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УДК 629.015

В. В. Авдєєв
Дніпропетровський національний університет імені Олеся Гончара

МІЖКОРЕКЦІЙНИЙ ІНТЕРВАЛ КУТОВОЇ ВІДСТАНІ
У ГРУПІ ІЗ ДВОХ СУПУТНИКІВ

Встановлено зв’язок вимог до точності початкової різниці фаз руху і періодів 
обертання з тривалістю знаходження елементів низькоорбітальної групи в діапазоні 
робочої відстані з урахуванням аеродинамічного опору і без нього.

Ключові слова: група супутників, період обертання, корекція орбіт.

Установлена связь между требованиями к точности начальной разности фаз 
движения и периодов обращения с длительностью пребывания элементов низкоор-
битальной группы в диапазоне рабочего расстояния с учетом аэродинамического 
сопротивления и без него.

Ключевые слова: группа спутников, период обращения, коррекция орбит.

The connection of requirements to an accuracy of a beginning motion phase diffe-
rence and orbital period with a duration of stay of components of a low orbit constellation 
in a operation range by taking in account of aerodynamic resistance and without one is es-
tablished.

Кey words: satellite group, orbital period, the orbits correction.

Вступ. Основними причинами інтересу до низькоорбітальних груп супут-
ників Землі є надмірна завантаженість геостаціонарної орбіти і значні витрати на 
виведення та обладнання космічних апаратів (КА) на ній.

Узгоджений рух групи КА надає ряд переваг, зокрема, у збільшенні зони по-
криття та вимірювальної бази. Для групи із основного і допоміжного КА, який 
відокремлюється від основного, визначена тривалість побудови та міжкорекцій-
ний інтервал залежно від проектних параметрів та співвідношення балістичних 
коефіцієнтів [1, 2].

Для підтримання заданої конфігурації супутникової системи на колових 
орбітах однакових нахилення і радіусу запропонований алгоритм розрахунку па-
раметрів маневрів і часу їх проведення [3]. Після складання календаря маневрів 
перевіряється виконання обмежень, розраховується вибраний функціонал і за необ-
хідності виконується наступна ітерація.

З урахуванням співвідношення між гравітаційними і аеродинамічними сила-
ми отримані кінцеві аналітичні вирази координат вектора відносного положення 
двох КА, відстань між якими обмежується невагомою нерозтяжною ниткою [4].

Розроблений математичний апарат імпульсної корекції узгодженого руху 
угрупування КА, мета якої – привести до номінальних значень періоди обертання 
і фази руху шляхом надання не більше двох імпульсів приросту швидкості транс-
версального напряму [5]. Крайова задача розв’язана для двох варіантів критерію: 
найбільші витрати палива на проведення корекції одного із КА групи та підсум-
кові витрати палива усіх КА. Математична модель включає п’ять підсистем кінце-
вих рівнянь для кожного супутника: до і після надання першого імпульсу, до і 
після надання другого імпульсу і в контрольний момент закінчення корекції.

Постановка завдання. У цій роботі ставиться задача встановити з ураху-
ванням аеродинамічного опору зв’язок міжкорекційного інтервалу (МІ) кутової 
відстані між двома КА в одній площині колової орбіти з вимогами до точності 
номінальної різниці аргументів широти, її початкового значення (після побудови 
групи або чергової корекції) та похибками періоду обертання.



4

ISSN No 9125 0912 Вісник Дніпропетровського університету. Серія: Ракетно-космічна техніка, 2013, вип. 16

5

ISSN No 9125 0912 Вісник Дніпропетровського університету. Серія: Ракетно-космічна техніка, 2013, вип. 16

Результати. Вплив аеродинамічного опору на середній радіус орбіти визна-
чений ще в роботах П. Е. Ельясберга. Отримана при інших припущеннях оцінка 
цього впливу має вигляд [1]
  (1)
де Δr – величина зменшення середнього радіусу орбіти за n витків на орбіті по-
чаткового (у подальшому номінального) радіусу r0, які відраховуються з моменту 
закінчення побудови групи або чергової корекції; ρ – середня щільність атмосфе-
ри; b – балістичний коефіцієнт.

Оскільки діапазон середньої висоти орбіт КА обмежений і щільність ат-
мосфери відома із значною похибкою, швидкість зменшення поточних радіусів 
орбіт c можна прийняти однаковою для обох КА, тоді згідно з (1)

  (2)
де ri0 – початкові середні радіуси орбіт.

Використовуючи відомі співвідношення для періодів обертання Ti0 [6], ви-
разимо через них величини ri0, що входять у (2):

де μ – гравітаційний параметр Землі.
Відповідно до цього поточний період обертання i-го КА і його лінійна скла-

дова матимуть вигляд

 . (3)

З урахуванням (1), (2) коефіцієнт

  (4)
де T0 – номінальний період обертання.

Згідно з (3), (4) швидкість зменшення періоду обертання в результаті аеро-
динамічного опору (виражена в с/виток) лінійно залежить від щільності атмосфе-
ри і балістичного коефіцієнта.

Виразимо МІ кутової відстані між КА числом витків nr на коловій орбіті з 
періодом обертання T0. Приймаємо, що першим по орбіті (у напрямі зростання 
аргументу широти) рухається КА1. Діапазон робочої відстані задаємо у вигляді 

 де un – номінальне значення кутової відстані між КА, а Δu – об-
меження на її відхилення.

Спочатку розглянемо випадок, коли початковий період обертання КА1 біль-
ше початкового періоду обертання КА2, тобто T10 > T20. У цьому випадку поточна 
кутова відстань ud (n) зменшується (КА2 наздоганяє КА1) зі швидкістю

У результаті поточна кутова відстань дорівнює

де ud0 – початкове (після побудови групи або чергової корекції) значення кутової 
відстані, 
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Після нескладних перетворень поточна кутова відстань між КА1 і КА2 за-
лежно від числа витків n на орбіті з періодом обертання T0

  (5)

Для варіанта T10 > T20 кутова відстань між КА зменшується, тому через nr 
витків матиме місце вихід на її нижнє обмеження un – Δu, тобто

  (6)
Виходячи з (5, 6), приходимо до співвідношення:

з якого визначається МІ кутової відстані між КА, виражений числом витків nr на 
орбіті з періодом обертання T0, для варіанта T10 > T20:

  (7)

Розглянемо варіант T10 < T20, у якому поточна кутова відстань між КА зрос-
тає, оскільки швидкість збільшення аргументу широти КА2 менше, ніж у КА1. 
У результаті через nr витків матиме місце вихід кутової відстані на верхнє обме-
ження un + Δu. Виконуючи перетворення, аналогічні попередньому варіанту, отри-
маємо МІ

  (8)

Таким чином отримані кінцеві формули (7), (8) для оцінки МІ кутової від-
стані між КА1 і КА2 з урахуванням аеродинамічного опору залежно від похибок 
періодів обертання ΔT1 = T10 – T0, ΔT2 = T20 – T0, похибки початкової різниці аргумен-
тів широти  і обмеження Δu на відхилення кутової відстані від номі-
нального значення.

Визначимо нижню оцінку МІ nr min, приймаючи, що відхилення періодів 
обертання на верхньому обмеженні та мають протилежний знак, тобто різниця 
періодів обертання КА1 і КА2 найбільша. Крім того, відхилення початкового зна-
чення кутової відстані від номіналу Δud = ud0 – un таке, що вихід із діапазону робо-
чої відстані матиме місце через найменший інтервал часу.

Уведемо відносні величини  де ΔT – 
обмеження відхилення періоду обертання. Тоді величина d, що входить до виразу 
(7), визначається так:

і виражена числом витків на орбіті номінального радіусу оцінка знизу МІ кутової 
відстані між двома КА

  (9)
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де коефіцієнт α залежить від середньої протягом МІ щільності атмосфери, баліс-
тичного коефіцієнта і періоду обертання (4).

Аналіз оцінки (9) показує, що основними чинниками є номінальна кутова 
відстань un та можливе від неї відхилення δu, а також похибки періоду обертан-
ня δT і початкової кутової відстані δud (рис. 1, 2).

