть также ко-
личество тактов, необходимых для совпа-
дения с заданной вероятностью, опти-
мальным значением вероятности совпаде-
ния фрагментов сигнала становится зна-
чение, равное 0,5 . 

 
Выводы 

1. Устройство тактовой синхрониза-
ции, использующее алгоритм (5), может 
получать оценку границ при низком от-
ношении сигнал/шум. 

2. При использовании алгоритма с 
решающим правилом (5) увеличение на-
бора статистических данных (увеличение 
количества блоков анализа) приводит к 
повышению точности определения границ 
тактовых интервалов. 

3. Оптимальное значение вероятно-
сти совпадения разнесённых во времени 
фрагментов сигнала в анализируемом 
блоке равно 0,5 . 

4. Свойство 3 совместно с анализом 
полученной формулы для вероятности 
совпадения разнесённых во времени 
фрагментов сигнала, представленной в 
[8], позволяет утверждать, что синтезиро-
ванный алгоритм может использоваться 

для каналов с большой памятью ( 10Q > ). 
5. Результаты моделирования под-

тверждают работоспособность представ-
ленного алгоритма оценивания мощности 
шума. Точность оценки мощности шума 
увеличивается с ростом количества сов-
падающих фрагментов сигнала. При мед-
ленно меняющейся мощности в канале 
можно получить предварительную оценку 
величины шума, а далее в процессе приё-
ма её уточнять, увеличивая число q . 
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МОДЕЛИРОВАНИЕ ПРОХОЖДЕНИЯ ОСТРОСФОКУСИРОВАННОГО 
ИЗЛУЧЕНИЯ ЧЕРЕЗ ЗОНДЫ РАЗЛИЧНОЙ КОНФИГУРАЦИИ 
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имени академика С. П. Королёва (национальный исследовательский университет) 
  

Проведён анализ возможности детектирования остросфокусированного излучения с помощью 
зондов различной конфигурации. Найдены соотношения энергетических характеристик на входе и 
выходе сканирующих зондов различных конфигураций с различными размерами входных окон. 
Показана чувствительность конического диэлектрического зонда к остросфокусированному излучению с 
преобладающей продольной составляющей электрического поля в центральном пике фокального пятна. 

 
Ближнепольная микроскопия, сканирующий зонд, рефракционный микроаксикон, острая 

фокусировка, детектирование излучения, метод FDTD. 
 
При острой фокусировке лазерных 

пучков с радиальной поляризацией в фо-
кальном пятне неизбежно возрастает про-
дольный компонент колебаний электриче-
ского поля [1, 2]. Чтобы получить анало-
гичный эффект для линейно-
поляризованного пучка, нужно внести в 
него вихревую или линейную фазовую 
зависимость [3, 4]. Особенность острос-
фокусированного излучения состоит в на-
личии преобладающей продольной ком-
поненты электрического поля, распро-
странение которой происходит 
перпендикулярно оптической оси зонда. 
Этот факт ставит вопрос о возможности 
детектирования такого типа излучения 
зондами сканирующих ближнепольных 
микроскопов. 

В современных микроскопах ис-
пользуются оптические зонды с металли-
ческим покрытием (рис. 1, 2, 3). Однако 
известно, что чувствительность зондов к 
остросфокусированному излучению с 
преобладающей продольной компонентой 
очень низка. В работе проведено модели-
рование прохождения сфокусированного 
микроаксиконом излучения через различ-
ные детектирующие элементы. Исследо-
вались следующие элементы: рефракци-
онный аксикон, цилиндрический и кони-
ческий зонды с металлическим 
покрытием. 

 

 
Рис. 1. Цилиндрический зонд 

 

 
Рис. 2. Конический волновод 

 

 
Рис. 3. Конический зонд 
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Численное моделирование осущест-
влялось с помощью разностного метода 
решения уравнений Максвелла 
(FDTD) [5], реализованного в программ-
ном пакете RSoft FullWAVE. В силу того, 
что при использовании данного метода 
затруднительно моделировать металлы с 
высокой проводимостью, в работе исполь-
зовался коэффициент затухания материа-
ла, которым покрыт зонд, равный 1,6 и 
соответствующий слабопроводящим ме-
таллам. Показатель преломления диэлек-
трического материала сердцевины зондов 
равен 1,5. Длина волны бралась равной 
633 нм. 

 
Обратимость хода излучения  

в аксиконе 
Пусть на входе в основание аксико-

на задано распределение вектора напря-
жённости электического поля, соответст-
вующее лазерному пучку с вихревой 
структурой фазы: 

( ) ( )
2

2, , 0 exp expx
rE r z Ar iϕ ϕ
σ

 
= = − 

 
,     (1) 

где ( ),r ϕ  – полярные координаты в плос-
кости 0z =  (непосредственно в плоскости 
основания аксикона); A – нормирующий 
множитель; 1,5σ =  мкм – радиус гауссов-
ского пучка. 

На рис. 4 (слева) приведён график 
интенсивности в основании аксикона. 

При фокусировке пучка (1) микроак-
сиконом с углом раскрыва 94°  (высота – 
2.8 мкм, диаметр основания – 6 мкм) на 
выходе формируется фокальное пятно, 
распределение интенсивности которого 
изображено на рис. 4 (справа) [6]. Размер 
фокального пятна, изображённого на рис 
4 (справа): 0,3FWHMx λ=  - диаметр пятна 
по полуспаду. При этом в центральном 
пике фокального пятна основной вклад в 
интенсивность вносит продольный ком-
понент вектора электрического поля. Воз-
никает вопрос о том, как детектировать 
остросфокусированные фокальные пятна 
с подобной структурой. 
 

 

   
Рис. 4. Интенсивность в инициирующем излучении в основании (слева),  

в фокальном пятне (справа) 
 

Рассмотрим детектирование фокаль-
ного пятна (рис. 4 (справа)) микроаксико-
ном. Для этого используем схему, приве-
дённую на рис. 5. Два одинаковых микро-
аксикона расположены вершинами друг к 
другу и их оптические оси совпадают. Ле-
вый аксикон фокусирует вихревой пучок, 
входящий в него слева. На расстоянии 

10d нм=  от вершины фокусирующего 
микроаксикона формируется фокальное 
пятно, которое входит в правый детекти-
рующий микроаксикон (рис. 5). 

При прохождении сфокусированно-
го излучения (рис. 4 (справа)) через мик-
роаксикон от вершины к основанию на-
блюдается некоторая обратимость хода 
лучей. На рис. 6 показано распределение 
интенсивности на выходе из основания 
правого микроаксикона. 

Из рис. 4 (слева) и рис. 6 видно, что 
фокусируемое и расфокусированное излу-
чения имеют сходную кольцеобразную 
структуру. В центре обоих пятен наблю-
дается минимум интенсивности. Энерге-
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тический анализ пятен на входе и выходе 
показал, что 90% энергии проходит от 
острия до основания правого аксикона, 
изображённого на рис. 5 справа. При этом 
наиболее полное пропускание наблюдает-
ся при равенстве углов левого и правого 
аксиконов. 

 

 
Рис. 5. Расположение аксиконов  
в вычислительном эксперименте 

 
 

 
Рис. 6. Интенсивность на выходе 

 из правого аксикона 
 
Детектирование z-компоненты  

с помощью цилиндрического зонда 
Однако на практике микроаксикон 

не может быть использован в качестве 
сканирующего элемента ближнепольного 
микроскопа из-за того, что в него входят 
не только излучение остросфокусирован-
ного малого пятна, расположенного на 
оптической оси, но и периферийные по-
мехи. Для того чтобы избавиться от пери-
ферийных помех и улучшить отражение 
от стенок, сканирующий зонд покрывают 
металлом. 

После моделирования детектирова-
ния остросфокусированного пятна (рис. 4, 
правый) цилиндрическим зондом (рис. 1) 
с металлическим покрытием можно сде-
лать вывод о том, что такой зонд не чув-

ствителен к сильно расходящемуся вход-
ному излучению с преобладающей z-
компонентой в центральном пике. Диа-
метр входного окна зонда брался равным 
100 нм. Диаметр выходного окна – 6 мкм. 

Энергетический анализ входного и 
выходного излучений показывает, что во 
входное окно зонда входит лишь 0,05% 
энергии, что крайне мало для детектиро-
вания. 

В табл. 1 приведён покомпонентный 
энергетический анализ на входе и выходе 
зонда. 

 
Таблица 1. Энергии на входе и выходе цилиндри-
ческого зонда с диаметром входного окна 100 нм 
 

Энерия Полная z-комп. х-комп. 
На входе 121000 20000 89000 
На выходе 50 8 33 

Соотношение 0,0005 0,0004 0,0005 
 
Из табл. 1 видно, что цилиндриче-

ский зонд с диаметром входного окна в 
100 нм пропускает через себя 0,05% энер-
гии, что недостаточно для детектирования 
рассматриваемого излучения. 

 
Детектирование z-компоненты  

с помощью конического волновода 
Волновод конической формы, вы-

полненный из металла (рис. 2), так же, как 
и цилиндрический зонд, пропускает очень 
малую долю входного сфокусированного 
излучения. Через входное окно волновода 
диаметром в 100 нм проходит только 
0,06% всей энергии остросфокусирован-
ного входного излучения. Диаметр вы-
ходного окна – 6 мкм. 

В табл. 2 приведён покомпонентный 
энергетический анализ на входе и выходе 
конического волновода. 

 
Таблица 2. Энергии на входе и выходе коническо-
го волновода с диаметром входного окна 100 нм 

Энерия Полная z-комп. х-комп. 
На входе 130000 31100 99500 
На выходе 23 6 15 

Соотношение 0,0002 0,0002 0,0002 
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Из табл. 2 видно, что конический 
волновод с диаметром входного окна в 
100 нм пропускает через себя 0,02% энер-
гии, что недостаточно для детектирования 
рассматриваемого излучения. 

 
Детектирование z-компоненты  
с помощью конического зонда  
с металлическим покрытием 
Рассмотрен случай, когда для детек-

тирования остросфокусированного излу-
чения с преобладающей z-компонентой в 
центральном пике используется кониче-

ский зонд, покрытый металлом (рис. 3). 
Рассмотрены случаи, когда диаметр вход-
ного окна равен 50 и 100 нм. Диаметр вы-
ходного окна - 6 мкм. 

Распределение интенсивности на 
входе и выходе конического зонда пред-
ставлено на рис. 7. 

В табл. 3 и 4 приведён энергетиче-
ский анализ излучения на входе и выходе 
зонда для диаметров входных окон – 100 
нм и 50 нм. 

 

 

   
Рис. 7. Распределение интенсивности на входе и выходе конического зонда 

 
Таблица 3. Энергии на входе и выходе коническо-
го зонда с диаметром входного окна 100 нм 

Энерия Полная z-комп. х-комп. 
На входе 134000 31100 99500 
На выходе 2300 480 1730 

Соотношение 0,017 0,015 0,017 
 

Таблица 4. Энергии на входе и выходе коническо-
го зонда с диаметром входного окна 50 нм 

Энерия Полная z-комп. х-комп. 
На входе 132000 29000 100000 
На выходе 1260 262 950 
Соотношение 0,009 0,009 0,0095 

 
Из табл. 3 видно, что конический 

зонд с диаметром входного окна в 100 нм 
пропускает через себя 1,7% энергии, что 
вполне достаточно для детектирования 
рассматриваемого излучения. 

Из табл. 4 видно, что конический 
зонд с диаметром входного окна в 50 нм 
пропускает через себя 0,9% энергии. Та-
ким образом, установлено, что с умень-
шением размеров входного окна зонда 
уменьшается энергия, которую пропуска-
ет через себя зонд. С уменьшением пло-

щади входного окна в 4 раза энергия, вхо-
дящая в окно, уменьшается в 1,9 раза. 

На рис. 8 показаны графики интен-
сивности I  в сечениях пятен вдоль оси x  
на выходе из зонда (рис. 7 (справа)) для 
конических зондов с различными диамет-
рами входных окон. 

 
Рис. 8. Интенсивность в сечениях пятен  

на выходе из конического зонда  
(пунктирная линия – диаметр входного окна равен 
100 нм, сплошная линия – диаметр входного окна 

равен 50 нм) 
 
Из рис. 8 видно, что с уменьшением 

входного окна зонда структура выходного 
пятна не изменяется, но уменьшается его 
интенсивность. 
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Заключение 
При прохождении вихревого пучка 

через микроаксикон формируется фокаль-
ное пятно, в центральном пике которого 
преобладает продольный компонент коле-
баний вектора электрического поля. 

При прохождении сфокусированно-
го пучка через микроаксикон от вершины 
к основанию сохраняется 90% энергии 
пучка, а также кольцевая структура рас-
пределения интенсивности на выходе 
микроаксикона, что подтверждает обра-
тимость хода излучения при распростра-
нении в микроаксиконе. 

Показано, что использование цилин-
дрического зонда, а также полого кониче-
ского волновода неэффективно для детек-
тирования рассматриваемого излучения. 

Детектирование сфокусированного 
излучения с преобладающим вкладом 
продольного компонента в центральном 
пике может осуществляться с помощью 
конического зонда с оптически плотной 
сердцевиной и металлическим покрытием. 
Получено, что через такой зонд проходит 
1,7% энергии, что почти в 30 раз больше, 
чем для других рассмотренных видов зон-
дов с диаметрами входных окон в 100 нм. 
Это говорит о частичном преобразовании 
сильнорасходящегося излучения в рас-
пространяющееся внутри диэлектирческо-
го конического зонда с металлическим 
покрытием. 

 
Работа выполнена при финансовой 

поддержке гранта РФФИ 10-07-00109-а и 
гранта Минобрнауки по ФЦП "Научные и 
научно-педагогические кадры инноваци-
онной России" (соглашения № 8231). 
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 MODELLING THE PROPAGATION OF SHARP FOCUSED LASER BEAMS 
THROUGH SCANNING PROBES OF DIFFERENT SHAPES 

  
© 2012  S. A. Degtyaryov, S. N. Khonina, D. L. Skuratov 

 
Samara State Aerospace University named after academician S. P. Korolyov  

(National Research University) 
 

The paper presents an analysis of the possibility to detect sharp focused radiation with the help of vari-
ously shaped probes. The relations of a beam’s energy characteristics at the input and output of variously shaped 
scanning probes with different diameters of input windows are worked out. The sensitivity of a tapered dielectric 
probe to sharp focused radiation with the dominating longitudinal component of the electric field in the central 
peak of the focal spot is demonstrated. 
 

Near-field microscopy, scanning probe, refractive microaxicon, sharp focusing, detection of beams, 
FDTD-method. 
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УДК 535.42 
 

СРАВНЕНИЕ ФОКУСИРОВКИ РЕФРАКЦИОННЫМ АКСИКОНОМ 
ИМПУЛЬСОВ С РАЗЛИЧНОЙ ПОЛЯРИЗАЦИЕЙ И ДЛИТЕЛЬНОСТЬЮ 

 
© 2012  А. В. Метерко, С. Н. Хонина 
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Выполнено моделирование методом конечных разностей во временной области фокусировки корот-

ких и длинных световых пучков при использовании рефракционного аксикона. Показано, что длительность 
пучка не сказывается на усреднённой картине интенсивности в плоскости фокусировки, однако при ис-
пользовании коротких импульсов может достигаться очень высокая пиковая мощность. Проведено сравне-
ние численных результатов для различных типов поляризации падающих на аксикон пучков. Показано, что 
при острой фокусировке энергия перераспределяется между радиальным и продольным компонентами 
электрического поля, в то время как энергия азимутального компонента не изменяется. 

 
Рефракционный аксикон, фокусировка импульсных пучков, поляризация цилиндрических световых 

пучков, метод конечных разностей во временной области. 
 

Введение 
 
Проблема острой фокусировки пуч-

ка является одной из фундаментальных 
проблем оптики. Для изучения возможно-
сти дальнейшего уменьшения размера вы-
ходного пятна и получения сверхразреше-
ния проводится множество исследований. 
Результаты в [1-3] показывают, что для 
острой фокусировки вместо традиционной 
линзы можно использовать рефракцион-
ный аксикон, позволяющий уменьшить 
размер выходного пятна при радиальной 
поляризации падающего пучка.  

Данный эффект связан с тем, что 
при радиальной поляризации обеспечива-
ется наилучшее перераспределение энер-
гии в один компонент электрического по-
ля (продольный), что обеспечивает фак-
тически скалярный режим фокусировки 
(без уширения фокального пятна за счет 
влияния других компонентов). 

Генерация радиально-поляризован-
ных пучков осуществляется с помощью 
таких же устройств, что и генерация ази-
мутально-поляризованных пучков [4, 5], 
которые используются для фокусировки в 
компактные кольцевые распределения и 
применяются в STED-технологиях [6, 7]. 
Поэтому фокусировка таких пучков пред-
ставляет большой практический интерес.  

Учитывая, что при острой фокуси-
ровке различных световых пучков может 
быть существенно усилен продольный 
компонент электрического поля [8], важно 
представлять, каково будет последующее 
преобразование такого поля оптическими 
элементами. В частности, актуальной яв-
ляется задача детектирования остросфо-
кусированного излучения в сканирующих 
зондовых микроскопах [9-11].   

В данной работе проведено сравне-
ние численных результатов, полученных 
методом конечных разностей во времен-
ной области, для различных типов поля-
ризации падающих на аксикон пучков. 
Заметим, что в указанных выше публика-
циях исследования для азимутальной и 
продольной поляризации не выполнялись. 