Якщо аеродинамічний опір не брати до уваги (ρ = 0), то періоди обертання 
T1, T2 у першому наближенні будуть постійними. Коли T1 > T2, кутова відстань між 
КА зменшується, оскільки КА2, який за напрямком руху йде позаду, наздоганяє 
КА1. Швидкість зміни кутової відстані

nr min�

�T · 105

�ud = 0,1

�ud = 0,05

�ud = 0,01

un = 60°,  �u = 0,3,  b = 3,35 �3/(��� � �2)

Рис. 1. Нижня оцінка міжкорекційного інтервалу кутової відстані між КА 
на коловій орбіті висотою 400 км

Рис. 2. Нижня оцінка міжкорекційного інтервалу кутової відстані між КА 
на коловій орбіті висотою 600 км

�ud = 0,1

�ud = 0,05

un = 60°,  �u = 0,3,  b = 3,35 �3/(��� � �2)

�ud = 0,01

�T · 105
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а її залежність від поточного часу t, який відраховується з моменту побудови гру-
пи або закінчення чергової корекції, матиме вигляд

  (10)
У даному випадку поточний час t зручніше виражати числом витків n на 

орбіті з номінальним періодом обертання T0, тобто t = n · T0. Оскільки у випадку 
T1 > T2 поточна кутова відстань (10) зменшується, то через nr0 витків матиме місце 
її вихід на нижнє обмеження, тобто буде виконуватися рівність

  (11)

Періоди обертання подамо у вигляді суми номінального значення і похибки, 
яка не перевищує верхнього обмеження ΔT: T1 = T0 + ΔT1, T2 = T0 + ΔT2, тоді вираз 
у круглих дужках (11) дорівнюватиме

Третій доданок у знаменнику на декілька порядків менше перших двох, то-
му у подальшому не береться до уваги. Із виразу (11) визначаємо виражений чис-
лом витків МІ кутової відстані між КА для випадку T1 > T2

  (12)

Для випадку T1 < T2 кутова відстань між КА зростає, відповідно вихід із діа-
пазону робочих відстаней відбудеться через її верхнє обмеження un + Δu. Після 
аналогічних перетворень отримаємо

  (13)

Якщо ввести функцію знака (sign), то оцінки МІ (12) і (13) об’єднуються до 
вигляду

  (14)

тоді як оцінки (7), (8) у разі відсутності аеродинамічного опору (ρ = 0) непридатні.
Визначимо обмеження знизу оцінки (14) nr0 min шляхом встановлення найбільш 

несприятливої ситуації для тривалості перебування двох КА в діапазоні робочих 
відстаней, надаючи відповідні значення відхиленням періодів обертання і початко-
вої кутової відстані як і при отриманні оцінки (9). Спираючись на (14), знаходимо

   (15)

Розрахунки згідно з (9, 15) показують, що ігнорування аеродинамічного 
опору дає завищену нижню оцінку МІ кутової відстані між двома КА (рис. 3, 
Δp = (nr0 min – nr min) · 100 / nr min).
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Рис. 3. Відносне збільшення нижньої оцінки міжкорекційного інтервалу 
кутової відстані між КА, коли аеродинамічний опір не береться до уваги

Висновки
1. Отримано оцінки (7), (8) міжкорекційного інтервалу кутової відстані між 

двома КА на одній коловій орбіті з урахуванням аеродинамічного опору (рис. 1, 2) 
і без нього (14) залежно від величини діапазону робочої відстані і можливих його 
відхилень, похибок періодів обертання і початкової кутової відстані, а також від 
щільності атмосфери і балістичного коефіцієнта.

2. Для найбільш несприятливого поєднання похибок визначено оцінки зни-
зу міжкорекційного інтервалу кутової відстані з урахуванням аеродинамічного 
опору (9) і без нього (15), а також співвідношення між ними (рис. 3).

Результати можуть бути використані як один з факторів, що впливають на 
встановлення можливих відхилень від номінальних розмірів діапазону робочої 
відстані, обґрунтування вимог до похибок початкового положення і періоду обер-
тання КА як елемента низькоорбітального угруповання.
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УДК 629.78

Д. Г. Грошелев, А. М. Кулабухов
Днепропетровский национальный университет имени Олеся Гончара

ОДНОБАЗОВЫЙ ИНТЕРФЕРЕНЦИОННЫЙ МЕТОД 
УГЛОВОЙ ОРИЕНТАЦИИ КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА

Розглянуто однобазовий інтерференційний метод кутової орієнтації космічно-
го апарата. Наведено оцінку точності методу кутової орієнтації.

Ключові слова: космічний апарат, система кутової орієнтації.

Рассматривается однобазовый интерференционный метод угловой ориентации 
космического аппарата. Приведена оценка точности метода угловой ориентации.

Ключевые слова: космический аппарат, система угловой ориентации.

The single interferometer bases angle altitude method of space craft is concerned. 
The estimation angle orientation method is showed.

Key word: space craft, angle orientation system.

Введение. Задача определения углового положения возникает при выполне-
нии большинства миссий космическими аппаратами (КА). Так, например, выпол-
нение геодезической привязки снимка невозможно без знания углового положе-
ния КА с высокой точностью (порядка десятков угловых секунд [2]). В задачах 
стыковки космических аппаратов на орбите требуется наличие точной информа-
ции как о линейных параметрах движения центров масс (ц. м.) космических объ-
ектов, так и об их взаимном угловом положении.

Классическими путями решения задачи определения углового положения 
КА является использование информации от астросистем, солнечных датчиков, 
магнитометров, построителей инфракрасных и гировертикалей. Перспективными 
путями является, например, определение углового положения КА по снимкам 
земной поверхности [2].

Для повышения надежности, сокращения оборудования, устанавливаемого 
на КА, активно используются результаты комплексирования измерений, выпол-
ненных в различные моменты времени.

Начиная с 80-х годов XX века для решения задач определения углового по-
ложения КА стали рассматривать методы интерферометрии. Очевидно, одной из 
основных причин такого подхода является наличие высокостабильных тактовых 
генераторов, устанавливаемых на навигационных космических аппаратах, а так-
же работа в диапазоне 1–1,5 ГГц. Однако, как правило, для определения углового 
положения КА по показаниям интерферометра рассматривалась установка двух 
баз на борту КА под некоторым (близким к прямому) углу друг к другу [1]. Позже 
стали появляться работы по определению пространственного углового положе-
ния подвижного объекта с использованием одной базы антенн [3]. Однако полное 
методическое обеспечение для реализации данного метода отсутствует.

Постановка задачи. Рассмотрим метод угловой ориентации, позволяющий 
по данным однобазового интерферометра путем комплексирования информации 
о сдвиге фаз в различные моменты времени определить угловое положение КА.

Предположим, что на борту целевого КА установлена однобазовая интерфе-
ренционная система, параметры антенной системы известны с заданной точностью, 
координаты ц. м. целевого КА и радиомаяков (навигационных аппаратов, спутни-
ков связи и т. д.) известны с заданной точностью, на борту целевого КА установлены 
минимум три датчика угловой скорости (ДУС), выполняющие определение угловой 

© Грошелев Д. Г., Кулабухов А. М., 2013
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скорости аппарата в проекциях на оси связанной системы координат относительно 
осей базовой системы координат. Предположим, что параметры антенн радиомая-
ков согласованы по частотному диапазону с параметрами антенной системы целе-
вого КА. Предположим, что фазовая неоднозначность, вызванная превышением 
длины базы антенн целевого КА над длиной волны сигналов радиомаяков устране-
на [3]. Необходимо на основании определения сдвига фаз сигналов радиомаяков в 
интерферометре, координат целевого КА и радиомаяков, а также показаний ДУС 
определить угловое положение целевого КА в базовой системе координат.

Орбитальная система координат (ОСК) – неинерциальная правая, ортого-
нальная система координат, начало располагается в центре Земли. Ось X направ-
лена вдоль радиус-вектора, ось Y лежит в плоскости орбиты и направлена в сторо-
ну движения КА, ось Z дополняет до правой системы координат.

Связанная система координат (ССК) – неинерциальная правая система, 
жестко связанная с корпусом КА, начало координат располагается в центре масс 
КА при нулевых углах ориентации относительно орбитальной системы координат 
совпадает с последней.

Базовая система координат (БСК) – ортогональная правая инерциальная 
система координат. Ориентация осей произвольная.