Метод конечных разностей во вре-
менной области [12] является одним из 
наиболее точных подходов моделирова-
ния временных процессов в микрооптике 
и позволяет получать корректные резуль-
таты распространения и дифракции ко-
ротких импульсов. Актуальность исследо-
вания фокусировки коротких и ультрако-
ротких световых импульсов связана с их 
широким использованием в многофотон-
ной полимеризации с целью повышения 
разрешения при литографии [13, 14]. 
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Постановка задачи 
 
Для моделирования распростране-

ния пучков был выбран пакет Meep, реа-
лизующий метод конечных разностей во 
временной области (Finite Difference Time 
Domain - FDTD) решения уравнений Мак-
свелла. Для уменьшения вычислительных 
затрат в задаче использовалась цилиндри-
ческая симметрия, что позволило свести 
моделирование к двухмерному случаю. 

В пакете Meep происходит работа с 
пучками, факторизуемыми по времени и 
пространству. В качестве временного и 
пространственного распределений выбра-
но распределение Гаусса:  

( ){ }2 2
0( ) exp 2 tf t t t σ≈ − − ,                      (1) 

{ }2 2( ) exp 2 rf r r σ≈ − .                               (2) 
Знак приближения указан потому, 

что оба распределения не соответствуют 
этой функции полностью, однако разница 
между распределением Гаусса и внутрен-
ними функциями пакета незначительна и 
не вносит искажений при генерации. 

Генерируемый пучок имел длину 
волны λ = 1 мкм. Рефракционный аксикон 
имел форму конуса, выбранный материал 
– стекло (n = 1,5). Схема моделируемой 
области изображена на рис. 1. Отношение 
радиуса и высоты микроаксикона соот-
ветствует числовой апертуре 0,4NA ≈  
[15]. Хотя это не слишком высокая число-
вая апертура, после аксикона должен 
формироваться бесселевый световой пу-
чок, имеющий достаточно узкий попереч-
ный размер.  

Здесь и далее для удобства про-
странственные величины приводятся в 
длинах волн λ, а временные – в периодах 
распространения рассматриваемого пучка 
T=λ/с, где c – скорость света. 

Область моделирования имеет раз-
меры: по радиусу [0, 6 ]r λ∈ , вдоль опти-
ческой оси [ 6 , 6 ]z λ λ∈ − . По краям облас-
ти для предотвращения отражения распо-
ложен идеальный поглощающий слой 
толщиной 2λ. Шаг дискретизации по про-
странству равен λ/25, по времени - λ/(50с). 

 

 
Рис. 1. Схема моделируемой области 

 
Входной пучок варьировался по сле-

дующим параметрам: 
• длительность – 2t Tσ =  и 200t Tσ =  

во временном распределении; 
• поляризация – радиальная (Er), ази-

мутальная (Eφ) и продольная (Ez). 
В табл. 1-3 приведены результаты 

численного моделирования. В ходе моде-
лирования были измерены и выведены ин-
тенсивности (общая и покомпонентная) в 
продольном распределении, а также по-
строены графики продольного распределе-
ния интенсивности на оптической оси и 
поперечного распределения интенсивности 
в точке первого за аксиконом максимума, 
что позволило определить характеристики 
выходных (сфокусированных) распределе-
ний. 

 
Короткий импульс 

 
Метод конечных разностей во вре-

менной области позволяет получать кор-
ректные результаты распространения и 
дифракции коротких импульсов на эле-
ментах микрооптики. Короткий импульс 
(длительностью < 1 ps) является основой 
обеспечения высокой энергии для запуска 
нелинейных оптических процессов и ис-
ключения тепловых эффектов, которые 
трудно локализовать. Рассматривается 
импульс длительностью 2λ/с, что соответ-
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ствует нескольким фемтосекундам и отно-
сится к очень коротким импульсам. В табл. 
1-3 приведены распределения в различные 
моменты времени при дифракции на мик-

роаксиконе Гауссова импульса с радиаль-
ной, продольной и азимутальной поляри-
зациями соответственно.  

 
Таблица 1. Результаты моделирования пучка при 2t Tσ =  с радиальной поляризацией 

Время 2
rE  2

zE  2 2
r zE E+  

8T 

   

12T 

   

14T 

   

16T 

   
 

Таблица 2. Результаты моделирования пучка при 2t Tσ =  с продольной поляризацией 

Время 2
rE  2

zE  2 2
r zE E+  

8T 

   

12T 

   

14T 

   

16T 
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Таблица 3. Результаты моделирования пучка 
при 2t Tσ =  с азимутальной поляризацией 

Время 
2

Eϕ
 

8T 

 

12T 

 

14T 

 

16T 

 
 

Как видно из результатов, только 
пучок, имеющий изначально 
азимутальную поляризацию, сохранил её 
при распространении и дифракции на 
оптическом элементе (табл. 3). В то же 
время хорошо заметно перераспределение 
энергии между радиальным и продольным 
компонентами электрического поля (табл. 
1 и 2). Азимутальный компонент в этом 
случае изначально отсутствует и не 
появляется.  

На рис. 2 показаны усреднённые по 
времени картины интенсивности 
(усреднение выполнялось по четверти 
периода), полученные в поперечной 
плоскости непосредственно на выходе из 
аксикона для различных поляризаций 
падающего пучка. Как видно, при 
продольной поляризации на выходе 
оказывается очень мало энергии. Это 
связано с тем, что при таком типе 
поляризации пучок распространяется в 
основном перпендикулярно оптической 
оси.  

Размеры сформированных 
фокальных распределений по полуспаду 
интенсивности оказались значительно 
меньше, чем можно достичь с помощью 
линзы с той же числовой апертурой. Для 
линзы FWHM=1,25λ, а данный аксикон 
фокусирует в световые и теневые 
распределения в два раза меньшим 
поперечным размером. 

а)  

б)  

в)  

Рис. 2. График интенсивности в поперечной 
плоскости непосредственно на выходе из аксикона 
при а) радиальной (FWHM=0,57λ), б) продольной 
(FWHM=0,56λ) и в) азимутальной поляризациях 

(FWHM=0,55λ): сплошная линия – полная 
интенсивность, пунктирная линия – 

интенсивность радиального компонента, точечная 
линия – интенсивность продольного компонента 
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Продолжительный импульс 
 
Рассматривается импульс длитель-

ностью 200λ/с, что соответствует несколь-
ким сотням фемтосекунд и относится к бо-
лее длинным импульсам. В табл. 4-6 при-
ведены распределения в различные 
моменты времени при дифракции на мик-
роаксиконе Гауссова импульса с радиаль-
ной, продольной и азимутальной поляри-
зациями соответственно.  

Моменты времени для пучка с 
200t Tσ =  были выбраны неравномерно 

(3T, 5T, 7T, 1000T) с целью показать, что 
через некоторое время после начала излу-
чения картина  распространения стано-
вится стационарной и не меняется со вре-
менем, за исключением возрастания ин-
тенсивности (постепенное включение 

источника). Подобное поведение пучка 
характерно при использовании постоян-
ного (CW) источника.  

При этом усреднённые по времени 
картины интенсивности (усреднение про-
водилось как и в 2), полученные в попе-
речной плоскости непосредственно на вы-
ходе из аксикона для различных поляриза-
ций падающего пучка, оказались такими 
же (с вычислительной точностью), что и 
для очень короткого импульса (рис. 2).  
Заметим, что при одинаковой макси-

мальной интенсивности пучков на под-
держивание удлинённого импульса будет 
потрачено значительно больше энергии 
(пропорционально увеличенной длитель-
ности).  

  
 

Таблица 4. Результаты моделирования пучка при 200t Tσ =  с радиальной поляризацией 

Время 2
rE  2

zE  2 2
r zE E+  

3T 

   

5T 

   

7T 

   

1000T 
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Таблица 5. Результаты моделирования пучка при 200t Tσ =  с продольной поляризацией 

Время 2
rE  2

zE  2 2
r zE E+  

3T 

   

5T 

   

7T 

   

1000T 

   
 

 

 
Таблица 6. Результаты моделирования пучка при 

200t Tσ =  с азимутальной поляризацией 

 

Время 
2

Eϕ
 

3T 

 

5T 

 

7T 

 

1000T 

 
 

Отличие короткого и удлинённого 
импульсов состоит в большей протяжён-
ности фокальной области вдоль оптиче-
ской оси. На рис. 3 приведено мгновенное 
распределение полной осевой интенсивно-
сти (при радиальной поляризации падаю-
щего пучка) в моменты времени 15T и 
1000T после включения сигнала. Короткий 
импульс (с 2t Tσ = ) после 15T затухнет, а 
значит, нельзя будет получить распределе-
ние, соответствующее 1000T. 

 
Рис. 3. График полной осевой интенсивности (при 
радиальной поляризации падающего пучка) в мо-

менты времени 15T (толстая линия) и  
1000T (тонкая линия) 
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Заключение 
 
В работе методом конечных разностей 

во временной области проведено модели-
рование фокусировки коротких и длинных 
световых пучков при использовании реф-
ракционного аксикона. Показано, что дли-
тельность пучка не сказывается на усред-
нённой картине интенсивности в плоско-
сти фокусировки, однако при 
использовании коротких импульсов мо-
жет достигаться очень высокая пиковая 
мощность.  
Хотя для фокусировки использовался 

аксикон с не очень большой числовой 
апертурой ( 0,4NA ≈ ), поперечные разме-
ры фокальных распределений по полуспа-
ду интенсивности оказались в два раза 
меньше, чем можно достичь с помощью 
линзы с той же числовой апертурой.  
В случаях продольной и радиальной 

поляризаций азимутальный компонент от-
сутствует и не появляется при распро-
странении пучка в пространстве. Энергия 
между радиальным и продольным компо-
нентами при распространении и фокуси-
ровке частично перекачивается. В случае 
же азимутальной поляризации перерас-
пределения энергии в другие компоненты 
не происходит. 

 
Работа выполнена при финансовой 

поддержке гранта РФФИ 10-07-00109-а и 
гранта Минобрнауки по ФЦП "Научные и 
научно-педагогические кадры инноваци-
онной России" (соглашения № 8231). 
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The focusing of short and long pulse light beams is simulated using the time- domain finite- difference 
method with the aid of a refractive axicon. It is shown that the duration of the beam pulse has no effect on the 
average intensity of the picture in the focal plane, however, very high peak power can beachieves when using 
short pulses. The numerical results for different types of polarization of the beam incident on the axicon are 
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АВИАПЕРЕВОЗОК В УСЛОВИЯХ НЕОПРЕДЕЛЁННОСТИ 
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На основе нечётко-множественного подхода решена задача оптимизации расписания движения 
воздушных судов с учётом параметров технологических графиков наземного обслуживания для аэропор-
та, действующего в рамках трансферной системы авиаперевозок. При формировании нечётких исходных 
данных использованы методы экспертных оценок и статистической обработки материалов информаци-
онной системы аэропорта. Приведён пример решения задачи. 
 

Узловой аэропорт, параметрическая оптимизация, нечёткое множество. 
 

Введение 
Объектом исследования является 

трансферная система пассажирских авиа-
перевозок, включающая в качестве основ-
ных элементов узловой аэропорт (хаб) и 
хабообразующую авиакомпанию. Для 
сокращения времени пребывания транс-
ферных пассажиров в хабе его расписание 
строится по волновому принципу: массо-
вые прибытия рейсов сменяются их мас-
совыми отправлениями, между «волнами» 
прибытий-отправлений следуют паузы 
для обеспечения трансфера пассажиров 
между стыковочными рейсами. 

Рассматривается задача оптимиза-
ции, предполагающая поиск совокупности 
плановых (по расписанию) моментов 
прилётов и вылетов воздушных судов 
(ВС) в пределах определённой волны, 
обеспечивающей максимум доходам 
хабообразующей авиакомпании от пере-
возки трансферных пассажиров, переса-
живающихся в хабе в течение рассматри-
ваемой волны прилётов-вылетов. Решение 
задачи связано с наличием неопределён-
ности в исходных данных. Так, выбранная 
в качестве критерия величина суммарных 
доходов зависит от величин тарифа и 
уровней пассажиропотока на трансфер-
ных авиасвязях, носящих неопределённый 
характер. Неопределённой и труднофор-
мализуемой является степень привлека-

тельности времени пребывания в хабе с 
точки зрения трансферного пассажира, 
влияющая на уровень пассажиропотока. 
Неопределённый, вероятностный характер 
носят продолжительности наземного 
обслуживания ВС и пассажиров, а также 
отклонения прилётов и вылетов ВС от 
расписания. Представляется целесообраз-
ным представить все неопределённые 
величины в единой нечёткой форме. В 
этом случае задача оптимизации расписа-
ния сводится к задаче нечёткого матема-
тического программирования. Учёт неоп-
ределённости временных характеристик 
аэропортового обслуживания рейсов 
требует включения некоторых из них в 
состав оптимизируемых параметров наря-
ду с параметрами расписания. 

 
Постановка оптимизационной  

задачи 
Пусть в течение отдельной волны 

прибытий-отправлений в хаб прилетают, 
проходят обслуживание и вылетают K ВС. 
Предположим, что перевозчик может по 
своему усмотрению задавать плановые 
моменты времени прибытия a

kt  и отправ-

ления d
kt  k-го ( K,...,1k = ) ВС, а также 

интервал времени Г
kT  от момента наступ-

ления готовности ВС к посадке пассажи-
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ров до планового времени вылета. Ис-
пользуем также фактические (с учётом 
отклонения от расписания) нечёткие мо-
менты времени прибытия a

kt
~  и отправле-

ния d
kt

~  k-го ВС.  
Обозначим как ij трансферную авиа-

связь, поддерживаемую двумя рейсами, 
первый из которых выполняет прилетаю-
щий ВС под номером K,...,1i = , а второй 
- вылетающий ВС под номером 

K,...,1j = . Предполагается, что эксперта-
ми для трансферных авиасвязей опреде-
лены нечёткие величины тарифов ijc~  

( K,...,1j,i = ) и ёмкостей авиарынка ijD~  

( K,...,1j,i = ). Под ijD~  понимается макси-
мальное число потенциальных пассажи-
ров, имеющих потребность и возможно-
сти совершить поездку на авиасвязи ij по 
установленному тарифу в течение рас-
сматриваемой волны. 

Необходимо учесть, что не все пас-
сажиры, составляющие ijD~ , принесут 
доход хабообразующей авиакомпании. 
Так, от её услуг, вероятно, откажутся 
пассажиры, которых не устраивает дли-
тельность пересадки в хабе. Также не 
принесут авиакомпании положительных 
коммерческих результатов пассажиры 
рейсов, отправленных с опозданием, или 
трансферные пассажиры, опоздавшие к 
посадке на ВС. 

Введём величину ijd~ , выражающую 
нечёткое число пассажиров, воспользо-
вавшихся перевозкой на авиасвязи ij и при 
этом принёсших доход авиакомпании: 

 
T
ij

C
j

П
ijijij kkkD~d~ = ,     K,...,1j,i = , 

где П
ijk  - доля пассажиров, воспользовав-

шихся трансферной перевозкой на авиа-
связи ij, от общего числа потенциальных 
пассажиров этой авиасвязи; С

jk  - доля 
вылетов j-х ВС, выполненных без нару-
шения расписания, от общего числа выле-
тов j-х ВС за некоторый интервал време-
ни; Т

ijk  - доля трансферных пассажиров 

авиасвязи ij, своевременно прошедших 
предполётное обслуживание в хабе и не 
опоздавших к началу посадки, от общего 
числа трансферных пассажиров авиасвязи 
ij. 

Учитывая зависимость введённых 
коэффициентов от параметров оптимиза-
ции, формулу нечёткой суммы доходов 
авиакомпании от перевозки трансферных 
пассажиров одной волны прилётов-
вылетов рейсов в хабе С~  запишем в виде 

 

( )∑∑
= =

=
K

1i

Г
j

d
j

a
i

K

1j
ijij T,t,td~c~С~ ,     K,...,1j,i = .  

                                                                   (1) 
 
При решении оптимизационной за-

дачи необходимо учитывать ограничение 
на временной интервал между взлётно-
посадочными операциями (ВПО). Для 
всех ( )1K2,...,2,1m −=  должно выпол-
няться условие 

( ) ( ) ,K2,...,1mn      ,ttt ВПО
m

ВПО
n +=−≤∆    (2) 

где ∆t – минимально допустимый интер-
вал между ВПО; ВПО

mt  - момент времени 
выполнения m-й ВПО. Элементы множе-
ства моментов выполнения ВПО опреде-
ляются как 
 







=+=
==

=
K.1,...,j  ,jKm  ,t

K,1,...,i  i,m  ,t
 t d

j

a
iВПО

m  

Таким образом, рассматриваемая за-
дача оптимизации состоит в определении 
переменных a

kt , d
kt  и ( )K,...,1k T Г

k = , 
обеспечивающих максимум целевой 
функции С~  (1) и удовлетворяющих огра-
ничению (2). 

Коэффициенты Ck  и Тk , исполь-
зуемые при расчётах целевой функции С~ , 
зависят от фактической продолжительно-
сти процессов аэропортового обслужива-
ния пассажиров и ВС. Поэтому, прежде 
чем перейти к описанию методики опре-
деления С~ , рассмотрим вопросы, связан-
ные с технологией обслуживания перево-
зок в хабе. 
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Модельный технологический график 
наземного обслуживания ВС 
С целью упрощения технологиче-

ского графика наземного обслуживания 
ВС, включающего несколько десятков 
операций, объединим все операции в 
четыре работы. 

Работа 1. Обслуживание ВС и пас-
сажиров, выполняемое по прилёту. 

Работа 2. Обслуживание ВС, выпол-
няемое при отсутствии пассажиров на 
борту.  

Работа 3. Обслуживание трансфер-
ных пассажиров в терминале, которое для 

k-го ВС рассматривается как совокуп-
ность работ по обслуживанию групп пас-
сажиров, пересаживающихся с ряда при-
летевших i-х ВС ( K,...,1i = ) на 
вылетающее k-е ВС. 

Работа 4. Обслуживание ВС и пас-
сажиров, выполняемое перед вылетом.  

С учётом введённого группирования 
операций модельный технологический 
график принимает вид, представленный 
на рис. 1, где кружками обозначены собы-
тия, а стрелками - следующие работы или 
интервалы времени. 

 

 
 

Рис. 1. Модельный технологический график обслуживания ВС 
 
1-2 – интервал между плановым a

kt  и 

фактическим a
kt

~  моментами времени 
прилёта k-го ВС нечёткой продолжитель-
ностью a

k
a

k
a

k tt~T~ −= ; 
2-3 – работа 1 нечёткой фактической 

продолжительностью П
kT~ ;  

4-5 – работа 2 нечёткой фактической 
продолжительностью С

kT~ , начинающаяся 
сразу по окончании работы 1 и оканчи-
вающаяся в нечёткий момент времени 

КС
kt

~ ; 
5-6 – интервал времени простоя ВС 

в ожидании начала выполнения работы 4 
нечёткой продолжительностью 2

kT~ . Фик-
тивная работа 5-6 имеет место в случае, 
если выполнение работы 2 завершается 
раньше наступления планового момента 
готовности ВС к началу выполнения 

работы 4: Г
k

d
k

Г
k Ttt −= , где Г

kT  - интервал 
от начала выполнения работы 4 до вылета, 
задаваемый технологическим графиком; 

7-11 – работа 4 нечёткой фактиче-
ской продолжительностью В

kT~ , начинаю-
щаяся, при соблюдении технологического 
графика, в момент Г

kt  или, в случае отста-
вания от графика, по окончании работы 2. 
Фактическое время окончания работы 4 
совпадает с фактическим временем готов-
ности ВС к вылету Гd

kt
~ ; 

11-12 – интервал нечёткой фактиче-
ской продолжительностью 4

kT~  между 

готовностью ВС к вылету Гd
kt

~  и плано-

вым временем вылета d
kt ; 

8'-9' – технологические операции не-
чёткой продолжительностью Т

kjT~  по об-
служиванию группы трансферных пасса-
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жиров, пересаживающихся с k-го на j-й 
ВС ( K,...,1i = ). Они не входят в состав 
технологического графика обслуживания 
k-го ВС и поэтому обозначены штрихами 
и приводятся для справки; 

8-9 – технологические операции не-
чёткой продолжительностью Т

ikT~ , входя-
щие в состав работы 3, по обслуживанию 
группы трансферных пассажиров, пере-
саживающихся на k-е ВС с i-го ВС 
( K,...,1i = ). Предполагается, что на k-е 
ВС успевают только те группы трансфер-
ных пассажиров, пересаживающихся с i-х 
ВС ( K,...,1i = ), для которых работа 8-9 
завершается до начала выполнения рабо-
ты 4 k-го ВС. Нечёткое время окончания 
работы 8-9 - ГТ

ikt~ ; 
9-10 – интервал времени нечёткой 

продолжительностью 3
kT~  между оконча-

нием обслуживания трансферных пасса-
жиров и плановым временем готовности 
ВС к выполнению предполётных опера-
ций. 

 
Определение целевой функции 
Наличие нечёткости в параметрах 

целевой функции приводит к необходи-
мости решения многокритериальной 
задачи оптимизации, которое отличается 
значительной трудоёмкостью и требует 
больших затрат машинного времени. При 
этом отсутствие единственного решения 
делают задачу с нечёткой целевой функ-
цией малополезной для практики. Чтобы 
избежать многокритериальности, произ-
водится дефазификация нечёткого значе-
ния целевой функции в соответствии с 
одним из известных методов. При исполь-
зовании дефазифицированной целевой 
функции решение рассматриваемой здесь 
задачи не предполагает особых затрудне-
ний и достигается с помощью известных 
методов оптимизации. Предварительно, 
однако, необходимо установить зависи-
мость нечёткой целевой функции от пара-
метров оптимизации. 

Как следует из формул (1) и (2), вли-
яние параметров a

kt , d
kt , Г

kT  ( K,...,1k = ) 

на критерий С~  выражается посредством 
коэффициентов П

ijk , C
jk , T

ijk  
( K,...,1j,i = ). Поэтому первым этапом 
определения С~  на каждом шаге оптими-
зационного алгоритма является определе-
ние указанных коэффициентов. После-
дующие этапы предполагают сначала 
вычисление С~  в соответствии с правила-
ми нечёткой арифметики, а затем дефази-
фикацию этой величины. Рассмотрим 
подробно первый этап, поскольку для 
расчётов на последующих этапах могут 
быть использованы известные методики 
[1,2].  

Для определения коэффициента П
ijk  

используем введённое выше допущение о 
его зависимости только от длительности 
времени пребывания трансферных пасса-
жиров в хабе a

i
d
j

Х
ij ttT −= . Выразим пред-

почтения трансферных пассажиров в 
отношении Х

ijT  посредством трапецеи-
дальной функции желательности [3] 

( )tХТλ  с четырьмя реперными точками 
( ) ( ) ( ) ( )( )4321 t,t,t,t  (рис. 2, а) и будем считать 

( ) ( )ttk ХТ
П
ij λ≡ . 

Сочетания прибывших и отправ-
ляющихся рейсов со значениями ( )1Х

ij tT <  

и ( )4Х
ij tT >  не рассматриваются ни одним 

из трансферных пассажиров в качестве 
возможных стыковок по причине, соот-
ветственно, слишком краткого и чрезмер-
но продолжительного времени, отводимо-
го на пересадку. Наиболее комфортному 
времени пересадки отвечает интервал 

( ) ( )[ ]32 t,t . Согласно [4] выразим предпоч-
тения трансферных авиапассажиров 
функцией желательности со следующими 
значениями параметров: ( ) 45t 1 =  мин, 

( ) 75t 2 =  мин,  ( ) 90t 3 =  мин, 
( ) 360t 4 =  мин. 

Прежде чем определять коэффици-
енты C

jk  и T
ijk , определимся с типами 

используемых нечётких величин. Будем 
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считать ijD~  и ijc~  (i,j=1,…,K) нечёткими 
числами с треугольными функциями 
принадлежности. Следуя обозначениям, 
использованным на рис. 2, б, представим 

их в виде: ( )R
ij

M
ij

L
ijij D,D,DD~ =  и 

( )R
ij

M
ij

L
ijij с,с,сс~ = . 

 

 
 

Рис. 2. Трапецеидальная функция желательности (а), 
треугольная функция принадлежности (б) 

 
При описании временных характе-

ристик аэропортовых процессов перейдём 
от простейшей треугольной модели пред-
ставления нечётких величин к более 
сложной и адекватной модели. Предпо-
ложим, что объём имеющихся статисти-
ческих данных достаточен для формиро-
вания используемых в этой модели 
частотных распределений.  

Пусть нечёткое число ZT~ , характе-
ризующее продолжительность некоторой 
работы Z, соответствует следующему 
нечёткому утверждению: «работа Z, на-
чавшись в момент времени t = 0, закон-
чится по достижении некоторого момента 

R∈Т ».  
По аналогии будем считать нечёткое 

отклонение времени прибытия a
kT~  соот-

ветствующим нечёткому утверждению: 
«отклонение фактического времени при-
бытия в хаб k-го ВС от планового больше 
некоторого R∈Т ». 

Данная интерпретация позволяет 
рассматривать продолжительности работ 
и отклонения времени прибытия от распи-
сания нечёткими числами с функцией 
принадлежности S-типа, что упрощает 
дальнейшие операции с нечёткими числа-
ми и придаёт им определённую нагляд-
ность. 

При наличии частотной функции 
распределения F(t) некоторой непрерыв-
ной случайной величины (СВ) T (продол-
жительности работы или отклонения от 
расписания) функцию принадлежности S-
типа ( )tT~µ  соответствующего нечёткого 

числа T~  получим преобразованием F(t) в 
( )tT~µ . Разбив область значений функции 

F(t) на M промежутков с границами 
Mm10 F,...,F,...,F,F , соответствующими 

границам промежутков, значения кванти-
лей Mm10 t,...,t,...,t,t  найдём с использова-

нием приёма обращения: ( )m
1

m FFt −= ,  
M,...,1,0m = , а уровни принадлежности 

значений Mm10 t,...,t,...,t,t  нечёткому мно-

жеству T~  определим как ( ) mmT~ Ft =µ   
( M,...,1,0m = ). 

Учитывая, что функции принадлеж-
ности нечётких временных характеристик 
являются отражением функций распреде-
ления и, несмотря на все связанные с 
фазификацией и последующими вычисле-
ниями потери, в определённой степени 
сохраняют исходную вероятностную 
информацию, используем их для опреде-
ления коэффициентов C

jk  и T
ijk . Процеду-

ру решения данной задачи иллюстрирует 
рис. 3, где схематично отображены гра-
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фики функций принадлежности основных 
временных характеристик, участвующих в 
расчётах. 

Величину С
kk  будем трактовать как 

вероятность того, что фактическая готов-
ность к вылету k-го ВС наступит раньше 
планового момента вылета d

kt . При нали-

чии функции распределения ( )tF Гd
k  слу-

чайного фактического времени готовно-

сти к вылету Гd
kt  искомый коэффициент 

может быть определён как ( )d
k

Гd
k

C
k tFk = . 

Рассматривая функцию принадлежности 
( )tГd

kµ  нечёткого времени Гd
kt

~  как аналог 

функции распределения ( )tF Гd
k  случайно-

го времени Гd
kt , примем ( )d

k
Гd
k

С
k tk µ= .  

 

 
Рис. 3. К определению коэффициентов C

jk  и T
ijk  

 
Запишем формулы для определения 

Гd
kt

~ , в которых операции сложения и 
взятия максимума нечётких чисел выпол-
няются с использованием уровневых 
множеств [1]: 

( )
,T~T~T~tT~T~t~t~

,t,t~xa~mt~
,T~t~t~

С
k

П
k

a
k

a
k

С
k

П
k

a
k

KC
k

Г
k

KС
k

ГС
k

В
k

ГС
k

Гd
k

+++=++=

=

+=

 

где ГС
kt

~  - нечёткое фактическое время 
готовности ВС к выполнению работы 4.  

Коэффициент Т
ikk  интерпретируем 

как вероятность того, что готовность к 
посадке на k-е ВС трансферных пассажи-
ров, пересаживающихся с i-го ВС, насту-
пит раньше, чем начнутся операции, вы-
полняемые перед вылетом k-го ВС, т.е. 

( )ГC
k

ГТ
ik

Т
ik t~t~Pk <= . 

Величина ГТ
ikt~ определяется в резуль-

тате нечёткого сложения по формуле: 
Т

ik
П

k
a

k
a
k

Т
ik

П
k

a
k

ГТ
ik T~T~T~tT~T~t~t~ +++=++= . 

Примем, что Т
ikT~  зависит от числа 

трансферных пассажиров и продолжи-
тельности выполнения наиболее трудоём-
кой операции (в рассматриваемом случае 
регистрации) по их обслуживанию: 

ik
Т1Т

ik d~Т~T~ ′= , 
где Т1Т~  - продолжительность регистра-
ции одного трансферного пассажира - 
положительное нечёткое число с функци-
ей принадлежности S-типа, определяемое 
с использованием статистических данных; 

П
ikikik kD~d~ =′  - число пассажиров, восполь-

зовавшихся перевозкой через рассматри-
ваемый хаб. 

Поскольку П
ikk представляет собой 

чёткое число, а ikD~  - треугольное нечёт-

кое число, то ikd~′  - также треугольное 
нечёткое число, которое может быть 
представлено в виде ( )R

ik
M

ik
L

ikik d,d,dd~ ′′′=′ . 
Для обеспечения возможности пере-

множения нечётких чисел Т1T~  и ikd~′ , 
относящихся к различным типам, пред-
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ставим треугольное нечёткое число ikd~′  в 

виде нечёткого числа ikd~ ′′  S-типа. В каче-
стве допущения примем, что значения его 
функции принадлежности ( )dd~ ′′µ  для трёх 

значений аргумента ( ) L
ik

1
ik dd ′=′′ ,  

( ) M
ik

2
ik dd ′=′′  и ( ) R

ik
3

ik dd ′=′′  равны соответст-

венно: ( )( ) 0d 1
ikd~ =′′′′µ , ( )( ) 5.0d 2

ikd~ =′′′′µ , 
( )( ) 1d 3

ikd~ =′′′′µ  (рис.4). Остальные уровне-
вые значения d ′′  будем определять ли-
нейной интерполяцией. 

 

 
 

Рис. 4. Схема преобразования нечёткого числа 
 
Изложенная выше методика совме-

стно с формулами (1) и (2) позволяет 
определять нечёткое значение целевой 
функции С~  для заданных Г

j
d
j

a
i T,t,t . Де-

фазификация полученного нечёткого 
значения С~  производится методом цен-
тра тяжести [2]. 

 
Сравнение нечётких чисел 

Применим следующий теоретико-
вероятностный подход к вычислению 
чёткой вероятности доминирования одно-
го нечёткого числа над другим, необхо-
димой для определения коэффициентов 
Т
ijk  ( K,...,1j,i = ). Пусть X~  и Y~  - нечёт-

кие числа S-типа, полученные на базе 
вероятностных распределений, с функ-
циями принадлежности ( )tХ~µ  и ( )tY~µ  

соответственно. ( )Y~X~P <  - искомая веро-
ятность доминирования Y~  над X~ .  

Для определения ( )Y~X~P <  нечёткие 
числа представим в форме частотных 
распределений. В общем случае данное 
преобразование невозможно, поскольку 
полученные экспертным путём нечёткие 
числа не содержат необходимой количе-
ственной информации. Учтём, что срав-
ниваемые нечёткие числа получены с 
использованием статистических выборок 
большого объёма, и введём допущение о 
возможности перехода в рассматриваемом 
случае от нечёткого числа к вероятност-
ному распределению. Выше уже было 
рассмотрено преобразование вероятност-
ного распределения в нечёткое число. 
Поэтому опустим подробное описание 
процедуры обратного перехода, отметив 
лишь, что её суть состоит в использова-
нии границ уровневых интервалов нечёт-
кого числа в качестве соответствующих 
квантилей частотного распределения. 

Итак, предположим, что функции 
принадлежности ( )tХ~µ  и ( )tY~µ  нечётких 

чисел X~  и Y~  преобразованы в функции 
распределения ( )tF X  и ( )tF Y  СВ X и Y 
соответственно. Необходимо определить 
вероятность ( )YXP <  того, что произ-
вольно взятое значение X будет меньше 
произвольно взятого значения Y.  

Разобьём области значений функции 
распределения на N промежутков одина-
ковой ширины F∆ . Тогда 

Ni10 F,...,F,...,F,F  - границы промежутков, 
а Ni10 x,...,x,...,x,x  и Ni10 y,...,y,...,y,y  - 
соответствующие им квантили СВ X и Y, 
определяемые с использованием приёма 
обращения как  

( )i
1X

i FFx
−

= , ( )i
1Y

i FFy
−

= , N,...,1,0i = . 
Чтобы избежать неопределённостей, 

связанных со значениями ( ) 0tF =  и 
( ) 1tF = , будем считать 0F  близким, но не 
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равным 0, и аналогично NF  - близким, но 
не равным 1. При этом длина отрезка F∆  

определится как 
N
1

N
FFF 0N ≈

−
=∆ . 

Поскольку промежутки [ )i1i F,F −  
( N,...,1i = ) имеют одинаковую ширину, 
то вероятности р попадания X в пределы 
каждого из промежутков [ )i1i x,x −   
( N,...,1i = ) будут иметь одинаковую 
величину, не зависящую от номера про-
межутка, равную FFFp 1ii ∆=−= −  
( N,...,1i = ). То же самое можно сказать о 
вероятностях попадания Y в пределы 
каждого из промежутков [ )i1i у,у −   
( N,...,2,1i = ), также равных F∆ . 

Событие YX <  будем рассматри-
вать как сумму ряда элементарных собы-
тий, каждое из которых состоит в том, что 
СВ X попадает в промежуток [ )i1i x,x − , а 
СВ Y – в промежуток [ )j1j y,y −  и при этом 

ij > . Вероятности ija этих элементарных 
событий определяются по формуле 





>
>

=
,yx,0
,xy,q

a
ji

ij
ij      N,...,1j,i = , 

где q – вероятность попадания X в проме-
жуток [ )i1i x,x −  при попадании Y в проме-
жуток [ )j1j y,y − . По теореме умножения 
вероятностей для независимых событий 
имеем 2pq= . 

Искомая вероятность события YX <  
приближённо определяется с использова-
нием теоремы сложения несовместных 
элементарных событий как 

( ) ∑∑
= =

≈<
N

1i

N

1j
ijaYXP .                       (3) 

Приближённый характер формулы 
связан с наличием вероятности распреде-
ления СВ X и Y по промежуткам с одина-
ковыми номерами ( ji yx = , 1j1i yx −− = ,  

ji = ), когда о соотношении X и Y сделать 
определённого вывода нельзя и опреде-
лить ija  невозможно. С увеличением N 
вероятность попадания X и Y в промежут-

ки с одинаковыми номерами снижается и, 
соответственно, возрастает точность рас-
сматриваемого метода. 