Базовая система координат в общем случае может быть неинерциальной, 
однако при этом необходима информация о параметрах движения ц. м. КА и во-
круг ц. м. относительно БСК.

Промежуточная система координат (ПСК) – неинерциальная правая систе-
ма координат, угловая ориентация которой известна в БСК и ССК.

Математическая модель однобазового интерференционного метода угло-
вой ориентации

Предположим, что в результате измерений найдены сдвиги фаз в антенной 
однобазовой системе целевого КА в моменты времени t1, t2 (влияние частоты До-
плера исключено из измерений) минимум по трем одновременно наблюдаемым 
радиомаякам (в каждый из моментов времени). Тогда положение базы антенн в 
БСК в каждый из моментов может быть определено известным соотношением 
интерферометрии:

  (1)

где  – вектор, направления и его модуль на j-й радио-
маяк от первой антенны;  – искомое единичное направление в БСК базы ан-
тенн (направлено от первой антенны ко второй); B – модуль длины базы антенн; 
Δφ1, Δφ2, Δφ3 – измеренные сдвиги фаз во второй относительно первой антенны 
целевого КА от первого, второго, третьего радиомаяков соответственно; λ1, λ2, λ3 – 
длины волн радиосигналов первого, второго, третьего радиомаяков.

Для связи результатов измерений, выполненных в два последовательных 
момента времени, воспользуемся кинематическими уравнениями Пуассона:



10

ISSN No 9125 0912 Вісник Дніпропетровського університету. Серія: Ракетно-космічна техніка, 2013, вип. 16

11

ISSN No 9125 0912 Вісник Дніпропетровського університету. Серія: Ракетно-космічна техніка, 2013, вип. 16

  (2)

где λ – кватернион разворота ССК из положения, зафиксированного в БСК в мо-
мент времени t1, в положение в момент времени t2; w – кватернион угловой скоро-
сти относительно БСК в проекциях на оси ССК;  – операция кватернионного 
умножения.

Координаты базы антенн в ССК в выбранные моменты времени представим 
выражением

  (3)

где  – положение единичного вектора базы в ССК в моменты времени 
t1, t2 соответственно;  – единичный вектор координат базы в проекциях на 
оси ССК;  – сопряженный кватернион;  – единичный вектор базы, переведен-
ный из ССК, зафиксированной в момент времени t1, в ССК, зафиксированной в 
момент времени t2.

Алгоритм построения ПСК в осях БСК и ССК и определение параметров 
ориентации целевого КА в осях БСК приведен ниже.

  (4)
где τ – время распространения сигнала от радиомаяка до первой антенны целевого 
КА;  – координаты i-го радиомаяка и первой антенны целевого КА 
в моменты времени t – τ и t соответственно;  – направление на i-й радиомаяк от 
первой антенны в БСК.

На основании выражения (1) определим положение базы антенн целевого 
КА в БСК в моменты времени t1, t2, построим ПСК в БСК и ССК:

 1
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 (5)

где  – единичные векторы направления базы антенн в БСК целевого КА в момен-
ты времени t1, t2 соответственно;  – орты ПСК в проекциях на оси БСК;

  (6)

где  – орты ПСК в проекциях на оси ССК.
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 (7)

где  – матрицы перехода от ПСК к ССК и от БСК к ПСК соответственно.

  (8)

где  – матрица перехода от БСК к ССК.
Система уравнений для определения кватерниона разворота БСК в ССК 

имеет вид:

  (9)

где  – кватернион разворота БСК в ССК.
Углы ориентации для последовательности (X, Y, Z) (φ, ψ, θ) с ограничением 

на значение угла  имеют вид:

  (10)

где C(), S() – функции косинуса и синуса от соответствующего аргумента; 
arcsin circ() – функция кругового арксинуса, учитывающая значение и положение 
вектора на единичном тригонометрическом круге по четвертям.

Результаты моделирования
В табл. 1 приведены исходные данные параметров движения навигацион-

ных аппаратов NavStar.
В табл. 1 обозначено:
а – большая полуось орбиты КА; e – эксцентриситет орбиты КА; i – накло-

нение орбиты КА; Ω – долгота восходящего узла; w – аргумент перигея орбиты 
КА; Θ – истинная аномалия орбиты КА.
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Таблица 1
Начальные значения параметров движения центра масс КА NavStar

a e i Ω w Θ
км б/р град. град. град. град.

26 561,237 058 0,011 874 54,473 238,844 327,026 7,598
26 559,763 979 0,020 885 56,279 298,803 68,505 59,138
26 560,532 469 0,021 693 56,245 351,774 298,237 109,599
26 560,627 890 0,017 567 56,388 353,315 92,800 296,298
26 560,566 205 0,011 126 55,072 48,142 89,684 130,330
26 558,634 361 0,010 034 53,710 173,752 49,423 238,832
26 561,132 295 0,007 341 53,831 110,507 330,428 174,361
26 561,088 868 0,015 449 53,442 106,116 68,357 68,543
26 560,209 047 0,011 303 54,142 234,981 42,745 192,097
26 560,182 763 0,004 955 56,423 299,155 115,682 107,322
26 559,757 833 0,012 322 57,172 359,574 189,659 297,801
26 560,732 376 0,013 004 50,890 158,065 60,118 343,882
26 560,528 417 0,004 897 53,244 231,245 73,379 241,580
26 558,740 058 0,017 870 56,176 56,731 254,898 170,601
26 561,262 271 0,006 417 56,014 297,620 241,514 118,910
26 559,233 150 0,013 483 53,214 234,325 235,614 219,432
26 559,802 961 0,006 217 53,084 234,519 244,168 174,559
26 562,133 886 0,006 564 56,272 56,345 359,787 190,244
26 560,604 295 0,019 209 53,349 174,091 231,292 280,457
26 557,916 864 0,008 428 55,089 118,910 9,777 89,511
26 558,360 542 0,007 993 54,954 294,621 187,895 66,287
26 559,347 583 0,011 239 53,765 172,785 200,847 58,155
26 562,273 895 0,007 319 55,248 115,876 228,354 136,688
26 558,712 313 0,007 678 56,184 354,955 310,701 333,636
26 561,935 565 0,004 098 56,221 55,303 3,728 321,477
26 557,799 910 0,004 390 54,109 292,564 1,981 92,389
26 558,810 432 0,002 200 55,276 116,368 296,129 296,290
26 561,049 807 0,005 568 55,897 354,786 185,948 338,892
26 562,071 926 0,002 639 54,437 233,746 11,280 178,369
26 559,309 107 0,001 763 55,576 53,348 43,394 247,230
26 561,406 217 0,000 874 54,993 173,593 15,769 4,250
26 561,406 217 0,000 874 54,993 173,593 15,769 4,250

В табл. 2 приведены исходные данные параметров движения целевого КА.

Таблица 2
Начальные параметры движения ц. м. целевого КА

p u i w Ω e
м град. град. град. град.

6 978 137 0,035 19 90,0 323,6563 243,7576 0,0

В табл. 2 обозначено:
p – фокальный параметр орбиты КА; u – аргумент широты КА.
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В табл. 3 приведены параметры антенных систем, используемых при реше-
нии задачи определения углового положения целевого КА.

Таблица 3
Параметры антенных систем радиомаяков и целевого КА

Наименование Значение
Ширина ДН радиомаяка, град. 50
Ширина ДН антенны 1 целевого КА, град. 120
Ширина ДН антенны 2 целевого КА, град. 120
Частота несущей сигнала (для определения фазового сдвига 
в антеннах 1,2), ГГц 1,575 42

Координаты антенны 1 целевого КА в ССК, м
X
Y
Z

0
0,5
0

Координаты антенны 2 целевого КА в ССК, м
X
Y
Z

0
–0,5

0
Математическое ожидание ошибки фазы (доля от периода 
несущей), антенна 1 0

Математическое ожидание ошибки фазы (доля от периода 
несущей), антенна 2 0

Минимальный угол между базами в двух последовательных 
пеленгах, град. 20

Минимальный угол между радиомаяками относительно целевого 
КА в двух последовательных пеленгах, град. 20

Минимальный интервал между пеленгами, с 10
Примечание. Продольные оси антенн целевого КА ориентированы вдоль оси X ССК.