Нетрудно заметить, что величина 

∑
=

N

1i
ija  для некоторого промежутка 

[ )j1j y,y −  представляет собой суммарную 
вероятность того, что Х будет меньше jy , 
умноженную на р, или в формализован-
ном виде: 

( ) pyXРa j

N

1i
ij ⋅<=∑

=

.                      (4) 

Первый множитель правой части (4) 
по определению представляет собой зна-
чение функции распределения ( )j

X yF  и 
значит 

( ) pyFa j
X

N

1i
ij ⋅=∑

=

.                          (5) 

Из выражений (3) и (5) получаем 
формулу для определения искомой веро-
ятности: 

( ) ( )( )

.
N

F
FF

pFpyFYXP

N

1j

X
jN

1j

X
j

N

1j

X
j

N

1j
j

X












=⋅









=

=⋅









=⋅≈<

∑
∑

∑∑

=

=

==

∆

 

 
Пример решения  

оптимизационной задачи 
Ниже описаны результаты решения 

задачи оптимизации параметров модель-
ной трансферной системы перевозок на 
базе Международного аэропорта Курумоч 
(г.Самара). Рассмотрена волна прилётов-
вылетов, формируемая 10 ВС. Оценки 
потенциального пассажиропотока и 
трансферных тарифов (последние выра-
жены в некоторых условных единицах) 
приведены в табл.1. Прочерки соответст-
вуют трансферным авиасвязям, на кото-
рых пассажиропоток отсутствует. Нечёт-
кое суммарное число потенциальных 
трансферных пассажиров составило 

( )1238 ;558 ;192D~ = . В целях экономии 
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места в табл.1 приведены значения M
ijD  и 

M
ijс , соответствующие ядрам нечётких 

множеств ijD~  и ijc~ . Следующие примеры 
позволяют оценить характер нечётких 
данных:  

( )4 ,2 ,1D~ 2;9 =  пас., 
( )8.21, 2.21, 5.20с~ 2;9 =  у.е., 

( ) 20, 16, 4D~ 1;1 =  пас., 
( )6.21 ,0.21 ,3.20с~ 1;1 =  у.е., 

( )125, 53, 8D~ 4;7 =  пас., 
( )2.16, 6.15, 0.15с~ 4;7 =  у.е.  
Заметен значительный разброс 

уровней возможного пассажиропотока и 
сравнительно малый разброс тарифов. 

Все ВС, формирующие волну, раз-
делены на две категории, различающиеся 

пассажировместимостью и временными 
параметрами технологического графика. 
ВС первой категории, к которым отнесе-
ны последние три ВС (k = 8–10), считают-
ся большими, требующими больших 
затрат на аэропортовое обслуживание. 
Графики функций распределения времени 
выполнения работ 1,2 и 4 для обеих кате-
горий ВС, служащие исходным материа-
лом для формирования нечётких чисел 

П
kT~ , С

kT~ , В
kT~ , представлены на рис.5. На 

указанном рисунке приведён также при-
мер вероятностного распределения откло-
нений времени прилёта одного из ВС в 
хаб. Источником исходной информации 
является статистика базы данных инфор-
мационной системы аэропорта.  

 
Таблица 1. Характеристики трансферных авиасвязей, .е.у,c / .пас,D M

ij
M
ij  

j 
i 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 

1 16 / 21,0 - - - - 4 / 14,2 - - - - 
2 - - - - 6 / 13,8 - 18 / 13,9 - 2 / 13,8 3 / 13,7 
3 - - 26 / 18,4 9 / 16,4 - - - 2 / 24,8 - - 
4 - - - 18 / 12,2 - - - - 16 / 21,2 19 / 21,5 
5 - - 48 / 17,6 - - - - 6 / 24,0 - - 
6 - 11 / 13,8 - - - 21 / 13,8 5 / 13,7 - 19 / 13,9 - 
7 - - - 53 / 15,6 - - - - - - 
8 - 24 / 12,8 - - 3 / 12,7 10 / 12,8 2 / 12,9 - - 82 / 12,8 
9 - 2 / 21,2 - - - - 11 / 21,2 - 3 / 21,2 - 

10 - 35 / 14,8 - - - - 45 / 14,8 4 / 14,2 35 / 14,8 - 
 
 

 
 

Рис. 5. Функции распределения временных характеристик 
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Рис. 6. Оптимальное расписание 

Частотное распределение времени 
обслуживания одного трансферного пас-
сажира со средним значением около 0,5 
мин, использованное в примере, получено 
по результатам непосредственных наблю-
дений в ряде аэропортов. Минимальный 
интервал времени между ВПО принят 
равным ∆t=1 мин, что в целом соответст-
вует пропускной способности элементов 
лётной полосы рассматриваемого аэро-
порта. 

Расписание прилётов и вылетов ВС в 
течение рассматриваемой волны, состав-
ляющее главный результат решения оп-
тимизационной задачи, для наглядности 
представлено в виде линейчатой диаграм-
мы на рис.6. Длина каждого прямоуголь-
ника и его смещение вдоль временной оси 
отражают временные характеристики 
пребывания соответствующего ВС в хабе. 
Числа слева и справа от прямоугольника 
означают, соответственно, время прибы-
тия и время отправления, число внутри 
прямоугольника – продолжительность 
пребывания ВС в хабе. 

Решение задачи было получено при 
наличии дополнительного ограничения, 
предполагающего равенство величин Г

kT  
для всех ВС одной категории. Оптималь-
ные значения составляют 36T Г

I =  мин 
для ВС первой категории и 33T Г

II =  мин – 
для ВС второй категории, что вполне 
соответствует практике. 

Оптимальное расписание наглядно 
отражает групповой характер движения 
ВС, являющийся одним из атрибутов 
хаба. ВС прибывают и отправляются 

тесными группами с малыми интервалами 
между ВПО, что требует высокой пропу-
скной способности элементов лётной 
полосы и технологических комплексов 
хаба. В среднем ВС первой категории 
прибывают раньше, чем ВС второй кате-
гории, и вылетают несколько позже, что 
объясняется большими временными за-
тратами на их обслуживание. 

Оптимизация расписания позволила 
в целом сохранить потенциальный транс-
ферный пассажиропоток. Полученное 
нечёткое суммарное число трансферных 
пассажиров, принёсших доходы авиаком-
пании в течение волны, составившее 

( )1101 ;493 ;182d~оpt = , всего на 11-12% 
меньше их потенциального числа. 

Оптимальное решение обеспечило 
значение нечёткого критерия  

( )17510 ;7499 ;1210С~opt =  у.е. С целью 
оценки эффекта от оптимизации был 
произведён расчёт величины С~  для ис-
ходных данных, имитирующих традици-
онное расписание неузлового аэропорта. 
Предполагалось, что описанные выше ВС 
прибывают в аэропорт в порядке возрас-
тания номеров через каждые 5 мин, про-
ходят обслуживание в течение 2 ч, а затем 
в той же последовательности через каж-
дые 5 мин вылетают из аэропорта. Опре-
делённое в этом случае нечёткое значение 
целевой функции составило  

( )9397 ;4021 ;642С~ =  у.е., что почти в два 
раза ниже оптимального значения. Таким 
образом, хабообразующая авиакомпания 
имеет возможность существенно повы-
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сить собственные доходы только за счёт 
оптимизации расписания без каких бы то 
ни было финансовых затрат. 

При использовании современной 
персональной вычислительной техники 
решение рассмотренной задачи оптимиза-
ции для волны, включающей прилёты и 
вылеты нескольких десятков ВС, достига-
ется практически мгновенно.  

Заключение 
Представленные результаты под-

тверждают правомерность постановки и 
работоспособность предложенного алго-
ритма решения задачи оптимизации пара-
метров расписания и технологических 
графиков обслуживания ВС для аэропор-
та, действующего в рамках трансферной 
системы перевозок. Использование нечёт-
ко-множественного подхода позволяет на 
базе стандартной вычислительной техни-
ки быстро получать оптимальные реше-
ния, учитывающие неопределённость 
исходных данных, доступных в условиях 

работы реальных аэропортовых и авиа-
транспортных предприятий. 
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В рамках скалярной параксиальной волновой модели для параболической линзы и аксикона 
получены точные аналитические выражения для распределения комплексной амплитуды вдоль оптической 
оси. Выполнен анализ этих выражений и проведено сравнение с ранее полученными результатами в 
геометрооптическом приближении. Показано, что для линзы невозможно усилить интенсивность в фокусе 
за счёт увеличения радиуса элемента, а для аксикона это возможно. 
 

Параболическая линза, аксикон, параксиальное приближение, распределение вдоль оптической оси. 
 

Введение 
Бурный интерес во второй половине 

прошлого века к бездифракционным пуч-
кам [1,2] сделал аксикон – как рефракци-
онный [3], так и дифракционный [4] – 
классическим элементом современной оп-
тики. Сочетание аксикона с линзой позво-
ляет управлять как продольным, так и по-
перечным распределением лазерных пуч-
ков [5-9]. 

В работе [8] было показано, что при 
использовании средств дифракционной 
оптики тандем «линза+аксикон» можно 
заменить одним дифракционным элемен-
том (названным фраксиконом), фаза кото-
рого имеет дробную степень зависимости 
от радиальной координаты. Рефракцион-
ные аналоги таких элементов исследова-
лись в работе [10] в рамках геометроопти-
ческой модели. 

В данной работе для параболической 
линзы и аксикона, как частных случаев 
фраксикона [8] или обобщённой параболи-
ческой линзы [10], получены точные ана-
литические выражения для распределения 
комплексной амплитуды и интенсивности 
вдоль оптической оси в рамках скалярной 
параксиальной волновой модели. Прове-
дено сравнение этих выражений с резуль-
татами геометрооптического приближе-
ния. 

 

Общая постановка задачи 
Рассмотрим фраксикон - дифракци-

онный оптический элемент (ДОЭ), ком-
плексная функция пропускания которого 
определяется формулой [8]: 

( )0exp , ,
( )

0, ,

i k r r R
r

r R

γ  − α ≤  τ = 
 >

            (1) 

где 2 /k = π λ  - волновое число, γ – поло-
жительное число, R – радиус оптического 
элемента, 0α  - безразмерный коэффици-
ент, связанный с числовой апертурой ДОЭ 
NA:  

( )

1

0 1
NA
kR

γ

γ−

 
α =  

γ  
.               (2) 

При падении на оптический элемент 
(1) плоской волны будет формироваться 
поле, комплексная амплитуда которого 
вдоль оптической оси в условиях приме-
нимости приближения Френеля (паракси-
альное приближение) вычисляется по 
формуле 

( )[ ] .
2

expexp)(
2

0
0 rdr

z
ikrrki

z
kzU

R









−= ∫ γα    (3) 

Для упрощения записи формул про-
изведём преобразование показателя: 

( )

( ) ,
2

)(

2

2

0

arr
z

ikrrkr

−α−=

=+α−=ψ

γ

γ

           (4а) 
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где ( )0k γα = α ,
1

02
ka
z

−γ

γ=
α

,
2
ka
z

α = .         (4б) 

Таким образом, подлежащий вычислению 
интеграл записывается в виде 

( )2

0

( ) 2 exp d
R

U z a i r ar r rγ = α − α − ∫ .       (5) 

Интеграл (5) можно вычислить при-
ближённо методом стационарной фазы 
[11]. Данный метод основан на том, что 
при наличии быстро осциллирующей по-
дынтегральной функции главный вклад 
дают окрестности точек, в которых частота 
(производная от фазы) равна нулю. Поэто-
му для вычисления интеграла (5) произве-
дём разложение экспоненты в ряд Тейлора 
и приближённо получим: 

[ ] ( ) ( ) ( )20
0 0

''
exp ( ) exp

2
r

i r i r r r
 ψ  ψ ≈ ψ + −  
   

,       (6) 

в котором стационарная точка 0r  опреде-
ляется из условия: 

( )0' 0rψ = .              (7) 
Если таких точек несколько, то произво-
дится разбиение отрезка интегрирования.  

В простейшем варианте метода ста-
ционарной фазы остальные функции в по-
дынтегральном выражении заменяются на 
значения при 0r r= , а пределы интегриро-
вания расширяются до бесконечных. При 
этом предполагается, что стационарная 
точка лежит внутри отрезка интегрирова-
ния (не слишком близко к краю). Если же 
она совпадает с концом отрезка, то соот-
ветствующий ей предел интегрирования 
заменяется нулём (а не бесконечностью). 

Рассмотрим значения 2γ =  и 1γ = , 
соответствующие параболической линзе и 
аксикону. Заметим, что выражение (6) для 
этих частных случаев становится точным. 

 
Параболическая линза ( 2γ = ) 

В этом случае имеем соотношения: 
( ) 2( ) 1r a rψ = −α − ,           (8а) 

( )2
0kα = α , ( ) 12

02a kz
−

= α  ,         (8б) 

стационарная точка 0 0r = . 

Простое применение метода стацио-
нарной фазы приводит к следующему ре-
зультату: 

( )[ ]
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[ ]
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             (9) 

Из-за того, что 0 0,=r  получаем ( ) 0U z ≈ , 
что является неприемлемым результатом.  

Замена в (9) 2y r=  приведёт к выра-
жению 

( )
2

0

( ) exp 1 d
2

RkU z i a y y
z

= − α −  ∫ ,          (10) 

которое не имеет стационарной точки. 
Учитывая, что выражение (6) для 

случая 2γ =  является точным, можно по-
лучить точное аналитическое выражение:  
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     (11) 

Распределение интенсивности вдоль 
оси описывается следующей формулой: 

( )
( ) .

2
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12
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     (12) 

Как видно из (11), при 1a →  возни-
кает неопределённость, которая после рас-
крытия приводит к выражению 

2

1( )
2a
kRU z

z→→ .            (13) 

При этом ( ) 12
02z k

−
→ α , что соответствует 

достижению максимального значения ин-
тенсивности (12). Таким образом, это зна-
чение естественно назвать фокусным рас-
стоянием: 

2
0

1
2

f
k

=
α

,            (14) 
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( ) ( )2
0U f kR= α ,         (15а) 

( ) ( )4
0I f kR= α .         (15б) 

На рис. 1 приведены результаты рас-
чёта по (12) при следующих параметрах: 
длина волны λ=1 мкм, радиус ДОЭ 
R=100λ, числовая апертура NA=0,1, 

0 0,0089α = . На рис. 1, б приведено рас-
пределение интенсивности вдоль оптиче-
ской оси. Отличие результатов, получен-

ных на основе численного интегрирования 
(3) и расчёта с использованием выражения 
(12), составляет менее 3% (линии практи-
чески сливаются) и связано с погрешно-
стью численного интегрирования. По фор-
муле (14) 1004f ≈ λ , что на 1% больше, 
чем численный результат. Аналитическое 
выражение (12) позволяет получить неко-
торые оценки. 
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Рис. 1. Параболическая линза: а -  фаза, б - распределение интенсивности вдоль оптической оси: 
пунктирная линия –  численное интегрирование выражения (3), сплошная линия – расчёт по формуле (12) 

 
В частности, протяжённость (или 

длину) главного лепестка можно найти из 
следующих рассуждений. Первый нуль 
после фокуса будет, если аргумент синуса 

равен π, то есть при 
( )

1

2
1 0 2

42z k
kR

−
 π

= α − 
  

, 

а первый нуль до фокуса - если аргумент 
синуса равен −π, то есть при 

( )

1

2
1 0 2

42z k
kR

−

−

 π
= α + 

  
.  

Тогда длина главного лепестка равна: 

1 1 3 2 4
0

2L z z
k R−

π
= − ≈

α
           (16) 

и 

2 2 2
0

4/L f
k R

π
≈

α
.           (17) 

Для приведённых выше параметров 
из (16) 404L ≈ λ , что примерно на 4% 
меньше, чем численный результат.  

В параксиальном случае несиммет-
ричность вблизи фокуса достаточно мала. 
При отдалении от фокуса несимметрич-
ность существенно возрастает.  

Справа от фокуса лепестки становят-
ся всё шире, убывая по высоте почти до 
нуля, причём их число ограничено. Можно 
доказать, что их количество равно целой 
части от выражения 

2 2 2
0

2r
k RN

 α
=  π 

,         (18а) 

которое с использованием (14) и (16) мож-
но записать как  

[ ]2rN f L= .          (18б) 
Слева от фокуса лепестки становятся 

всё уже, при этом их высота не стремится 
к нулю. Формально число лепестков не ог-
раничено, но при малых значениях z  пере-
стаёт выполняться условие параксиально-
сти, при котором получена формула (12). 
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Определим теперь максимальную 
достижимую интенсивность в фокусе. Из 
выражения (15) кажется, что для увеличе-
ния интенсивности в фокусе (при фикси-
рованной длине волны) следует увеличи-
вать 0α  и R. Однако увеличение радиуса R 
может привести к нарушению условия па-
раксиальности, а с ростом 0α  убывает 
максимально допустимый радиус оптиче-
ского элемента maxR - аналог границы пол-
ного внутреннего отражения в геометриче-
ской оптике.  

Количественно имеем следующее ус-
ловие – радиус элемента лимитируется 
требованием, чтобы мгновенный полупе-
риод фазовой функции был не меньше по-
ловины длины волны. Для упрощения рас-
суждений вместо функции (1) возьмём 
имеющую тот же мгновенный период 
функцию ( )2

0sin k r α  . Полупериодом в 

данном случае является расстояние между 
соседними нулями. Нули находятся в точ-
ках 0mr m k= π α , а расстояние между со-
седними нулями равно 

( )1 01m mr r m m k+ − = π + − α  и убывает 

с ростом номера m. Из условия, что это 
расстояние не должно быть меньше поло-
вины длины волны, получим неравенство 

01m m+ − ≥ α π  .          (19) 
В параксиальном случае 0α  мало, 

поэтому вблизи равенства m большое. 
Следовательно, левую часть можно при-

ближённо заменить на ( ) 1
2 m

−
. Получаем, 

что максимально возможное значение m  
равно ( ) 12

04
−

πα , а соответствующий мак-
симальный радиус 

( ) 12
max 02R k f

−
= α = ,           (20) 

что равно значению фокуса (14).  
Подставив (20) в (15б), получим мак-

симально возможную интенсивность в 
точке фокуса при заданной длине волны: 

( ) ( ) 4
max 02I f −= α .          (21)  

Это выражение не зависит от длины 
волны и приводит к довольно странному 
выводу: чем более длиннофокусна линза (в 
этом случае 0 0α → ), тем больше интен-
сивность при условии использования лин-
зы с максимально возможным радиусом. 
Противоречие кроется в последнем усло-
вии, т.к. при значении радиуса (20) нару-
шается условие параксиальности. Таким 
образом, для линзы невозможно усилить 
интенсивность в фокусе за счёт увеличе-
ния радиуса элемента. 

Сравним эти результаты с получен-
ными ранее в геометрооптическом при-
ближении [10]. Найдём связь между пара-
метрами, описывающими элемент. В рам-
ках геометрооптической модели набег фа-
зы определяется выражением 

2( ) ( 1)g gr k n rψ = − α ,           (22) 
где n – показатель преломления рефракци-
онного оптического элемента. 

Приравняем (22) и набег фазы из (1) 
и получим соотношение 

2
0 ( 1)g k nα = α − .           (23) 

Если использовать (23), то геометро-
оптическое значение фокуса (точнее, его 
предельное значение, соответствующее 
центру элемента) [10] 

2
0

1 1
2 ( 1) 2g

g

f f
n k

= = =
α − α

          (24) 

окажется равно параксиальному волново-
му фокусу (14). 

Но есть существенное отличие: в 
геометрооптическом случае упомянутое 
значение фокуса находится в крайней точ-
ке распределения интенсивности, а не в 
средней его части. 

Сравнение глубины фокуса весьма 
затруднительно, так как формула (16) даёт 
длину только главного лепестка, а геомет-
рооптическая глубина фокуса 

( )2

2 1
4 1g

g

nL
n
−

=
α −

           (25) 

есть полная длина освещённого участка, в 
том числе и за пределами области пара-
ксиальности. 

Теперь сравним интенсивность в 
точке фокуса. При геометрооптическом 
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подходе (с учётом того, что в [10] выраже-
ние было получено для толщины фокаль-
ного отрезка порядка длины волны) 

 

( ) ( )2
0

1
1 2 1g

g

nI
n n
π −

= =
α + λ α +

.         (26) 

 
Это выражение существенно отлича-

ется и от (15б), и от (21). Такой результат 
можно считать вполне ожидаемым, так как 
при учёте волновой природы излучения в 
окрестности точки фокуса геометроопти-
ческое приближение имеет наибольшую 
погрешность. 
 
 

Аксикон ( 1γ = ) 

В этом случае имеем следующие со-
отношения: 

( )( ) 1r ar rψ = −α − ,         (27а) 

0kα = α , ( ) 1
02a z −= α ,        (27б) 

стационарная точка 0 0r z= α . 
Амплитуда поля вычисляется по 

формуле 
 

( )[ ]

( )

( )∫

∫

∫





 −








−=

=































−−−=

=−−=

R

R

R

rdrzr
z

kikzi
z
k

rdr
a

ra
a

i
z
k

rdrarri
z
kzU

0

2
0

2
0

0
2

0

2

.
2

exp
2

exp

2
1

4
1exp

exp)(

α
α

α

α

      (28) 

 
Простое применение метода стацио-

нарной фазы приводит к следующему ре-
зультату: 

 

( )

( ).1
2

exp

exp

2
2

exp)(

2
0

0
2

0

2
0

i
kz

i

kzdxix

k
zr

kz
i

z
kzU

+







−×

×=×

×







−≈

∫
∞

∞−

α

πα

α

         (29) 

В соответствии с условиями приме-
нимости метода стационарной фазы здесь 
предполагается, что 0r  не очень мало 

( )0 dr r≥  и находится не слишком близко к 

краю ( )0 ur R r≤ − . Поскольку имеется за-
висимость стационарной точки от расстоя-
ния z, то аналогичный диапазон справед-
ливости выражения (29) накладывается на 
z. Границы dr  и ur  можно определить, если 
отказаться от замены пределов интегриро-
вания на бесконечные, что будет рассмот-
рено далее. 

При совпадении стационарной точки 
с границей оптического элемента 
( 0R z= α ) верхний предел интегрирования 
в (29) должен быть не плюс бесконечность, 
а нуль, что приведёт к уменьшению значе-
ния в два раза. При больших значениях z 
необходимо положить ( ) 0U z ≈ . Предпо-
лагая, что условия справедливости форму-
лы (29) выполнены, найдём интенсив-
ность: 

 
2
0 0

0

2 , ,
( )

0, .
kz z R

I z
z R

 π α ≤ α
≈ 

> α
          (30) 

 
Таким образом, в определённых пре-

делах интенсивность линейно возрастает.  
На рис. 2 приведены результаты рас-

чёта по (30) при следующих параметрах: 
длина волны λ=1 мкм, радиус ДОЭ 
R=100λ, числовая апертура NA=0,1= 0α . На 
рис. 2, б приведено распределение интен-
сивности вдоль оптической оси. Отличие 
результатов, полученных на основе чис-
ленного интегрирования (3) и расчёта с 
использованием (30), очень значительно, 
фактически выражение (30) является ана-
логом геометрооптического приближения 
[10] и соответствует усреднённой линии. 
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Рис. 2. Аксикон: а - фаза, б - распределение интенсивности вдоль оптической оси:  
пунктирная линия –  численное интегрирование выражения (3), сплошная линия – расчёт по формуле (30) 

 
 
Максимальную интенсивность мож-

но найти, считая, что стационарная точка 
совпадает с границей оптического элемен-
та. Получаем верхнюю границу для рас-
стояния: 

 
max 0z R= α .            (31) 

 
Это выражение совпадает в параксиальном 
случае с оценкой, полученной в работе [2]: 
 

2
max 0 01z R= − α α .           (32) 

 
Тогда максимальная интенсивность 
 

( )max 02I z z kR→ = πα .          (33) 
 
Значение, вычисленное по (33), явля-

ется несколько завышенным, т.к. макси-
мум достигается на более близком рас-
стоянии, чем maxz  (рис. 2, б), а в самой точ-
ке maxz  интенсивность будет в четыре раза 
меньше, чем вычисленная по формуле (33). 
Это связано с тем, что стационарная точка 
находится на краю отрезка интегрирования 
и поэтому верхний предел равен нулю. 

Выражение (33) предсказывает уве-
личение интенсивности при увеличении 

0α  и R. Для определения предельного ра-
диуса проанализируем функцию 

( )0sin k rα . Нули находятся в точках 

0mr m k= π α , расстояние между соседними 
нулями равно 1 0m mr r k+ − = π α  и является 
постоянной величиной. Чтобы она была не 
меньше половины длины волны, должно 
выполняться неравенство 0 1α ≤ , при этом 
на радиус ограничений нет. 

Подставив 0 1α =  в (33), получим 
максимально возможную интенсивность 
на краю осевого отрезка: 

 
max 2I kR= π .            (34) 

 
С ростом R величина (34) будет рас-

ти, одновременно точка максимума интен-
сивности удаляется от оптического эле-
мента. Этот результат является парадок-
сальным, т.к. значение 0 1α =  выводит за 
рамки параксиальности, а следовательно, 
применимости рассматриваемой модели. 

Сравним приведённые выше выра-
жения с ранее полученными результатами 
в геометрооптическом приближении [10]. 
Для рефракционного аксикона набег фазы 
определяется выражением 

 
 ( ) ( 1)g gr k n rψ = − α .           (35) 

 
Приравнивая (35) и набег фазы из (1), 

получим соотношение 
 

0 ( 1)g nα = α − .           (36) 
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Теперь сравним распределение ин-
тенсивности. При геометрооптическом 
подходе распределение интенсивности 
описывается формулой [10]: 

 

2 2

2( )g
z kzI z π

= =
λβ β

,           (37) 

 
где величина β с учётом (36) выражается 
через 0α  и n. В этом случае условием про-
хождения лучей через элемент (до наступ-
ления полного внутреннего отражения) 
является неравенство ( ) ( )0 1 1n nα ≤ − +  - 

более жёсткое, чем  0 1α ≤ . 
Если сравнить (30) и (37), то полу-

чим, что распределения совпадают, если 
выполнено условие: 2 2

02 1πα = β . Можно 
доказать, что оно тождественно не выпол-
няется, поэтому в общем случае скорость 
линейного возрастания интенсивности в 
волновом и геометрооптическом подходах 
отличается. 

В геометрооптическом подходе 
maxz R= β  и интенсивность на краю отрезка 

( )maxg
kRI z =
β

.           (38) 

Сравнение (38) с (33) приводит к 
следующим выводам: длина светового от-
резка совпадает при 0 1α = β , а интенсив-
ность на конце отрезка (тогда длины будут 
разными) совпадает при 02 1πα = β . Таким 
образом, получаются три различных вари-
анта согласования волновой и геометрооп-
тической моделей, поэтому выполниться 
может только один из них. 

Максимально возможная интенсив-
ность (37) в геометрооптическом подходе 
бесконечно велика ( )0gI β→→∞  и дости-

гается на границе наступления полного 
внутреннего отражения ( )( )( )0 1 1n nα = − + . 

Геометрически это становится очевидным, 
если учесть, что в этом случае световой 
отрезок сжимается в одну точку. 

Выражения (29), (30) являются при-
ближёнными и применимы не на всём диа-

пазоне параметров. Для 1γ =  интеграл (3) 
может быть вычислен точно: 

 

( )

( )
,

22
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         (39) 

 
где ( ) ( ) ( )E x C x iS x= + ,  

0

1 sin( ) d
2

x tS x t
t

=
π ∫ , 

0

1 cos( ) d
2

x tC x t
t

=
π ∫  - функции Френеля 

[12]. 
Если 0z Rα > , то первое слагаемое в 

фигурных скобках изменит знак на минус.  
Основное отличие (39) от (29) – по-

явление первого слагаемого. Второе сла-
гаемое в бесконечных пределах стремится 
к выражению (29). 

Проведём анализ формулы (39). 
Определим границу, за которой функцию 
Френеля можно заменить её предельным 
значением ½. Для упрощения расчёта гра-
ничное значение аргумента функции Фре-
неля обозначим bπ  (обычно достаточно 
взять 3b = ).  
Нижняя граница: 2

0 2kz bα > π , откуда 
 

min 2
0

bz λ
>

α
.            (40) 

 
Верхняя граница: ( )2

0 2k R z z b− α > π , от-
куда, решая квадратное уравнение 

( )2 2 2
0 02 0z R b z Rα − α + λ + =  и взяв мень-

ший корень, найдём: 
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max
0 0 0 0

1 1
2 4
b b R bz R

R
 λ λ λ

< + − +  α α α α 
.    (41а) 

 
Если в знаменателе исходного нера-

венства можно подставить 0z R= α , то 
получится более простое условие: 

 

max
0 0

1 b Rz R
 λ

< −  α α 
.        (41б) 

 
Этот же результат получится, если в (41а) 
пренебречь bλ  по сравнению с 0Rα . 

Из (41) следует, что 
0max 0z α →→∞ . 

Однако на 0α  есть ограничение снизу [13]: 

0 Rα > λ , и поэтому предельное значение 

( )
0

2
max 1 .Rz R bα λ λ→→ −  

На рис. 3 приведены результаты рас-
чёта по (39) при тех же параметрах, что и 
для рис. 2. Отличие результатов, получен-
ных на основе численного интегрирования 
(3) и расчёта с использованием выражения 
(39), составляет менее 1% (линии практи-
чески совпадают). Если учитывать только 
второе слагаемое в (39), то погрешность 
составляет 14%. 
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Рис. 3. Распределение интенсивности вдоль оптической оси, формируемое аксиконом:  

пунктирная линия –  численное интегрирование выражения (3), жирная линия – расчёт по формуле (39), 
тонкая линия – расчёт с учётом в (39) только второго слагаемого 

 
 

Первое слагаемое в (39) по модулю 
не превосходит 2, и поэтому оно вносит 
заметный вклад в общее распределение 
только в тех случаях, когда второе слагае-
мое имеет примерно такую же величину. 
Такая ситуация имеет место на двух участ-
ках оптической оси: 

1. На начальном участке фокального 
отрезка. Граница участка лежит в пределах 
от 2

0λ πα  до 2
04λ πα , причём ближе к пер-

вому значению. Сравнивая с (40), видим, 
что даже второе значение лежит в области, 
где приближение (29) неприменимо, при 
этом влияние первого слагаемого сущест-
венно. Его график имеет сгущающиеся ос-
цилляции, а график второго слагаемого в 
данной области осцилляций не имеет. 

2. Далее правого края фокального от-
резка (см. (30)). Можно доказать, что на-

личие первого слагаемого обеспечивает 
стремление амплитуды к нулю с ростом 
расстояния. Первое слагаемое, начиная с 
некоторого z, стремится к ненулевому зна-
чению ( )0exp 1i i kR− − α −   . Второе сла-
гаемое с точностью до величин высшего 
порядка малости стремится к этому же 
значению в противофазе. 

Величина максимальной интенсивно-
сти вблизи правого края фокального отрез-
ка в действительности больше, чем даёт 
формула (33), так как в этой области 
функция Френеля имеет значения, которые 
примерно в полтора раза больше предель-
ного значения 0,5. Оценим эту интенсив-
ность, рассматривая только второе слагае-
мое в (39). При этом в множителе kz  по-
лагаем 0z R= α , а значения функций 
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Френеля с аргументом 2
0 2kzα  заменяем 

предельным значением 0,5. В таком случае 
интенсивность выразится формулой 
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     (42) 

 
Можно доказать, что выражение в 

фигурных скобках имеет максимум, рав-
ный 2,74 (с точностью, обеспеченной таб-
лицей функций Френеля) при аргументе, 
равном 2,4. Поэтому максимальная интен-
сивность (без первого слагаемого) будет 
равна 

 
( )0 02,74 .= ≈ π αaI z z kR        (43) 

 
Значение 0z  есть корень уравнения 

( )2
0 2 2,4k R z z− α = , который вычисляет-

ся по формуле (41), где следует положить 
2,4 0,764b = π ≈ . С учётом приближений, 

сделанных в (42), отметим, что величина 
максимума (43) является приближением с 
избытком, а 0z  - с недостатком. 
 

Заключение 
В работе рассмотрены частные слу-

чаи фраксикона - обобщённой параболиче-
ской линзы при 2γ =  и 1γ = , соответст-
вующие классической параболической 
линзе и аксикону. Получены точные ана-
литические выражения для распределения 
комплексной амплитуды и интенсивности 
вдоль оптической оси в рамках скалярной 
параксиальной волновой модели.  

Аналитические выражения позволя-
ют получить такие оценки, как протяжён-
ность (глубина) фокуса, частота осцилля-
ций, значение интенсивности в фокусе, и 
определить параметры, максимизирующие 
интенсивность. Показано, что для линзы 
невозможно усилить интенсивность в фо-

кусе за счёт увеличения радиуса элемента, 
в то время как для аксикона это возможно.  

Сравнение с ранее полученными ре-
зультатами в геометрооптической модели 
позволило определить границы примени-
мости метода стационарной фазы и пара-
ксиального приближения. 
 

Работа выполнена при финансовой 
поддержке гранта РФФИ 10-07-00109-а и 
гранта Минобрнауки по ФЦП "Научные и 
научно-педагогические кадры инноваци-
онной России" (соглашения № 8231). 
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Accurate analytical expressions are deduced in the framework of a scalar paraxial wave model for the 
distribution of complex intensity along the optical axis of a parabolic lens and that of an axicon. The expressions 
are analyzed and compared with the results of ray-optical approximation. Increasing the intensity in the lens focus 
by increasing its radius is shown to be impossible, whereas it is possible in the case of an axicon. 
 

Parabolic lens, axicon, paraxial approximation, distribution along optical axis. 
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УДК 656.7.082 
 
МЕТОДИКА УПРАВЛЕНИЯ РИСКАМИ В ПРОЦЕССАХ СИСТЕМ  

МЕНЕДЖМЕНТА КАЧЕСТВА НА ПРИМЕРЕ ДЕЯТЕЛЬНОСТИ АЭРОПОРТА 
 

© 2012  В. А. Барвинок1, В. П. Самохвалов1, Г. А. Кулаков1,  
В. В. Рыжаков2, Ю. С. Клочков1 

 
1Самарский государственный аэрокосмический университет  

имени академика С. П. Королёва (национальный исследовательский университет) 
2Пензенская государственная технологическая академия 

 
Рассматривается задача управления рисками в развивающихся процессах систем менеджмента ка-

чества. Разработана модель FMEA-анализа, основанная на расчёте приоритетного числа рисков для несо-
ответствий, их причин и последствий, учитывающая изменение «частоты возникновения» и «возможно-
сти обнаружения» при одновременном возникновении нескольких нежелательных событий. 

 
Аэропорт, FMEA-анализ, приоритетное число риска, процессы системы менеджмента качества. 
 
Безопасность полётов является усло-

вием, при котором риск нанесения вреда 
или ущерба сводится до приемлемого 
уровня. Опасности, создающие риски, 
становятся очевидными после явного на-
рушения правил безопасности полётов и 
приводят к негативным событиям. Но их 
можно выявить до возникновения путём 
применения активных методов стандарти-
зации управления рисками. С помощью 
оценки риска с применением FMEA-
анализа определяется степень серьёзности 
факторов опасности. Те из них, которые 
представляют наибольший риск, рассмат-
риваются на предмет принятия мер для 
устранения или сокращения опасных фак-
торов [1]. 

По результатам FMEA-анализа дея-
тельности аэропорта Курумоч, а точнее 
процесса подготовки спецтранспорта и 
средств перронной механизации для тех-
нического и коммерческого обслуживания 
воздушных судов, было выявлено наибо-
лее критичное несоответствие «наруше-
ние технологического графика обслужи-
вания воздушных судов». 