Учитывая, что навигационные аппараты ориентированы продольной осью к 
центру Земли, зададим параметры углового движения радиомаяков в их орби-
тальных системах координат (ОСК). Положим, что последовательность углов 
ориентации для радиомаяков соответствует принятой в выражении (10), а их угло-
вые скорости относительно ОСК равны нулю. Примем также, что продольная ось 
антенны расположена вдоль радиус-вектора и направлена в противоположную 
сторону.

Ориентацию целевого КА зададим в БСК (последовательность поворотов 
соответствует принятой в выражении (10)). Примем, что аппарат вращается с по-
стоянной угловой скоростью в БСК, а проекции ее компонент на оси ССК равны 

В табл. 4 приведены результаты математического моделирования при раз-
ных исходных данных, параметров точности, углового положения КА.

В табл. 4 приняты следующие обозначения: λ ≈ 19 см – длина волны несу-
щей; Δα – плоский угол ошибки разворота из оценочного положения в точное; 
i – наклонение орбиты целевого КА;  – 3 · σ ошибка фазы в i-й антенне целе-
вого КА;  – начальные углы ориентации целевого КА в БСК.

На основании данных табл. 4 можно сделать вывод о том, что однобазовая 
система угловой ориентации относится к системам угловой ориентации средней 
точности. Очевидно также, что грубые ошибки вызваны геометрическим факто-
ром расположения радиомаяков. Анализ значений точности угловой ориентации 
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по сечениям времени показал, что грубые ошибки параметров угловой ориентации 
возникают в двух-трех точках выбранной орбиты целевого КА и радиомаяков. Та-
ким образом, замена параметров оценки угловой ориентации с использованием 
интерференционного метода в такие моменты времени на результаты интегрирова-
ния кинематических уравнений Пуассона позволяет компенсировать грубые ошиб-
ки, обеспечивая среднеквадратические ошибки на уровне до ~0,1–0,2 град.

Выводы
1. Разработан однобазовый интерференционный метод угловой ориента-

ции, позволяющий по данным о сдвиге фаз в однобазовом интерферометре целе-
вого КА от радиомаяков (других КА), путем разнесения измерений во времени, с 
использованием данных ДУС и информации о координатах ц. м. целевого КА и 
радиомаяков в БСК определить угловое положение целевого КА в БСК.

2. Разработана математическая модель однобазового интерференционного 
метода, учитывающая погрешности навигационного блока, ДУС, интерфероме-
тра и позволяющая выполнить исследование однобазового интерференционного 
метода угловой ориентации.

3. По результатам математического моделирования установлено, что пред-
лагаемый метод может быть отнесен к системам угловой ориентации средней точ-
ности, при этом максимальная величина среднеквадратической ошибки составля-
ет порядка 3 град.

4. Повышение точности угловой ориентации может быть обеспечено с ис-
пользованием методов фильтрации. При этом погрешность угловой ориентации 
может быть уменьшена до 0,1 град.
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Таблица 4
Результаты моделирования однобазовой интерференционной системы 

угловой ориентации

i, град. Δα, град. i, град. Δα, град. i, град. Δα, град.
5 1,66E-01 5 9,19E-02 5 1,45E-01
45 3,57E+00 45 3,43E+00 45 6,37E-02
75 1,48E-01 75 8,94E-02 75 1,74E-01
90 2,62E-01 85 1,96E-01 85 8,47E-02
135 1,15E-01 90 1,68E-01 90 —
175 4,55E-01 135 6,07E-02 135 4,35E-01
— — 175 2,32E-01 175 1,77E-01
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ОБРАБОТКА И СТАТИСТИЧЕСКИЙ АНАЛИЗ 
ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫХ МАГНИТОМЕТРИЧЕСКИХ ИЗМЕРЕНИЙ 

СВАРНЫХ СОЕДИНЕНИЙ

Проведено порівняльний статистичний аналіз магнітометричних вимірювань 
зварних з’єднань чотирьох однотипних блоків при їх контролю у 2011 і 2012 роках.

Ключові слова: зварні з’єднання, статистичний аналіз, магнітометричні вимірюван-
ня, напруженість магнітного поля, кількісні оцінки.

Проведен сравнительный статистический анализ магнитометрических изме-
рений сварных соединений четырех однотипных блоков при их контроле в 2011 и 
2012 годах.

Ключевые слова: сварные соединения, статистический анализ, магнитометриче-
ские измерения, напряженность магнитного поля, количественные оценки.

The comparative statistical analysis was held for magnetometric measurements 
which were taken on welded joints of the four similar blocks in 2011 and 2012.

Key words: welded joints, statistical analysis, magnetometer measurements, magnetic 
field strength, the quantitative assessment.

Введение. В настоящее время ракетно-космическая техника представляет 
собой множество агрегатов, различающихся по своим конструктивным особен-
ностям. Среди них особое место занимают металлические конструкции со свар-
ными соединениями как самое ненадежное звено. Как следствие этого неразруша-
ющий контроль качества и определения свойств сварных соединений является 
одной из важных задач оценки надежности таких агрегатов. Одним из методов 
контроля сварных соединений является метод магнитной памяти металла, кото-
рый имеет ряд преимуществ перед другими [1].

Магнитометрические измерения на основе метода магнитной памяти ме-
талла содержат информацию о состоянии (дефектности) и качестве (напряженно-
деформированности) сварных соединений, а разности магнитометрических изме-
рений содержат информацию об аномальных измерениях и аномальных участках 
[2]. Полученные путем сканирования измерителя по окружности сварного соеди-
нения измерения представляют собой не совсем обычные выборки случайных 
величин: они ограничены по размеру, за последней точкой измерений следует пер-
вая и между измерениями имеет место статистическая связь. Измерения можно 
рассматривать как сумму трех составляющих: 1) детерминированной или медлен-
но меняющейся стохастической функции S0j (k); 2) случайной автокоррелиро-
ванной составляющей ΔSj(k), характеризующей флуктуационные изменения на-
пряженно-деформированного состояния сварного соединения; 3) измерительный 
шум, характеризующий приборные ошибки и неконтролируемое влияние внеш-
ней среды. Математическую модель измерений можно представить в виде

где k – номер измерения (характеризующий координату точки измерений на свар-
ном соединении); j – номер соединения в проконтролированном блоке; Аj(k) – ано-
мальные измерения или аномальные участки.

© Деревянко И. И., 2013
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Сравнительному статистическому анализу подвергаются измерения свар-
ных соединений, полученных в 2011 и 2012 годах на четырех однотипных блоках. 
Каждый из блоков содержит 45–50 соединений и каждому ставится в соответ-
ствие магнитометрические выборки объемом 150–250 измерений. Магнитометри-
ческие измерения сварного соединения представляет собой случайные величины 
с неизвестными статистическими закономерностями. Их последовательность рас-
сматривается как нестационарный дискретный процесс ограниченной длитель-
ности nj, причем в одном и том же блоке в большинстве случаев nj ≠ ni, i ≠ j, неиз-
вестны связи номеров точек с координатами их на сварных соединениях, неиз-
вестно также – выборки замкнуты или не замкнуты. При такой априорной неопре-
деленности возникает задача не только оценки статистических параметров, но и 
исследования их статистических закономерностей – законов распределения веро-
ятностей как последовательностей автокоррелированных случайных величин.

В этих условиях для исследования магнитометрических измерений сварных 
соединений выбран визуально-аналитический метод формирования данных для 
оценки измерений каждого сварного соединения, сравнения оценок разных соеди-
нений каждого блока, сравнения измерений 2011 и 2012 годах, сравнения измере-
ний исследуемых четырех блоков. Эти данные представляются в виде графиков и 
таблиц оценок статистических параметров. Сварные соединения, выполненные 
при одной и той же технологии, должны быть похожими друг на друга, следова-
тельно должны иметь что-то общее и выборки магнитометрических измерений 
сварных соединений по крайней мере одного и того же блока.

Обработка и статистический анализ. На первом этапе анализа проведен 
визуально-сравнительный анализ сварных соединений каждого блока. На рис. 1 
представлены графики наложения измерений сварных соединений одного блока в 
2011, 2012 годах и графики наложения разностей магнитометрических измерений.