Как выяснилось, такие ситуации 
возникают, когда происходит отказ спец-
техники и средств перронной механиза-
ции, что может привести к задержке рей-
са, соответствующим санкциям и потере 
имиджа аэропорта. С целью снижения ве-

роятности появления несоответствия, 
имеющего самое высокое значение при-
оритетного числа рисков, внедрена ин-
формационная система (ИС) «Аэропорт». 
Она позволяет определить корректирую-
щие действия процесса подготовки воз-
душного судна с целью обеспечения наи-
более качественного выполнения работ, 
напрямую связанных с безопасностью по-
лётов. 

Это нововведение позволило резко 
снизить вероятность возникновения рас-
сматриваемого потенциального несоот-
ветствия, но на практике этого оказалось 
недостаточно. Вследствие того, что дея-
тельность наземных служб аэропорта 
осуществляется за счёт реализации не-
скольких процессов системы менеджмен-
та качества, которые в свою очередь обла-
дают значимым уровнем самоорганиза-
ции, необходимо учитывать взаимовлия-
ние данных процессов друг на друга. 

Для оценки производительности 
процесса воспользуемся отношением ка-
чества производимого им продукта ко 
времени, затраченного на его производст-
во (трудоёмкость) . Качество продукта 
представим в денежном эквиваленте, со-
ответствующем стоимости приобретения 
[2]: 

,           (1) 
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где  – уровень качества продукта про-
цесса в стоимостном эквиваленте; 

 – уровень качества промежуточного 
продукта процесса; 

 – коэффициент промежуточного 
продукта, определяющий его значимость 
для формирования выпускаемого продук-
та (выхода). 

Величины  и  являются 
функциями времени и могут в значитель-
ной степени меняться. В формуле (1) 
можно учесть среднюю продолжитель-
ность использования ресурса , разделив 
числитель и знаменатель на нее. Для 
оценки эффективности процесса системы 
менеджмента качества разделим  на ве-
личину : 

 
,          (2) 

 
где  – затраты на использование ре-
сурса;  – общие затраты време-
ни, учитывающие производство продукта 
и использование ресурсов. 

Величина  характеризует целесо-
образность выпуска продукции. В том 
случае, когда данное отношение меньше 
или равно единице, организация не может 
рассчитывать на конкурентоустойчивое 
положение. Только в том случае, когда 
отношение  больше единицы, можно 
говорить о развитии производства и про-
цессов системы менеджмента качества. 

Известно, что процессы системы ме-
неджмента качества постоянно развива-
ются, так как их основой на любом пред-
приятии является квалифицированный 
персонал, стремящийся к совершенство-
ванию своей деятельности. Для построе-
ния математической модели анализа 
уровня развития процесса воспользуемся 
известным алгоритмом моделирования 
самоорганизованных систем. Общий вид 
модели представлен следующим образом: 

 
,            (3) 

 

где  – первая производная;  – функ-
ция, характеризующая ограничения в ре-
сурсах. 

Известно, что в любой конкретной 
системе менеджмента качества выделяют-
ся несколько процессов, и тогда (3) стано-
вится n-мерной системой дифференци-
альных уравнений. 

Из этого следует, что развитие про-
цесса зависит от объёма выделяемых в 
рамках системы менеджмента качества 
ресурсов. Следовательно, модель развития 
процесса сводится к анализу ограничений. 
Так как ресурсы системы менеджмента 
качества ограничены и должны быть рас-
пределены между всеми выделенными 
процессами, то процессы в данном кон-
тексте выступают в роли конкурентов, бо-
рющихся за необходимые объёмы ресур-
сов. Введём величину потенциала разви-
тия процесса, которая может быть пред-
ставлена за счет усреднения всех  (2): 

 
,           (4) 

 
где  – относительная часть ресурсов, 
выделенная для i-го процесса;  – оценка 
эффективности процесса. 

Тогда можно предположить, что 
разность потенциалов развития характе-
ризует функцию ограничения: 

 
.            (5) 

 
Получим систему нелинейных дифферен-
циальных уравнений: 
 

          (6) 
 
которая имеет первый интеграл (условие 
конкуренции): 
 

.            (7) 
 

Общее аналитическое решение для 
рассматриваемой системы можно полу-
чить следующим образом. Из (6) следует, 
что разность уровней развития процессов 
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равна разности эффективности их разви-
тия: 

 
.           (8) 

 
Если ввести условное обозначение 
 

,             (9) 
 

то получим следующее дифференциаль-
ное уравнение: 
 

.          (10) 
 
В результате можно получить зави-

симость 
 

,      (11) 

 
где  – фиксированный, начальный мо-
мент времени; 

 – начальные условия на момент по-
строения системы менеджмента качества. 

Выражение (11) отвечает структуре 
логистической модели и определяет ре-
зультаты моделирования самоорганизую-
щихся процессов. При анализе (11) можно 
сделать вывод о том, что со временем раз-
ница в уровнях качества процессов играет 
всё большую роль для обеспечения эф-
фективности системы менеджмента каче-
ства, т.е. чем больше разница в уровне ка-
чества, тем система менеджмента качест-
ва менее эффективна, а следовательно, и 
рассматриваемая организация неконку-
рентоспособна. 

Полученная модель демонстрирует 
необходимость учёта взаимовлияния не-
скольких нежелательных событий (несо-
ответствий) друг на друга (по частоте воз-
никновения и возможности обнаружения), 
возникающих в различных процессах дея-
тельности аэропорта. 

Тогда FMEA-анализ должен стать 
интерактивной процедурой, которая на 
протяжении всех производственных цик-
лов накопляет, сохраняет и предоставляет 
доступ к отработанным технологиям сни-

жения риска [3]. В существующей модели 
FMEA-анализа не учитывается изменение 
частоты возникновения и возможности 
обнаружения зависимых событий (несо-
ответствий, причин или последствий), что 
является серьёзным недостатком метода. 
Случаи, когда одно из нежелательных со-
бытий повышает частоту возникновения 
другого нежелательного события или 
уменьшает возможность его обнаружения, 
в существующей практике оценки риска 
не учитываются. Для анализа нежелатель-
ных событий во взаимосвязи предложено 
изменить: процедуру экспертной оценки; 
метод определения числа риска, при кото-
ром необходимы корректирующие и пре-
дупреждающие мероприятия. 

Кроме того, при проведении FMEA-
анализа процесса системы менеджмента 
качества, в зависимости от выбора экс-
пертов, возможна оценка S (оценка тяже-
сти последствия), O (оценка частоты воз-
никновения) и D (оценка возможности 
обнаружения) по несоответствиям, при-
чинам или последствиям. 

Формулы расчёта приоритетного 
числа риска (ПЧР) и его граничного зна-
чения представлены на рис. 1. Пример 
оценки изменения частоты возникновения 
зависимого нежелательного события по-
казан на рис. 2. 

Для снижения трудоёмкости пред-
ложенной процедуры FMEA-анализа, 
стандартизации форм обработки и сбора 
экспертной информации, повышения 
уровня оперативности разработан про-
граммный продукт, который позволяет 
решить вопросы удалённости и занятости 
экспертов, анализа их деятельности, хра-
нения и представления данных и др. 

Стандартизация FMEA-анализа за 
счёт разработки соответствующего про-
граммного обеспечения решает следую-
щие задачи: 

• осуществление командной работы 
географически удалённых друг от друга 
экспертов (за счёт организации форума); 

• обеспечение сохранности всех экс-
пертных решений; 
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• обеспечение оценки уровня при-
оритетного числа риска в случае зависи-
мых несоответствий; 

• использование результатов FMEA-
анализа подобных процессов; 

• оценка интенсивности работы экс-
перта; 

• интеграция результатов оценки в 
технологические процессы и другую до-
кументацию; 

• разграничение прав доступа и пол-
номочий. 

 

 
 
 

Рис. 1. Расчёт ПЧР: 
 – значимость последствия;  – оценка частоты возникновения;  – оценка возможности  

обнаружения; з.н.; з.пр.; з.по. – зависимое(ая) несоответствие; причина; последствие; н.н.; н.пр.;  
н.по. – независимое(ая) несоответствие; причина; последствие; ПЧР – приоритетное число риска; 

гр. – граничное значение, превышение которого недопустимо; с.н.; с.пр.; с.по. – совместные  
(два одновременно) несоответствия, причины или последствия; с.с. – совместное событие  

(одновременно происходят два(е) несоответствия, причины или последствия); з.с. – зависимое  
событие (несоответствия, причины или последствия); m – коэффициент, учитывающий ограничение 

ресурсов на устранение двух нежелательных событий (по умолчанию равен 2) 
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Рис. 2. Фрагмент анализа возникновения зависимых событий 
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Рис. 3. Модель интеграции процедуры FMEA в информационную систему 
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Для организации работы экспертов 
по проведению процедуры FMEA-анализа 
из числа сотрудников предприятия выби-
раются соответствующие кандидаты. В 
дальнейшем только они имеют право на 
внесение соответствующей информации 
(рис. 3). 

Для реализации процедуры FMEA-
анализа процессов системы менеджмента 
качества разработаны модели оценки при-
оритетного числа риска, учитывающие 
изменение частоты возникновения и воз-
можности обнаружения несоответствий, 
причин и последствий при одновремен-
ном появлении нескольких нежелатель-
ных событий. Совершенствование модели 
FMEA-анализа позволило снизить риск 
возникновения зависимых нежелательных 
событий для процессов со значимой долей 
самоорганизации за счёт оценки показате-
лей  и  Использование разработанно-
го программного продукта по анализу по-
тенциальных несоответствий позволило 
снизить трудоёмкость процедуры оцени-

вания в 1,6 раза, повысить оперативность 
оценки в 2,3 раза. 
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Представлена модель мониторинга функции спроса потребителей, необходимая для формирования 

исходных данных при планировании производственной деятельности предприятия в условиях гетероген-
ной полиполии. Использование предложенной модели рассмотрено на примере компании «АСК-
Рентген», работающей на рынке с циклическими изменениями спроса. 

 
Экономико-математическая модель, краткосрочное планирование, бюджет продаж, функция 

спроса, анкетирование потребителей, гетерогенная полиполия. 
 
Введение. При планировании про-

изводственной деятельности предприятий 
в первую очередь необходимо определить 
особенности рынка, на котором предпри-
ятие реализует продукцию или услуги. В 
научной литературе рассматривается 
множество вариантов, которые можно ук-
рупнённо свести к трем группам [1]. При 
совершенной конкуренции цена на про-
дукцию формируется на рынке, предпри-
ятие не в состоянии на неё повлиять. В 
случае монополии цену или объёмы про-
даж определяет сам производитель, но в 
модели планирования учитывается зави-
симость цены от объёма продаж. При оли-
гополии все производители, изменяя цену, 
изменяют объём продаж [2]. Последний 
вариант является наиболее сложным и 
рассматривается в теории игр, особенно 
сложным является планирование, если 
система иерархическая и в ней можно об-
разовывать коалиции или менять ее 
структуру [3]. Разрабатываемая далее мо-
дель мониторинга адаптирована для рын-
ка гетерогенной полиполии, представ-
ляющей собой один из видов несовер-
шенной конкуренции. 

Рынок несовершенной конкуренции 
называется полиполией, если сбыт про-
давца товара зависит от его цены, поведе-
ния покупателей, а также цен других про-

давцов, но на его собственные действия не 
следует никакой реакции конкурентов. 
Такая ситуация на рынке возможна, когда 
число продавцов велико, но при этом ка-
ждый из них имеет относительно рынка 
малый объём продаж и каждый продавец 
с помощью особенностей продукции 
стремится создать «аквизиторный потен-
циал» (способность «привязать» к себе 
покупателя), и число покупателей велико. 
Для описания зависимости объёмов спро-
са от цены на полиполистическом рынке 
используется полиполистическая функция 
сбыта Гуттенберга [4], состоящая из трёх 
участков – верхнего полиполистического, 
монополистического и нижнего полипо-
листического. 

Если цена на товар находится в 
верхнем полиполистическом участке, то 
часть постоянных покупателей покидает 
продавца с такой ценой, чтобы покупать у 
конкурентов, так как различие в цене 
больше не уравновешивается аквизитор-
ным потенциалом. Однако для конкурен-
тов увеличение объёма продаж остаётся 
незаметным, так как ушедшие от продавца 
с высокой ценой постоянные клиенты 
распределяются по многочисленным про-
давцам. 

Если цена на товар находится в пре-
делах среднего – монополистического 
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участка, а конкуренты сохраняют свои 
старые цены, то продавец не теряет и не 
приобретает покупателей, они лишь изме-
няют объем своего спроса в зависимости 
от цены по закону спроса и предложения 
так, как если бы продавец был монополи-
стом. Эта особенность поведения посто-
янных клиентов объясняется аквизитор-
ным потенциалом продавца или товара. 

Если цена на товар находится в пре-
делах нижнего полиполистического уча-
стка, то продавец с такой ценой получает 
дополнительных клиентов, приходящих 
от конкурентов, так как цена продавца так 
низка, что постоянные клиенты конкурен-
тов больше не будут связаны аквизитор-
ными потенциалами последних. Однако 
возможности расширения рыночной доли 
продавца ограничены его максимальными 
объемами продаж. При этом для конку-
рентов уменьшение спроса останется не-
заметным. 

Таким образом, при гетерогенной 
полиполии поведение каждого продавца 
как монополиста ограничено определен-
ными рамками. Он должен считаться с 
возможной текучестью покупателей в 
обоих направлениях. 

Разработка модели мониторинга 
на рынке гетерогенной полиполии. С 
учетом того, что ранее была предложена 
экономико-математическая модель крат-
косрочного планирования производствен-
ной деятельности предприятия на полипо-
листическом рынке [5, 6], далее предлага-
ется авторская модель мониторинга функ-
ций спроса потребителей и функций 
предложения поставщиков, позволяющая 
обеспечить расчёт производственного 
плана входными данными, представляю-
щими собой зависимости цены от объёмов 
продаж (рис. 1). 

Процесс мониторинга функций 
спроса потребителей начинается с обра-
ботки клиентской базы каждого из дист-
рибьюторов. В ходе работы осуществля-
ется детализация клиентов по дистрибью-
торам. С помощью отчётов о продажах 
каждого дистрибьютора в предыдущем 
периоде выявляются основные 20% по-

требителей, которые обеспечивают 80% 
объёма продаж (так называемое Парето 
множество). С учётом полученных дан-
ных и имеющихся значений себестоимо-
сти продукции, рассчитанных в предыду-
щих периодах, а также принимая во вни-
мание оптимальный уровень рентабельно-
сти, определяются области допустимых 
цен и шаг дискретизации (максимальные 
и минимальные цены и шаг изменения 
цен), при которых предприятие сможет 
утвердить оптимальную ценовую полити-
ку и в то же время удовлетворить запросы 
своих основных потребителей и удержать 
их у себя, избежав перехода клиентов к 
конкурентам. Основываясь на расчетных 
данных, проводится анкетирование ос-
новных дистрибьюторов. Исходя из пред-
почтений потребителей и особенностей 
сегмента рынка в каждом регионе, дист-
рибьюторы составляют анкеты с целью 
определения необходимых объёмов по-
ставок по периодам. Опираясь на данные, 
полученные из анкет, формируются инди-
видуальные функции спроса для каждого 
клиента, зная которые эксперт промыш-
ленного предприятия осуществляет расчёт 
суммарной функции спроса.  

Аналогичным образом может быть 
проведён мониторинг функций предложе-
ния поставщиков, которые также необхо-
димы для модели краткосрочного плани-
рования производственной деятельности 
предприятия. С использованием матрич-
ных технологических коэффициентов рас-
считывается максимальная и минимальная 
потребность в комплектующих. Опреде-
лив требуемый объём комплектующих по 
каждому клиенту в отдельности, можно 
сформировать общую заявку на комплек-
тующие и осуществить запрос поставщи-
ку. Следует учесть то, что поставщик пре-
доставляет скидки при поставке больших 
объёмов комплектующих. Исходя из всех 
полученных данных, формируется функ-
ция предложения поставщика, фактически 
представляющая собой правило, по кото-
рому поставщик устанавливает скидки на 
свою продукцию в зависимости от объёма 
заказываемой партии. 



 

 

 

 

 
 

Рис. 1. Модель процесса мониторинга потребителей и поставщиков и формирования функции спроса и предложения  
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Полученные с использованием данной 
модели зависимости цен от объёмов продаж 
являются средними, поэтому при наличии 
сезонной составляющей они нуждаются в 
корректировке. Если ввести следующие 
обозначения: СN  - количество потребите-
лей, СNn ,...,1=  - номер отдельного потре-
бителя, I  - количество ассортиментных по-
зиций готовой продукции, Ii ,...,1=  - вид 
готовой продукции, ip  - цена единицы го-
товой продукции i -го вида, ind  - спрос на i -
й вид продукции со стороны n -го потреби-
теля, то функция рыночного спроса пред-
ставляет собой сумму функций индивиду-
ального спроса по всем потребителям гото-
вой продукции: 

∑
=

=
СN

n
iinii pdpD

1

)()( . 

Если предположить, что цена по 
каждому из видов продукции изменяет-
ся в ограниченном диапазоне - от ми-
нимального до максимального значе-
ния: 

maxmin,...,1 iii pppIi ≤≤=∀ , 
то с учетом вышеуказанных обозначе-
ний данные, необходимые от каждого 
из потребителей для формирования 
функции рыночного спроса, можно 
представить в виде таблицы, исполь-
зуемой как форма для анкетирования 
(см. табл. 1). 

Таблица 1. Анкета потребителя для определения  индивидуального спроса 
Цена min

ip  … 
ip  … max

ip  
Объём 
спроса 

)( min
iin pd  … )( iin pd  … )( max

iin pd  

Учет повторяющихся колебаний 
спроса потребителей. При прогнозирова-
нии спроса часто приходится пользоваться 
некоторыми данными, усредненными за не-
сколько предыдущих периодов, даже при 
анкетировании потребители указывают не 
точные, а ориентировочные значения своих 
потребностей. В связи с этим возникает не-
обходимость учета колебаний спроса внутри 
некоторого промежутка времени [7]. 

Например, внутри недели – спрос на 
комплектующие изделия в понедельник и 
пятницу, как правило, больше, но в середи-
не недели меньше, а спрос на продукты пи-
тания и одежду выше в субботу и воскресе-
нье, но в рабочие дни меньше. Можно при-
вести и другие примеры, наиболее извест-
ные колебания спроса в течение года полу-
чили название сезонных колебаний. Сезон-
ные колебания — повторяющиеся из года в 
год изменения некоторого показателя в оп-
ределенные месяцы. Наблюдая их в течение 
нескольких лет для каждого месяца, можно 
вычислить соответствующие средние, или 
медианы, которые принимаются за характе-
ристики сезонных колебаний. 

По аналогии с сезонными колебания-
ми, чтобы учесть повторяющиеся изменения 
спроса в определенные промежутки време-

ни, предлагается использовать специ-
альный коэффициент t

ix , который пока-
зывает отношение спроса в текущем пе-
риоде к среднему спросу за весь проме-
жуток времени. Вычисление данного 
коэффициента проводится в три этапа 
[8]. На первом этапе вычисляется сред-
нее фактическое значение объема спро-
са на готовую продукцию для каждого 
из периодов: 

Y

D
D

Y

y

ty
i

t
i

∑
== 1

*

* . 

В формуле использованы следую-
щие обозначения: ty

iD*  - фактическое 
значение объёма спроса на i -й вид про-
дукции для t -го периода в y -м наблю-
дении; T  - число периодов во времен-
ном промежутке (дней в неделе, меся-
цев в году); Tt ,...,1=  - текущий период, 
для которого выявляется наличие по-
вторяемости (день, месяц); Y  - количе-
ство наблюдаемых временных проме-
жутков; Yy ,...,1=  - текущее наблюде-
ние. 

На втором этапе вычисляется 
среднее фактическое значение объёма 
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спроса на готовую продукцию по всем пе-
риодам: 

TY

D
D

T

t

Y

y

ty
i

i ⋅
=

∑∑
= =1 1

*

* . 

На третьем этапе рассчитывается сам 
коэффициент в виде отношения среднего 
объема спроса для каждого из периодов к 
среднему объёму спроса по всем периодам: 

*

*

i

t
it

i D
D

x = . 

С учётом рассчитанного таким обра-
зом коэффициента в каждый из периодов 
можно провести корректировку объёмов 
спроса: 

t
iiii

t
i xpDpDti ⋅=∀ )()(~, . 

В предположении, что весь спрос по-
требителей должен быть удовлетворён, объ-
ём продаж организации равен объёму спро-
са, зависит от цены на готовую продукцию 
и скорректирован в случае необходимости с 
учётом повторяющихся колебаний. Тогда 
зависимость объёма реализованной продук-
ции i -го вида в t -м периоде от установлен-
ной цены будет равна [9]: 

)(~)( i
t
ii

t
i pDpq ≡  

или при отсутствии повторяющихся колеба-
ний: 

)()()()(1
iii

T
ii

t
iii pDpqpqpq ≡== . 

Выручка предприятия от реализации 
i –го вида готовой продукции в t –м периоде 
рассчитывается как произведение объёма 
продаж на цену: 

ii
t
ii

t
i ppqpR ⋅= )()( . 

Реализация модели мониторинга на 
примере компании «АСК-Рентген». Ком-
пания «АСК–Рентген» (г. Санкт-Петербург) 
была основана в 1991 году, в настоящее 
время она является официальным предста-
вителем компании General Electric Inspection 
Technologies в России. Основным видом 
деятельности компании является производ-
ство, реализация, пусконаладка и обслужи-
вание промышленного рентгеновского обо-
рудования, рентгенотелевизионных анало-
говых и цифровых систем для автоматизи-
рованного рентгеноскопического контроля, 

а также систем рентгенотелевидения на 
территории России. Также компания 
«АСК–Рентген» занимается производ-
ством программных комплексов архи-
вирования и улучшения рентгеновских 
изображений «Видеорен», негатоскопов 
и денситометров. 

Потребителями оборудования и 
рентгеновских пленок компании «АСК–
Рентген» являются крупнейшие пред-
приятия России и СНГ, например, 
АВТОВАЗ, КАМАЗ, Заволжский мо-
торный завод, Калининградский, Вы-
боргский, Херсонский судостроитель-
ные заводы, Ижорский металлический 
завод и Ленинградский металлический 
завод, ГАЗПРОМ и его региональные 
отделения и др. 

Потребителей можно определить 
как совокупность предприятий и фирм, 
использующих рентгеновский неразру-
шающий контроль для проверки качест-
ва своей продукции или в своей профес-
сиональной деятельности (т.е. потреби-
тели не обязательно являются произво-
дителями каких-либо изделий и могут 
оказывать услуги, например, по диагно-
стике нефтепроводов).  

На предприятиях - потребителях 
решение о покупке принимается обычно 
лицом, возглавляющим лабораторию 
дефектоскопии или соответствующее 
подразделение на предприятии. Спрос 
носит циклично-периодический харак-
тер – предприятия данного профиля 
нуждаются в периодических и ритмич-
ных поставках, предпочитая работать с 
постоянным поставщиком. Преимуще-
ственно осуществляется связь «произ-
водитель – дистрибьютор – потреби-
тель». Потребители довольно присталь-
ное внимание уделяют ценовым харак-
теристикам. Для более активной работы 
на местах, приближенных к конечному 
потребителю, компания «АСК–Рентген» 
использует сеть региональных предста-
вителей в форме представительств, ди-
леров и агентов. Представители рабо-
тают только на закреплённой террито-
рии либо с закреплёнными  клиентами.



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета                            № 4 (35) 2012 г. 
 

 252 

  

 
 

Рис. 2. Материальные, финансовые и информационные потоки при выполнении заказа 
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Основными компаниями, потенци-
ально имеющими возможность конкури-
ровать на российском рынке промышлен-
ных рентгеновских плёнок и сопутствую-
щих услуг, являются представительства 
следующих иностранных фирм (наимено-
вания конкретных представительств в 
России не указываются в связи с их час-
той сменой): ТАСМА (Россия), FOMA 
(Чехия), FUJI (Япония), KODAK (США), 
AGFA (Германия). 

Таким образом, с учётом вышеска-
занного можно сделать вывод, что рынок, 
на котором реализует свою продукцию 
компания «АСК-Рентген», является поли-
полистическим. На нём существует боль-
шое количество потребителей и большое 
количество конкурентов, аквизиторный 
потенциал определяется привязанностью 
к конкретной рентгеновской плёнке и со-
ответствующему оборудованию, потреби-
тели меняют свой спрос в первую очередь 
в зависимости от цен на предлагаемую 
продукцию, и рынок подвержен цикличе-
ским колебаниям спроса. То есть компа-
ния «АСК-Рентген» является тем объек-
том, на примере которого возможно при-
менение разработанной модели монито-
ринга. 

На рис. 2 показано движение мате-
риальных, финансовых и информацион-
ных потоков при выполнении заказа в 
компании «АСК-Рентген». Все потоки, 
исходящие и приходящие к дистрибьюто-
ру, оказывают непосредственное воздей-
ствие на формируемые компанией бюдже-
ты. Рядом со стрелками, обозначающими 
направление движения перечисленных 
потоков, указаны действия, осуществляе-
мые на том или ином этапе выполнения 
заказа. 

На рис. 3 продемонстрирован алго-
ритм выполнения заказа в компании 
«АСК-Рентген», на котором чётко опре-
делены специалисты с закреплёнными за 
ними конкретными задачами, и действия, 
которые эти специалисты должны совер-
шать при исполнении каждого заказа. Ис-

пользование этого алгоритма существенно 
упрощает и ускоряет работу как отдель-
ных сотрудников компании, так и компа-
нии «АСК–Рентген» в целом. 

При моделировании бюджетов про-
даж используется вышеприведенный ал-
горитм выполнения заказа, принятый в 
компании «АСК-Рентген», соответст-
вующий «вытягивающей» стратегии про-
даж. Поэтому составление бюджетов 
должно начинаться с формирования таб-
лиц спроса и предложения, которые опре-
деляют бюджеты продаж, закупок пленки, 
закупок для производства, запасов, трудо-
вых затрат, накладных и коммерческих 
расходов, себестоимости реализованной 
продукции, прибыли от реализации про-
дукции, а также бюджет денежных 
средств. 

Все нижеприведенные таблицы и 
бюджеты компании «АСК-Рентген» со-
ставлены с использованием Microsoft 
EXCEL. Они являются взаимосвязанными 
и автоматически перерассчитываются при 
изменении входных данных.  

Для составления таблиц спроса на 
техническую рентгеновскую пленку и ап-
параты, производимые и реализуемые 
компанией «АСК-Рентген», предлагается 
в соответствии с приведённой ранее в ста-
тье моделью мониторинга и разработан-
ной формой анкет проводить опрос сети 
представительств, дилеров и агентов. Ис-
пользуя полученные в результате опроса 
данные, составляется таблица спроса. 

Для примера, рис. 4 показывает 
квартальный спрос на техническую рент-
геновскую пленку AGFA D5 Nif 
30см*40см, который был получен в ре-
зультате опроса дилеров. 

На приведенном рисунке показан 
объём закупок пленки дилерами в квартал 
у компании «АСК–Рентген» в зависимо-
сти от изменения цены за одну пачку. Там 
же указана текущая цена предлагаемой 
пленки и текущий спрос на неё, которые 
используются для составления всех бюд-
жетов. 
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Рис. 3. Алгоритм выполнения заказа 
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Рис. 4. Спрос на рентгеновскую плёнку на российском рынке 

 
После принятия промышленным 

предприятием управленческого решения 
по установке отпускной цены на произво-
димые и реализуемые товары по таблицам 
спроса определяется объём, который не-
обходимо поставить дилерам. Зная объём 
спроса на определенный вид пленки либо 
комплектующих, производится заказ на 
заводах производителях. В зависимости 
от объёма заказа меняется отпускная цена, 
так как при больших объёмах поставщики 
предоставляют скидку. 

Зависимость цен поставщиков на 
пленку и комплектующие от объёмов за-
купки далее в работе отображены в таб-
лицах предложения. Например, показана 
зависимость цены пленки AGFA D5 Nif 
30см*40см от заказываемых объёмов 
(рис. 5). Цены в таблице указаны как в 
рублях, так и в евро, так как закупка 
пленки за рубежом производится в евро, а 
продажа на территории России осуществ-

ляется в рублях относительно курса евро, 
установленного в компании в течение го-
да. На рисунке также представлены объё-
мы закупок пленки и цены закупок с раз-
бивкой по месяцам в течение квартала. 

В табл. 2 объединяются квартальные 
бюджеты продаж технической рентгенов-
ской пленки и аппаратов с разбивкой по 
месяцам, а также сводный бюджет продаж 
по всем видам продукции компании 
«АСК–Рентген» за квартал. В этих бюд-
жетах показаны объёмы продаж по каж-
дому из видов продукции, выручка от 
продаж каждого вида в отдельности и об-
щая выручка от продаж за квартал.  
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Рис. 5. Предложение рентгеновской плёнки иностранными производителями 
 
В каждом из трёх месяцев квартала 

объёмы продаж по всем видам продукции 
неравномерны. Это связано с сезонностью 
работ, осуществляемых заказчиками данной 
продукции. Каждый клиент заранее плани-
рует объём предстоящих для выполнения 
работ и производит заказ определённого 

объёма рентгеновской плёнки, а компа-
ния «АСК–Рентген» суммирует запро-
шенные объёмы от всех клиентов и со-
ставляет один общий заказ по всем ви-
дам продукции на заводы - производи-
тели. 

 
Таблица 2. Бюджет продаж рентгеновской плёнки компании «АСК-Рентген» 

Бюджет продаж пленки за квартал 

Вид 
Объем за 1-й 

мес. Объем за 2-й мес. Объем за 3-й мес. Выручка 

А (пленка D5 Nif 
30см*40см) 233 163 255 4 576 000р. 

B (пленка D7 Nif 
30см*40см) 472 330 516 10 102 470р. 

C (пленка F8 Nif 
30см*40см) 215 150 235 5 310 000р. 

D (пленка D7pb 
Roll 70мм*90м) 171 119 187 4 541 040р. 

ИТОГО выручка 8 789 741р. 6 132 378р. 9 607 391р. 24 529 510р. 
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Окончание табл. 2 
Бюджет продаж аппаратов за квартал 

Вид 
Объем за 1-й 

мес. Объем за 2-й мес. Объем за 3-й мес. Выручка 

Негатоскоп 90 110 70 6 480 000р. 
Денситометр 120 90 110 3 200 000р. 

ИТОГО выручка 3 360 000р. 3 540 000р. 2 780 000р. 9 680 000р. 
     

Продажи по всем видам продукции 

Вид 
Выручка за 1-й 

мес. Выручка за 2-й мес. Выручка за 3-й 
мес. 

Выручка за 
квартал 

Пленка 8 789 741р. 6 132 378р. 9 607 391р. 24 529 510р. 
Аппараты 3 360 000р. 3 540 000р. 2 780 000р. 9 680 000р. 

ИТОГО выручка 12 149 741р. 9 672 378р. 12 387 391р. 34 209 510р. 
Выводы. В статье разработана модель 

мониторинга функций спроса на рынке ге-
терогенной полиполии, которая включает в 
себя формулы, необходимые для внесения 
поправок в бюджет продаж в связи с необ-
ходимостью учёта циклических колебаний 
спроса. 

Предлагаемая модель обладает сле-
дующими особенностями: 

1) предназначена для определения 
функций спроса в краткосрочном периоде 
при известном множестве покупателей и 
объёмов их потребления; 

2) позволяет сформировать исходные 
данные, которые необходимы для определе-
ния оптимальных цен на реализуемую про-
дукцию для рынка гетерогенной полиполии. 

Практическая значимость заключается 
в разработке форм анкет для опроса потре-
бителей, а также методики их использова-
ния при формировании функций спроса пу-
тём демонстрации на практическом примере 
компании «АСК-Рентген». 
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Рассматривается проблема измеримости знаний и формирования компетенций в профессиональ-
ном образовании при изучении гуманитарных дисциплин. Показано, что в современном образовании 
существенную роль будет играть персонифицированное обучение, опирающееся на измеримость процес-
са усвоения учебного материала и вычисляемую адекватную поддержку учебного процесса 

   
Компетенции, адаптивная система персонифицированной профессиональной подготовки, позна-

вательно-деятельностная матрица, репродуктивная и продуктивная деятельность, психолого-
познавательные и деятельностные уровни. 
 

В настоящее время одним из при-
оритетных направлений в подготовке бу-
дущих специалистов в высшей школе яв-
ляется повышение роли самостоятельной 
работы студентов, которая организуется с 
помощью  учебных заданий, в процессе 
выполнения которых поэтапно происхо-
дит усвоение знаний и формирование 
компетенций [6]. Реализацию этого мето-
да обучения можно осуществить с помо-
щью адаптивной системы персонифици-
рованной профессиональной подготовки 
студентов, которая ориентирована на при-
способление саморегулирующейся систе-
мы обучения к индивидуальным особен-
ностям обучающихся, даёт возможность 
подстраиваться под личностные качества 
индивидуума, создаёт и поддерживает ус-
ловия для его продуктивной работы [7]. В 
рамках адаптивной системы персонифи-
цированной профессиональной подготов-
ки рассматриваются вопросы квалиметрии 
учебного процесса, поскольку именно не-
обходимый уровень усвоения учебного 
материала формирует профессиональные 
знания и компетенции будущего специа-
листа. 

Как сделать, чтобы учебный матери-
ал был не только качественно усвоен, но и 
формировал необходимые компетенции, 

как измерить количество усвоенного ма-
териала студентом и приобретённые ком-
петенции? На сегодняшний день это один 
из актуальных вопросов в сфере обучения. 
Понятно, что скорость усвоения учебного 
материала и формирование компетенций 
напрямую зависит от психофизиологиче-
ских качеств обучаемого. Поэтому необ-
ходимо найти новые подходы в обучении, 
которые ориентировались бы на личност-
ные качества учащегося, а, самое главное, 
могли бы позволить измерить усваивае-
мый материал и сформированные компе-
тенции на различных этапах обучения. 
Одним из способов дискретизации учеб-
ного материала является его разбиение  на 
более мелкие дозы (учебные элементы), 
которые были бы понятны, усваиваемы, 
измеряемы и позволяли осуществлять ин-
дивидуальный подход в обучении. Этим 
направлением в последние десятилетия 
занимались многие ученые. За рубежом 
вышеизложенной технологией обучения в 
50-е годы прошлого века занимался аме-
риканский учёный и педагог Б.Ф. Скин-
нер. В основу своей методики он положил 
универсальную формулу: С – Р – П, что 
означает «ситуация-реакция-подкрепле-
ние» [11]. 
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Учебный материал Б. Ф. Скиннер 
предлагал разбивать на дозы, каждая из 
которых должна содержать одну ситуа-
цию. Ситуации должны быть настолько 
простыми, что реакции на них практиче-
ски всегда были бы правильными и вызы-
вали бы у учащегося удовлетворение. 
Впоследствии эту методику успешно ис-
пользовали в ряде профессионально-
технических училищ США, хотя она и 
имела ряд недостатков.  