Рис. 1. Наложения кривых магнитометрических измерений в 2011 г. – (1), 2012 г. – (2)

В результате анализа выделены отдельные сварные соединения 3–5 штук в 
каждом блоке, измерения которых явно отличаются от основной массы (табл. 1). 
Таблица содержит номера сварных соединений, общее количество сварных соеди-
нений, выделенных при визуальном наложении, количество сварных соединений, 
выделенных в 2011 и 2012 годах (аномальности измерений повторяются при по-
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вторном контроле). Выделенные сварные соединения исследованы отдельно, по-
строены их графики и определены отличительные признаки и особенности.

Таблица 1
Сварные соединения выделенные при визуальном наложении

(СС – сварные соединения)

No блока – год
No сварных соединений, 

выделенных при визуальном 
наложении

Общее кол-во СС, 
выделенных 

при визуальном 
наложении в блоке

Кол-во СС, выделенных 
при визуальном наложении 

в 2011 и 2012 годах 
(повторно аномальные)

БЗОК 1 – 2011 135 140 141 116 136 5 3
БЗОК 1 – 2012 135 140 141 143 — 4 3
БЗОК 2 – 2011 242 224 236 — — 3 1
БЗОК 2 – 2012 242 207 223 247 — 4 1
БЗОК 3 – 2011 323 315 319 322 327 5 2
БЗОК 3 – 2012 323 315 336 344 345 5 2
БЗОК 4 – 2011 434 455 438 444 — 4 2
БЗОК 4 – 2012 434 455 435 440 — 4 2

Для объективного анализа измерений агрегата все сварные соединения, вы-
деленные при наложении, исключены. При этом измерения данных сварных сое-
динений необходимо перепроверить (провести повторный контроль), а при повто-
рении результатов обратить повышенное внимание и выяснить причину их ано-
мального отличия.

На втором этапе анализа исследованы характеристики всех измерений агре-
гата (4 блоков) как единого целого (агрегат как объект контроля). После исключе-
ния измерений сварных соединений, выделенных визуально, проанализирована 
остальная совокупность измерений. Для измерений агрегата построены две ги-
стограммы магнитометрических измерений 2011 и 2012 годов и получены оценки 
средних значений и выборочных стандартных отклонений (разбросы измерений) 
(рис. 2).

Рис. 2. Гистограммы магнитометрических измерений агрегата как единого целого 
в 2011 г. – (1), в 2012 г. – (2)

Гистограммы построены как отклонения измерений от среднего значения, 
при этом в правом верхнем углу гистограмм фиксируются их средние значение и 
разброс. Количество измерений для каждого из годов, по которым строятся гисто-
граммы, составляет приблизительно 30 тыс. Гистограммный интеграл ΔхГ выбран 
равным 5.
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Проведен анализ измерений агрегата по средним значениям сварных соеди-
нений и выборочным разбросам. Построены гистограммы средних значений маг-
нитометрических измерений каждого сварного соединения (рис. 3). При этом ко-
личество измерений 165–170 значений, первое значения в правом углу – это сред-
нее агрегата средних значений сварных соединений, второе значение – разброс 
средних значений в агрегате.

Рис. 3. Гистограммы средних значений магнитометрических измерений агрегата 
как единого целого в 2011 г. – (1), в 2012 г. – (2)

Аналогично средним значениям исследованы разбросы в сварных соедине-
ниях. Построены гистограммы (рис. 4), где первое значения в правом углу – это 
среднее значений разбросов сварных соединений агрегата, второе значение – раз-
брос разбросов в агрегате.

Рис. 4. Гистограммы разбросов значений магнитометрических измерений 
каждого сварного соединения агрегата как единого целого в 2011 г. – (1), в 2012 г. – (2)

Из рассмотрения гистограмм видно, что характеристики измерений агрега-
та в 2011 и 2012 годах отличаются. По всем исследуемым параметрам (измерения 
агрегата, средние значения сварных соединений, разбросы) прослеживается тен-
денция уменьшения значения разбросов каждого из параметров, среднее значение 
также уменьшается и стремится к нулю. Гистограммы разбросов значений магни-
тометрических измерений каждого сварного соединения агрегата как единого 
целого имеют значительные различия. По результатам анализа предполагается, 
что измерения проводились приборами, которые имеют различную настроечную 
калибровку, или характеристики измерений сварных соединений изменились за 
прошедшее время (произошла нормализация напряженно-деформированного со-
стояния агрегата).

На третьем этапе анализа исследованы характеристики всех измерений бло-
ков (4 блока в 2011 и 4 – в 2012 годах) как единого целого (блок как объект контро-
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ля). Для каждого из 8 блоков построены гистограммы магнитометрических из-
мерений (рис. 5 – как пример представлены две гистограммы блока 1 в 2011 и 2012 
годах) и получены оценки средних значений и выборочных стандартных отклоне-
ний (разбросы измерений). В табл. 2 представлены оценки средних значений из-
мерений соединений каждого блока и их разбросов.

Рис. 5. Гистограммы магнитометрических измерений блока 1 как единого целого 
в 2011 г. – (1), в 2012 г. – (2)

Таблица 2
Таблица оценок статистических показателей магнитометрических измерений

Год No блока

2011

блок 1 7,099 54,619
блок 2 7,468 55,765
блок 3 6,354 51,640
блок 4 19,755 42,690

2012

блок 1 2,286 36,658
блок 2 –2,457 33,141
блок 3 2,858 26,967
блок 4 –0,749 40,206

Построены гистограммы разностей магнитометрических измерений (рис. 6 – 
как пример представлены две гистограммы блока 1 в 2011 и 2012 годах).

Рис. 6. Гистограммы разности магнитометрических измерений блока как единого целого 
в 2011 г. – (1), в 2012 г. – (2)

Далее исследованы измерения блоков агрегата по средним значениям свар-
ных соединений и выборочным разбросам. Для каждого блока построены 8 гисто-
грамм средних значений магнитометрических измерений каждого сварного сое-
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динения. Особенностью построения гистограмм является количество измерений 
44–50 значений. Также построены 8 гистограмм разбросов в сварных соединениях 
блоков.

Оценки статистических показателей средних и разбросов сварных соедине-
ний каждого блока представлены в табл. 3, где  – среднее блока средних значе-
ний сварных соединений;  – разброс средних;  – средний разброс сварных 
соединений;  – разброс разбросов.

Таблица 3
Таблица оценок статистических показателей 

средних и разбросов сварных соединений блоков как единого целого

Измерения

Блок 1
Магнитометрические измерения в 2011 5,391 19,8 45,11 27,992
Магнитометрические измерения в 2012 0,883 17,837 29,501 17,176
Разность измерений в 2011 0,07 0,448 8,42 4,56
Разность измерений в 2012 –0,001 0,259 5,67 3,206
Блок 2
Магнитометрические измерения в 2011 7,879 24,33 46,406 22,505
Магнитометрические измерения в 2012 –2,801 15,793 27,432 12,322
Разность измерений в 2011 –0,067 0,267 7,75 4,084
Разность измерений в 2012 0,005 0,17 4,38 1,814
Блок 3
Магнитометрические измерения в 2011 5,049 24,557 40,379 22,711
Магнитометрические измерения в 2012 3,035 10,473 23,963 9,818
Разность измерений в 2011 –0,001 0,248 7,85 4,108
Разность измерений в 2012 0,02 0,237 3,5 1,516
Блок 4
Магнитометрические измерения в 2011 19,055 9,934 33,74 24,522
Магнитометрические измерения в 2012 0,081 16,537 34,624 14,66
Разность измерений в 2011 –0,002 0,226 10,04 7,912
Разность измерений в 2012 0,051 0,279 5,52 2,64

Из анализа гистограмм видно, что хотя статистика по годам измерений не-
сколько изменяется, но не на столько, чтобы она стала диагностическим призна-
ком изменения качества контролируемых блоков в агрегате. При этом из анализа 
гистограмм и таблиц, рассмотренных на третьем этапе анализа, выделены следу-
ющие особенности и характеристики блоков:

1) при сравнении четырех блоков 2011 года видно, что блоки отличаются в 
своих характеристиках друг от друга незначительно, но статистика блока 4 отли-
чается от блоков 1–3 значительно и характеризуется максимальным отличием 
среднего средних от нуля и минимальным средним разбросов. В 2012 году блок 4 
также отличается от остальных и характеризуется максимальным средним раз-
бросов. Исходя из этого, на аномальное отличие блока 4 надо обратить внимание 
и выяснить причину;

2) при сравнении блоков, проконтролированных в 2011 с блоками, прокон-
тролированными в 2012, видно тенденцию уменьшения значения разбросов сред-
них приблизительно в 1,2 раза, средних разбросов приблизительно в 1,6 раз. Дан-
ное явление подтверждает выводы, сделанные при анализе агрегата в целом (вто-
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рой этап анализа). При этом блок 4 не подлежит данной тенденции уменьшения 
разбросов, разбросы в блоке 4 в 2012 году выше разбросов в 2011 году;

3) при анализе результатов сравнения блоков по разности магнитометриче-
ских измерений следует обратить внимание на резкое изменение разбросов разно-
стей как свидетельство сильной автокорреляции магнитометрических измерений.

На четвертом этапе анализа проведено исследование измерений сварных 
соединений (44–50 сварных соединений в каждом блоке) в отдельности (сварное 
соединение как объект контроля). Оценены статистические параметры каждого 
сварного соединения: выделена детерминированная составляющая, оценена авто-
коррелированная составляющая. Измерения представляют собой стационарный 
процесс S0(k) = S0, оценены средние значения, выборочные разбросы и коэффици-
енты автокорреляции (табл. 5 – фрагмент).

Сравнивая показатели, можно выделить аномальные сварные соединения, 
которые отличаются от основной массы (пример: сварные соединения 120, 124, 
134 блока 1 отличаются от большинства).

Таблица 5
Фрагмент таблицы оценок статистических показателей 

сварных соединений
Блок 1 – 2011

No СС n
Магнитометрические измерения Разность измерений

1 101 200 –1,34 10,12 0,96 0,04 2,84 0,12
2 102 218 4,05 9,90 0,96 0,02 2,27 -0,03
3 103 218 4,76 17,11 0,99 0,05 2,82 0,49
4 104 218 16,92 10,61 0,97 –0,04 2,44 0,11
5 105 202 –5,66 15,17 0,98 –0,01 2,51 0,05
6 106 222 10,23 17,84 0,97 0,00 2,98 0,48
7 107 206 8,90 28,37 0,99 –0,07 3,31 –0,02
20 120 196 20,74 106,79 0,98 –0,35 14,32 0,68
24 124 212 12,25 76,27 0,98 0,60 9,21 0,69
34 134 120 30,17 67,19 0,98 0,34 11,73 0,50

Далее выделены аномальные участки, т. е. оценены А(k1 + i) – их координа-
ты, интенсивность и длительность. Полагая, что нормальные сварные соединения 
не имеют аномальных измерений, для их выделения (обнаружения) используется 
известный в математической статистике метод Томпсона (P = 0,95).

В результате получена таблица, которая содержит номер сварного соедине-
ния, каждая клеточка таблицы – это аномальный участок, который состоит из 
трех значений: 1) координаты аномального участка; 2) количество измерений в 
аномальном участке; 3) интенсивность (отношение максимального дефектного из-
мерения к порогу). Приставка «н» означает отрицательные аномальные участки. 
Пример представлен в табл. 6.

Табл. 7 – это визуальное представление аномальных участков. Вертикаль-
ная ось представляет собой список сварных соединений, горизонтальная – интен-
сивность аномального участка. Второй столбик указывает на число аномальных 
участков на сварном соединении. Таким образом, проходит визуальная классифи-
кация опасности сварных соединений (величина интенсивности характеризует 
опасность образования дефекта). Количество аномальных участков в каждом бло-
ке приблизительно от 200 до 260 зон. Сварное соединение может содержать раз-
личное количество аномальных участков (от 1 до 20 участков).
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На пятом этапе анализа рассмотрены автокорреляционные функции изме-
рений. Учитывая их замкнутость, определены две частные функции: одна по по-
ловине измерений k = 1, 2… n/2, вторая по второй половине i = n – k. Примеры 
представлены на рис. 7. Большинство сварных соединений имеет автокорреляци-
онную функцию, представленную на первом графике. Но имеют место сварные 
соединения, которые отличаются (в каждом блоке выделено 5–10 сварных соеди-
нений, функции автокорреляции которых отличаются от большинства), их авто-
корреляционная функция представлена на втором графике. Над графиком авто-
корреляционной функции отображены оценки статистических показателей свар-
ного соединения.

Статистические закономерности коэффициентов автокорреляции сварных 
соединений каждого блока представлены в табл. 8, где  – среднее коэффициен-
тов автокорреляции;  – разброс коэффициентов автокорреляции.

Из анализа таблицы видно, что магнитометрические измерения всех без ис-
ключения сварных соединений четырех блоков, проконтролированных в 2011 и 
2012 году, сильно коррелированны. Средний коэффициент автокорреляции двух 

Таблица 6
Фрагмент таблицы аномальных участков, выделенных по разности измерений

Блок 1 – 2011. Разность магнитометрических измерений
No блока.
No шва

координаты / число измерений / max превышение порога
1 2 3 4 5 6

1.101 82/1/1,5 — — — — —
1.102 79/1/1,29 — — — — —
1.105 93/1/1,57 — — — — —
1.106 н15/1/1,071 34/1/1,07 — — — —
1.107 16/1/2,00 н125/1/1,71 — — — —
1.111 н2/1/2 125/1/6,5 — — — —
1.114 50-53/4/1,71 58/1/1,29 н148/1/1,07 — — —
1.115 35/1/1,21 38/1/1,36 40/1/2,36 н42/1/1,14 45/1/1,5 48/1/1,07
1.116 17/1/1,21 20/1/1,5 23-25/3/1,36 н59/1/1,07 н65/1/1,43 76-88/13/3,29
1.117 29/1/1,07 — — — — —

Таблица 7
Фрагмент таблицы визуального представления аномальных участков

1,
07

1,
14

1,
21

1,
29

1,
36

1,
43 1,
5

1,
57

1,
64

1,
71

1,
79

1,
86

1,
93 2 2,
07

2,
14

2,
21

2,
29

2,
36 2,
5

2,
57

2,
64

2,
79

2,
86

3,
29

3,
43 3,
5

3,
57

3,
71

3,
93

4,
21

4,
71

5,
64

6,
21

6,
43 6,
5

6,
64

6,
79

7,7
9

9,
79 11
,1

105 1
106 2
107 2
108 0
109 0
110 0
111 2
112 2
113 2
114 3
115 23
116 12



24

ISSN No 9125 0912 Вісник Дніпропетровського університету. Серія: Ракетно-космічна техніка, 2013, вип. 16

25

ISSN No 9125 0912 Вісник Дніпропетровського університету. Серія: Ракетно-космічна техніка, 2013, вип. 16

Рис. 7. Функции автокорреляции сварных соединений

Таблица 8
Таблица оценок статистических показателей коэффициентов автокорреляции

Измерения Измерения

Блок 1 Блок 3
Магнитометрические 
измерения в 2011 0,98 0,011 Магнитометрические 

измерения в 2011 0,981 0,012

Магнитометрические 
измерения в 2012 0,981 0,014 Магнитометрические 

измерения в 2012 0,98 0,013

Разность измерений в 2011 0,411 0,256 Разность измерений в 2011 0,414 0,288
Разность измерений в 2012 0,453 0,314 Разность измерений в 2012 0,439 0,25
Блок 2 Блок 4
Магнитометрические 
измерения в 2011 0,98 0,01 Магнитометрические 

измерения в 2011 0,977 0,016

Магнитометрические 
измерения в 2012 0,962 0,145 Магнитометрические 

измерения в 2012 0,984 0,013

Разность измерений в 2011 0,457 0,234 Разность измерений в 2011 0,379 0,311
Разность измерений в 2012 0,528 0,228 Разность измерений в 2012 0,574 0,206

соседних измерений равен 0,96–0,99, а средний коэффициент автокорреляции 
двух соседних значений разностей измерений в большинстве случаев примерно в 
2 раза меньше (0,3–0,5). Средние коэффициенты автокорреляции в 2011 году ниже 
аналогичных коэффициентов в 2012 году.

Выводы. Проведен статистический анализ выборок магнитометрических 
измерений и их разностей четырех блоков, проконтролированных в 2011 и 2012 
годах, и выделены следующие особенности.