В нашей стране методом обучения с 
помощью дифференцированных учебных 
заданий, в процессе которого поэтапно 
происходит усвоение учебного материала, 
занимались В.П. Беспалько, П.Я. Гальпе-
рин, В.В. Давыдов, А.Н. Леонтьев и др. [1-
4,6,7]. В частности, в [7] была разработа-
на, так называемая, познавательно-
деятельностная матрица, связывающая 
умственные действия познавательного 
процесса с уровнями сложности учебных 
заданий по выполняемым видам деятель-
ности. 

Центральная идея этой концепции 
состоит в том, что процесс усвоения зна-
ний и формирования компетенций, персо-
нифицированных по каждому студенту на 
основе математической модели, должен 
подвергаться периодической квалиметрии 
с последующей корректировкой путём ус-
воения необходимого уровня дополни-
тельного учебного материала - внешней 
поддержки познавательной деятельности 
студентов. И в этом процессе главным 
звеном является измерение количества 
усвоенного и неусвоенного учебного ма-
териала, причём для последнего необхо-
димо знать, прежде всего, его качествен-
ный состав, т.е. что именно студент не 
понимает, а следовательно, не усваивает 
из предложенного ему структурированно-
го учебного материала и где конкретно 
находятся начала его непонимания в изу-
чении предмета. 

В познавательном процессе выделе-
ны определяющие деятельностные уров-
ни, которые зависят от способа выраже-
ния приобретаемой в процессе обучения 

информации. По ним человек продвигает-
ся от узнавания к подражанию и далее к 
эвристическому и творческому действиям 
[7]. В качестве определяющих выделены 
следующие: узнавание, воспроизведение, 
применение, творчество – уровни dj,. 

1, 4j = . Выделенные деятельностные 
уровни определяют уровни сложности 
подлежащих усвоению учебных задач. 

Проводя всесторонний анализ пси-
хологических процессов, сопутствующих 
познавательной деятельности учащегося, 
в [6,7] выделены определяющие познава-
тельные уровни этой деятельности: отра-
жение, осмысление, алгоритмирование и 
контролирование – так называемые ψi –
уровни, где индекс 1,4i = . Они характе-
ризуют трудности усвоения учебной ин-
формации и для каждого учащегося явля-
ются индивидуальными, зависящими от 
способа выражения приобретаемой в про-
цессе обучения информации.  

Перечисленные выше познаватель-
ные уровни усвоения учебной информа-
ции ψi и деятельностные уровни dj пред-
ставлены в виде ψd-матрицы 4х4 ( 1,4i = ; 

1, 4j = ), (табл.1) [7]. 
Из табл.1 видно, что рассматривае-

мая структура познавательной деятельно-
сти, в основе которой лежат не только 
психологические процессы, но и виды 
деятельности, позволяет представить ос-
воение учащимся учебного материала как 
«движение» по элементам ψd-матрицы, 
составленной из перечисленных выше по-
знавательных и деятельностных уровней.  
При этом каждому из элементов этой мат-
рицы соответствует вполне определённое 
количество усвоенного учебного материа-
ла Yij, начиная с самого элементарного 
уровня Y11 - отражения на уровне узнава-
ния и заканчивая самым высоким уровнем 
Y44 - контролем собственных действий на 
уровне исследования, причём чем выше 
индексы i и j, тем выше сложность изу-
чаемого учебного элемента. 
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Таблица 1. Познавательно-деятельностная ψd-матрица усвоения учебного материала 

Репродуктивная деятельность Продуктивная деятельность 

Узнавание 
(знакомство) 

Воспроизведение 
(копирование) 

Применение 
(трансформация) 

Творчество 
(исследование) 

     Уровни 
     деятельности 
 
 

Уровни 
психолого- 
познавательные d1 d2 d3 d4 

       ψ1 
Отражение 

Y11 
Отражение на уров-
не узнавания 

Y12 
Отражение на уров-
не воспроизведения 

Y31 
Отражение на уров-
не применения  

Y41 
Отражение на уров-
не творчества 

        ψ2 
Осмысление 

Y21 
Осмысление на 
уровне узнавания 

Y22 
Осмысление на 
уровне воспроизве-
дения 

Y32 
Осмысление на 
уровне применения  

Y42 
Осмысление на 
уровне творчества 

 
        ψ3 
Алгоритмирование 

Y31 
Алгоритмирование 
на уровне узнавания 

Y23 
Алгоритмирование 
на уровне воспроиз-
ведения 

Y33 
Алгоритмирование 
на уровне примене-
ния 

Y43 
Алгоритмирование 
на уровне творчест-
ва 

       ψ4 
Контролирование 

Y41 
Контролирование на 
уровне узнавания 

Y24 
Контролирование на 
уровне воспроизве-
дения 

Y34 
Контролирование на 
уровне применения 

Y44 
Контролирование на 
уровне творчества 

 
Из вышеизложенного следует, что 

под учебным элементом понимается под-
лежащая усвоению логически закончен-
ная часть информации, которая является 
неделимой с точки зрения излагаемого 
учебного материала. В зависимости от 
конкретного содержания учебной инфор-
мации в качестве учебного элемента мо-
гут выступать: определение понятия, 
факт, явление, процесс, закономерность, 
способ действия, вывод или следствие и 
т.д. 

Следовательно, учебный материал 
любой дисциплины может быть декомпо-
зирован по выделенным выше четырем 
деятельностным уровням, соответствую-
щим различной сложности усвоения 
учебной информации с точки зрения по-
знавательной деятельности. В учебно-
методических пособиях [8-10] эта работа 
проделана для задач по разделам линей-
ной алгебры.  

Применим рассмотренную концеп-
цию декомпозиции учебного материала к 
курсу «Менеджмент», который относится 
к гуманитарным дисциплинам и изучает 
управление предприятием в условиях ры-
ночной экономики. Здесь рассматривают-

ся вопросы планирования, организации, 
координирования, стимулирования и кон-
троля за деятельностью предприятия с це-
лью получения максимальной коммерче-
ской прибыли. 

Рассмотрим задачу первого уровня  
сложности (табл. 2). 

Задание: сформулировать миссию 
рознично-торговой организации [5]. 

Содержание задания заключается в 
необходимости сформулировать главные 
цели организаций различных направлений 
деятельности, в рассматриваемом случае 
для рознично-торговой организации. 

Качественный анализ табл. 2 даёт 
возможность оценить сформированные 
компетенции каждым отдельным студен-
том – это умения отражать, осмысливать, 
алгоритмировать и контролировать учеб-
ный материал на уровне узнавания, что 
означает начальное овладение терминоло-
гией дисциплины, способность использо-
вать базовые знания в будущей профес-
сиональной деятельности, понимание 
смысла заданий первого уровня сложно-
сти, готовность к формированию будущих 
знаний по дисциплине. 
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Таблица 2. ψd-матрица первого уровня сложности 

Репродуктивная деятельность 

Узнавание (знакомство) 
 

         Уровни 
          деятельности   
                

Уровни 
психолого- 
познавательные 
 

d1 

ψ1 
Отражение 

Y11 
Понимание формулировки «миссия организации» 

ψ2 
Осмысление 

Y21 
Определение основных целей торговой организации 

ψ3 
Алгоритмирование 

Y31 
Определение основных целей деятельности рознично-торговой органи-
зации 

ψ4 
Контролирование 

Y41 
Выбор основной миссии рознично-торговой организации 

 
Рассмотрим задачу второго уровня 

сложности (табл. 3). 
Задание: сформировать организаци-

онную структуру конкретной организа-
ции, в частности, рознично-торговой ор-
ганизации [5]. Содержание задания за-
ключается в оценке различных 
организационных структур и приобрете-
нии навыков формирования оргструктуры 
для конкретной организации. 

Задания второго уровня продолжают 
формировать умения отражать, осмысли-
вать, алгоритмировать и контролировать 
учебный материал на уровне воспроизве-

дения, что означает способность приобре-
тения и понимания новых профессио-
нальных знаний, овладение способами и 
видами деятельности. При выполнении 
этого задания учащийся полученные тео-
ретические знания в области организации 
систем управления пытается применить в 
формировании организации структур 
управления на конкретном предприятии, 
то есть в задачах этого уровня студент 
может полученные базовые знания вос-
произвести в конкретных ситуациях и 
найти способы решения конкретных про-
блем. 

 
Таблица 3. ψd-матрица  второго уровня сложности 

Репродуктивная деятельность 

Узнавание (знакомство) 
 

Воспроизведение 
(копирование) 

                   Уровни 
          деятельности 

Уровни 
психолого- 
познавательные 

d1 d2 

       ψ1 
Отражение 

                           Y11 
Понимание понятия «организаци-
онная  структура» 

Y12 
Определение типов организаци-
онных структур 

        ψ2 
Осмысление 

Y21 
Определение типа оргструктуры 

Y22 
Определение основных звеньев 
и  связей оргструктуры 

        ψ3 
Алгоритмирование 

Y31 
Выбор линейной оргструктуры для 
рознично-торговой организации 

Y23 
Выбор основных звеньев и свя-
зей для рознично-торговой орга-
низации 

       ψ4 
Контролирование 

Y41 
Проверка правильности выбранно-
го типа оргструктуры 

Y24 
Выбор линейной оргструктуры 
для рознично-торговой органи-
зации 
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Рассмотрим задачу третьего уровня 
сложности (табл. 4).  

Задание: планирование антикризис-
ных мероприятий для торгового объеди-
нения [12]. Содержание задания заключа-
ется в определении кризисных ситуаций 
по соответствующим признакам, в оценке 
причин их появления, в приобретении 
умений предложить антикризисные меро-
приятия, смягчающие или предупреж-
дающие кризис в конкретной сфере дея-
тельности. 

Задания третьего уровня формируют 
умения отражать, осмысливать, алгорит-
мировать и контролировать учебный ма-

териал на уровне продуктивной деятель-
ности, что означает не только способность 
приобретать и понимать новый теорети-
ческий материал, но и уметь анализиро-
вать его, применять не только в конкрет-
ных ситуациях, но и трансформировать 
его в новые условия, самостоятельно ис-
кать новые способы и методы решения 
проблем с целью повышения эффективно-
сти деятельности предприятия. Задачи 
этого уровня позволяют обучающимся 
самостоятельно на основе анализа суще-
ствующих данных искать новые перспек-
тивные модели управления и организации. 

 
Таблица 4. ψd-матрица третьего уровня сложности 

Репродуктивная  деятельность Продуктивная  
деятельность 

Узнавание 
(знакомство) 

Воспроизведение 
(копирование) 

Применение 
(трансформация) 

 

   Уровни 
   деятельности 
 

Уровни 
психолого- 
познавательные d1 d2 d3 
       ψ1 
Отражение 

Y11 
Определение понятий 
«кризис» и «кризисная 
ситуация» 

Y12 
Определение типов кри-
зисов 

Y31 
Определение причин воз-
никновения кризисных 
ситуаций 

        ψ2 
Осмысление 

Y21 
Определение понятия 
«антикризисное управ-
ление» 

Y22 
Определение стратегий 
антикризисного 
 управления 

Y23 
Определение соответствия 
стратегии типу кризиса 

        ψ3 
Алгоритмирование 

Y31 
Определение признаков 
кризисных ситуаций в 
торговых предприятиях 

Y32 
Определение причин 
возникновения кризис-
ных ситуаций в торго-
вых предприятиях 

Y33 
Определение возможных 
антикризисных мероприя-
тий в торговых организа-
циях 

       ψ4 
Контролирование 

Y41 
Выбор антикризисных 
мер на стадии вхожде-
ния в кризис  торгового 
предприятия 

Y24 
Выбор антикризисных 
мер по управлению кри-
зисом на стадии выхода 
из кризиса 

Y34 
Выбор мер по ликвидации 
последствий кризиса 

 
Рассмотрим задачу четвёртого уров-

ня сложности (табл. 5).  
Задание: разработать схему рисков в 

российском бизнесе через пять лет [12]. 
Содержание задания заключается в 

определении вероятности возникновения 
рисков в различных сферах деятельности, 
в выделении основных видов рисков, ха-
рактерных как для мировой, так и для 
российской экономики, в анализе сущест-

вующих и прогнозе новых видов рисков в 
российском бизнесе в будущем. 

Задания четвёртого уровня продол-
жают формировать умения отражать, ос-
мысливать, алгоритмировать и контроли-
ровать учебный материал на уровне твор-
ческих исследований. Это самый высокий 
уровень компетентности, заключающийся 
в овладении методами анализа и синтеза 
изучаемых процессов, в умении приме-
нять аналитические методы в решении 
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поставленных задач, демонстрировать 
способность логического и абстрактного 
мышления, готовность находить, разраба-
тывать и применять новые методики, про-

екты и программы в области управления 
организацией с целью повышения эффек-
тивности деятельности. 

 
 

Таблица 5. ψd-матрица для задачи четвёртого уровня сложности 

Репродуктивная деятельность Продуктивная деятельность 

Узнавание 
(знакомство) 

Воспроизведение 
(копирование) 

Применение 
(трансформация) 

Творчество 
(исследование) 

   Уровни 
   деятельности 
 

Уровни 
психолого- 
познавательные d1 d2 d3 d4 

       ψ1 
Отражение 

Y11 
Определение поня-
тия «риск» 

Y12 
Определение ве-
роятности воз-
никновения рис-
ков 

Y13 
Определение ви-
дов рисков 

Y14 
Определение 
признаков пред-
принимательско-
го риска 

        ψ2 
Осмысление 

Y21 
Определение ос-
новных видов пред-
принимательского 
риска 

Y22 
Определение ос-
новных характе-
ристик каждого 
вида предприни-
мательского риска 

Y32 
Определение ос-
новных видов 
предпринима-
тельского риска 
на мировом рынке 

Y24 
Определение 
видов рисков, 
имеющих прева-
лирующее зна-
чение в россий-
ской практике 

        ψ3 
Алгоритмирова-
ние 

Y31 
Определение ос-
новных типов рис-
ков в бизнесе 

Y32 
Конкретизация 
каждого типа рис-
ков 

Y33 
Определение рис-
ков, характерных 
для российского 
бизнеса 

Y34 
На основе рос-
сийской дейст-
вительности 
предположить 
вероятность по-
явления новых 
рисков 

       ψ4 
Контролирование 

Y41 
Из перечисленных 
выше рисков опре-
делить основные 
типы рисков, акту-
альных через пять 
лет 

Y42 
Анализируя си-
туацию на миро-
вом рынке, спрог-
нозировать появ-
ление новых 
рисков в бизнесе 

Y34 
Выбрать из спрог-
нозированных 
мировых рисков 
характерные для 
России через пять 
лет 

Y44 
Предоставить 
окончательную 
схему рисков в 
российском биз-
несе через пять 
лет 

 
В настоящее время дисциплинарные 

модули обычно представляют собой темы 
некоторого учебного курса. Концепция 
использования ψd-матрицы позволяет по-
новому посмотреть на организацию учеб-
ных модулей дисциплины в процессе обу-
чения студентов: их удобно формировать 
по уровням сложности усвоения учебной 
информации с точки зрения познаватель-
ной деятельности. Каждый модуль содер-
жит учебные задания только одного уров-
ня сложности: сначала осваивается мо-
дуль первого уровня сложности, потом 
второго и т.д. Обучение в каждом модуле 
начинается с изучения теоретического ма-

териала, включающего определения и ос-
новные понятия, далее рассматривается 
поэтапное решение учебных заданий в со-
ответствии с познавательно-деятельнос-
тной матрицей, которые используют при-
ведённый выше теоретический материал. 
Как правило, задания содержат задачи 
профессионально направленного содер-
жания, которые способствуют приобрете-
нию профессиональных компетенций сту-
дентами в определённой области. 

В конце каждого модуля целесооб-
разно привести тестовые задания для са-
мопроверки, с помощью которых каждый 
студент может самостоятельно оценить 
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уровень полученных  знаний. Считается, 
что обучаемый освоил предъявляемый 
учебный материал, если он решил не ме-
нее 70% тестового задания [1]. В этом 
случае он может перейти к изучению сле-
дующего по уровню сложности модуля. 
Если освоено менее 70% учебной инфор-
мации, то студенту предлагается дополни-
тельная самостоятельная работа по лик-
видации пробелов. Анализ ответов при 
тестировании дает возможность оценить 
сформированные компетенции каждым 
отдельным студентом. Такая структура 
организации модулей положена в основу 
создания учебно-методических пособий 
по организации самостоятельной работы 
студентов при изучении различных учеб-
ных дисциплин [8-10]. 

Из всего вышеизложенного можно 
сделать следующие выводы. 

1. Познавательно - деятельностная 
матрица обеспечивает механизм система-
тизации учебных заданий. Содержание 
учебного материала можно рассматривать 
как систему учебных заданий, имеющих 
свою структуру, что означает проникно-
вение в сущность изучаемых объектов. 

2. Матричная модель профессио-
нальной подготовки студентов является 
инвариантной относительно содержания 
изучаемой учебной дисциплины и поэто-
му может быть применена к гуманитар-
ному циклу, в частности к курсу «Ме-
неджмент». 

3. В соответствии с предложенной 
познавательно-деятельностной матрицей 
можно разрабатывать тестовые задания 
для определения текущей успеваемости 
учащихся по структурированным заранее 
уровням сложности учебных задач с це-
лью оценки усвоения учебного материала 
и оперативной корректировки учебного 
процесса. На основании периодического 
оперативного мониторинга можно опре-
делить индивидуальный объём дополни-
тельной учебной информации, подлежа-
щий усвоению для каждого отдельного 
студента, который бы обеспечивал в це-
лом высокое качество обучения.  
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