1. Установлено, что визуальный анализ графического представления магни-
тометрических измерений и их первых разностей позволяет выявлять 3–5 свар-
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ных соединения в каждом блоке, которые существенно отличаются от основной 
массы. Для объективного анализа измерений агрегата эти сварные соединения не-
обходимо исключить. Очевидно, что такие соединения подлежат вторичному (по-
вторному) контролю, а при повторении результатов необходимо обратить повы-
шенное внимание и выяснить причину их аномального отличия.

2. Получены интегральные показатели магнитометрических измерений 
агрегата и блоков как объектов контроля. Это их гистограммы, среднее значение 
и разброс средних, среднеквадратичные оценки разброса измерений.

 2.1. При анализе агрегата как объекта контроля видно, что характеристи-
ки измерений агрегата в 2011 и 2012 годах отличаются. Прослеживается тенден-
ция уменьшения значения разбросов, среднее значение также уменьшается и 
стремится к нулю. По результатам анализа предполагается, что измерения прово-
дились приборами, которые имеют различную настроечную калибровку, или ха-
рактеристики измерений сварных соединений изменились за прошедшее время 
(произошла нормализация напряженно-деформированного состояния агрегата).

 2.2. При анализе блоков как объектов контроля видно, что при сравнении 
четырех блоков одного года они отличаются в своих характеристиках друг от 
друга. Характеристики блоков 1–3 отличаются незначительно, в то время как ха-
рактеристика блока 4 значительно отличается от остальных. Исходя из этого, на 
аномальное отличие блока 4 надо обратить внимание и выяснить причину.

 При сравнении блоков, проконтролированных в 2011 году, с блоками, 
проконтролированными в 2012 году, видно тенденцию уменьшения значения раз-
бросов средних приблизительно в 1,2 раза, средних разбросов приблизительно в 
1,6 раз. Данное явление подтверждает выводы, сделанные при анализе агрегата в 
целом (выводы п. 2.1). При этом блок 4 не подлежит данной тенденции уменьше-
ния разбросов, разбросы в блоке 4 в 2012 году выше разбросов в 2011 году.

 При анализе результатов сравнения блоков по разности магнитометриче-
ских измерений следует обратить внимание на резкое изменение разбросов разно-
стей как свидетельство сильной автокорреляции магнитометрических измерений.

3. При анализе сварных соединений как объектов контроля проведено срав-
нение их информативных параметров (среднее значение, среднеквадратический 
разброс измерений, среднее разностей измерений и разброс разностей). При этом 
выделены аномальные сварные соединения, которые значительно (на порядок) от-
личаются от основной массы (на них необходимо обратить внимание).

Проанализированы аномальные измерения или участки сварных соедине-
ний, определено количество аномальных участков с определением их координат, 
количества и интенсивности.

4. Измерения всех без исключения соединений четырех блоков, проконтро-
лированных в 2011 и 2012 годах, сильно коррелированны. Коэффициент корреля-
ции двух соседних измерений равен 0,98–0,99, а коэффициент корреляции двух 
соседних разностей в большинстве случаев примерно в 2 раза меньше (0,3–0,5), 
редко 0,1–0,25. Рассмотрены автокорреляционные функции измерений, выделены 
функции автокорреляции, которые отличаются от большинства.
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ИССЛЕДОВАНИЕ ВЗАИМОДЕЙСТВИЯ 
РАЗНОРОДНЫХ МАТЕРИАЛОВ ПРИ ДИФФУЗИОННОЙ СВАРКЕ 

ДЛЯ ИЗДЕЛИЙ РАКЕТОСТРОЕНИЯ

Вивчено фізичні основи, сфери застосування і перспективи використання ме-
тодів зварювання матеріалів у твердій фазі. Значну увагу приділено питанням теорії 
і практики іонопроменевого зварювання, розглянуто методи плазмової обробки ме-
талів, наплавлення, пайки, їх особливості, сфери застосування, обладнання.

Ключові слова: пірографіт, дифузійна зона, мікроструктура.

Изучены физические основы, области применения и перспективы использова-
ния методов сварки материалов в твердой фазе. Значительное внимание уделено во-
просам теории и практики ионнолучевой сварки, рассмотрены методы плазменной 
обработки металлов, наплавки, пайки, их особенности, области применения, обору-
дование.

Ключевые слова: пирографит, диффузионная зона, микроструктура.

Study of physical fundamentals, applications and perspectives use of the methods of 
solid phase welding. Considerable attention is paid to the issues of theory and practice lon 
beam welding, discussed methods for plasma processing metals, welding, soldering their 
features, applications, and equipment.

Key words: pirografit, diffusive area, microstructure.

Введение. В процессе разработки технологии диффузионной сварки графи-
та со сталью и оптимизации ее параметров, основное внимание уделялось выбору 
материала промежуточной прокладки, имеющей КТР, близкий к КТР соединяе-
мых материалов, обеспечивающей снижение уровня остаточных напряжений и 
повышение прочности сварного соединения.

В табл. 1 приведены значения коэффициентов термического расширения 
для разных температур пирографита ПГИ, 15Х28-ВИ и стали 12Х18Н10Т, из кото-
рых видно, что во всем интервале температур до 1000 °С эти материалы имеют 
большое различие в КТР. Поэтому непосредственная сварка этих материалов при-
ведет к возникновению высоких внутренних напряжений в переходной зоне свар-
ного соединения и появлению микротрещин.

Постановка задачи. Выбор промежуточной прокладки для диффузионного 
соединения ПГИ и 12Х18Н10Т проводились с учетом требований на стойкость в 
коррозионной среде и улучшение свариваемости согласно диаграмм состояния.

Испытание выбранных материалов промежуточных прокладок в эксплуата-
ционных средах показали, что наиболее стойкой является сталь 15Х28-ВИ. Анализ 
физико-механических свойств стали 15Х28-ВИ показал, что хромистая сталь фер-
ритного класса с содержанием 0,15 % С и 28 % Cr имеет повышенную пластич-
ность при температуре выше 1000 °С. Стали с содержанием 25–35% Cr обладают 
высокой коррозионной стойкостью, имеют КТР равный (9–12) · 10–6 1/°С в интерва-
ле температур 20–1000 °С и сохраняют неизменной свою в основном α-ферритную 
структуру кристаллов при нагреве до 1200 °С и выше и следовательно их КТР не 
претерпевает при этом никаких изменений. При взаимодействии с графитом и об-
разовании переходного слоя в следствии диффузионного проникновения в среду 
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углерода возможно образование карбида, имеющего близкий к ПГИ коэффициент 
линейного расширения. Таким образом появляется возможность, регулируя сва-
рочные параметры, влиять на количественное соотношение карбидной и феррит-
ной фаз, изменяя коэффициент линейного расширения от ПГИ к стали 15Х28-ВИ.

При разработке соединений графито-металлических изделий, кроме разли-
чия КТР свариваемых материалов на величину термических напряжений, суще-
ственное влияние оказывают размеры и форма свариваемых изделий. Часто при 
переходе от образцов к деталям после сварки на оптимальных режимах сварные 
соединения самопроизвольно разрушались. В связи с этим были проведены ис-
следования по выбору оптимального соотношения формы и размеров сваривае-
мых элементов и промежуточной прокладки. В результате анализа данных иссле-
дований была определена конструкция сварного соединения, позволяющая ис-
пользовать свойства материала и снизить сварные напряжения.

Согласно проведенным исследованиям по сварке графита с материалами 
был установлен температурный интервал сварки 900–1000 °С, сварочное давле-
ние было выбрано Рсв = (1–1,5) × 107 Па, а время выдержки при сварке 20 и 60 мин. 
Указанный температурный интервал был выбран в связи с тем, что при диффузи-
онной сварке разнородных материалов с сильно отличающимся коэффициентом 
линейного расширения величина остаточных термических напряжений зависит 
от температуры сварки и она должна быть по возможности минимальной. Есте-
ственно, что указанный температурный интервал должен обеспечить интенсив-
ную диффузию углерода в ферритную сталь промежуточной прокладки соедине-
ния и таким образом способствовать формированию переходного слоя сварного 
соединения. Поскольку справочные данные материалов показывают, что разли-
чие коэффициентов линейного расширения с повышением температуры увеличи-
вается, температурный параметр сварочного режима исследовался только в ука-
занном интервале, обеспечивающем получение достаточно широкой диффузион-
ной зоны, в пределах которой количественное соотношение карбидно-ферритной 
смеси с промежуточными коэффициентами линейного расширения возможно из-
менять за счет времени выдержки.

Использование микроструктурного метода позволяет обнаружить наличие 
диффузионного слоя, определить его ширину и указать особенности его микро-
структуры с удалением от поверхности сварки.

Таблица 1
Зависимость коэффициентов термического расширения от температуры

Температура, °С
Величина КТР 10–6 1/°С

12Х18Н10Т 15Х28-ВИ ПГИ
20 15,8 9,0 4,9
50 16,0 — 5,05
100 16,6 10,0 5,35
200 17,0 — 5,55
300 17,6 — 5,7
400 18,0 — 5,8
500 18,3 11,1 5,9
600 18,55 11,3 6,0
700 18,9 11,5 6,5
800 19,25 12,0 7,0
900 19,5 12,4 —
950 19,7 12,9 7,2

1000 20,1 13,0 7,3
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Микроструктурный анализ проводили на образцах сварных соединений в 
поперечном сечении. Изучение микроструктуры и фотографирование проводи-
лось на микроскопе МИМ-8 при увеличении ×100 и ×500.

Рентгенофазовый анализ применялся для установления природы фаз, обна-
руженных микроструктурно в диффузионном слое. Анализ проводился на при-
боре ДРОН-2 в кобальтовом излучении с применением железного фильтра. На-
пряжение 30 кВ, ток 20 мА, предел измерения 0,4 × 1000, постоянная времени – 5, 
скорость вращения счетчика 1 град./мин.

Поскольку образование переходного слоя в сварном соединении происходи-
ло в металле промежуточной прокладки стали 15Х28-ВИ, содержащей 28 % Сr, 
необходимо было определить возможное перераспределение этого элемента в свя-
зи с образованием карбида. Кроме того, концентрационные кривые хрома и желе-
за, полученные сканированием электронного зонда от графита к чистому ферриту 
через переходный слой, позволили более точно определить ширину диффузион-
ной зоны.

Микрорентгеноспектральный анализ сварных соединений производился на 
микроанализаторе МС-46 фирмы «Соmeca» Ео = 20 кВ, іо = 25 мА, диаметр элек-
тронного зонда – 2 мкм, масштаб записи на ленте 1 дел. – 10 мкм.

Ширина зоны диффузионного взаимодействия ПГИ со сталью 15Х28-ВИ 
может быть отличной от той, которая определена с помощью микрорентгеноспек-
трального анализа, так как микроструктурно можно не обнаружить дисперсных 
фаз и слоя феррита в стали 15Х28-ВИ, обогащенного углеродом, где нет фазовых 
превращений. В части ферритного слоя, где концентрационные кривые хрома и 
железа не имеют существенных изменений, может иметь место некоторое увели-
чение содержания углерода без изменений фазового состава, в связи с чем истин-
ная ширина диффузионного слоя будет отличной от той, которая определена по 
данным микроструктурного и микрорентгенофазового анализа.

Полный спектральный анализ образцов сварных соединений производился 
путем определения содержания углерода в слое диффузионной зоны от поверхно-
сти сварки вглубь прокладки стали 15Х28-ВИ. С образцов снимался графит до слоя 
карбида, обнаруженного микроструктурно. Определение содержания углерода 
производилось изменением спектрографических параметров. Микрослои снима-
лись в поперечном сечении сварного соединения с помощью наждачного круга. 
Толщина каждого микрослоя 20 мкм. Микротвердость измерялась твердометром.

Спектральный анализ был применен для определения ширины диффузион-
ной зоны для образца сварного соединения, полученного при сварочном режиме 
Т = 950 °С, Р = 1,0 · 107 Па, τ = 20 мин. Сравнение результатов спектрального ана-
лиза и микрорентгеноспектрального показало удовлетворительное совпадение.

Выводы. Таким образом, с помощью предложенной методики исследования 
были установлены оптимальные параметры сварки, позволяющие получить каче-
ственное соединение.
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ПОВЫШЕНИЕ МЕХАНИЧЕСКИХ СВОЙСТВ 
ПРИ ИЗМЕНЕНИИ СТРУКТУРЫ СПОСОБОМ 

НАНОМОДИФИЦИРОВАНИЯ АЛЮМИНИЕВЫХ СПЛАВОВ

Вивчено мікроструктури алюмінієвого сплаву 01570 до та після модифікуван-
ня. Проведено випробування механічних властивостей даного сплаву. Встановлено 
взаємозв’язок властивостей від структури матеріалу. Результати показали ефектив-
ність модифікування алюмінієвих сплавів системи Al–Mg карбідом кремнія.

Ключові слова: алюмінієві сплави, наномодифікатор, карбід кремнію.

Изучены микроструктуры алюминиевого сплава 01570 до и после модифици-
рования. Проведены испытания механических свойств данного сплава. Установлено 
взаимосвязь свойств от структуры материала. Результаты показали эффективность 
модифицирования алюминиевых сплавов системы Al–Mg карбидом кремния.

Ключевые слова: алюминиевые сплавы, наномодификатор, карбид кремния.

Microstructures of aluminum alloy 01570 before and after modification were stud-
ied. Testing of mechanical properties of the alloy was completed. A relation properties of 
the material structure is established. The results showed the effectiveness of the modifica-
tion of aluminum alloys Al-Mg system with silicon carbide.

Key words: aluminium alloys, nanomodificators, silicon carbide.

Введение. В напряженных конструкциях авиационной и ракетно-космиче-
ской техники широкое распространение получили деформируемые алюминиевые 
сплавы систем Al–Mg, Al–Mg–Sc благодаря удачному сочетанию комплекса физи-
ко-механических свойств, технологичности и коррозионной стойкости.

Современные промышленные сплавы на алюминиевой основе имеют пре-
дел текучести σ0,2 до 400 МПа, относительное удлинение δ до 15 %.

Основными путями повышения механических свойств алюминиевых спла-
вов являются: упрочнение твердого раствора, дисперсионное упрочнение, термо-
механическая обработка, модифицирование.

Постановка задачи. Учитывая предъявляемые высокие требования к вы-
пускаемой продукции авиакосмической промышленности, в данной работе были 
изучены алюминиевые сплавы системы Al–Mg, Al–Mg–Sc. Для получения отли-
вок с высокими свойствами целесообразно применять модифицирование распла-
вов малыми добавками нанодисперсных композиций тугоплавких соединений, 
инициирующих кристаллизацию. Модификаторы по их воздействию можно раз-
делить на две группы [3, 4]:

– модификаторы, являющиеся непосредственными зародышами кристал-
лизации;

– инокуляторы – модификаторы, изменяющие литую структуру за счет 
уменьшения перегрева кристаллизирующегося металлического расплава.

Как показано в [1, 5], для алюминиевых сплавов целесообразно применение 
тугоплавких порошков карбида кремния β-модификации (β-SiC) с размером ча-
стиц до 100 нм [2].

Целью данной работы является установление связи между структурой и 
физико-механическими свойствами деформируемых алюминиевых сплавов си-
стемы Al–Mg–Sc.
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Материалы и методы исследований. Материалом исследования служил 
алюминиевый сплав системы Al–Mg марки 01570, разработанный на основе де-
формируемого сплава АМг6. Химический состав сплавов АМг6 и 01570 приведен 
в табл. 1.

Таблица 1
Химический состав сплавов АМг6 и 01570

Сплав
Массовая доля элементов, %

Mg Mn Sc Zr Cu Zn Fe Si Be Al

АМг6 (1560) 5,8–6,8 0,5–0,8 — 0,02–0,10 0,1 0,2 0,4 0,4 0,0002–0,005 основа

01570 5,3–6,3 0,2–0,6 0,15–0,35 0,05–0,15 0,1 0,1 0,3 0,2 0,0002–0,005 основа

Для изучения микроструктуры использовали шлифы, вырезанные из литых 
заготовок после отжига, а также после деформации. Шлифы перед исследованием 
подвергали шлифованию и механической полировке. Травление проводили в ре-
активе концентрированной плавиковой кислоты HF.

Исследование микроструктуры проводили на шлифах с использованием 
оптического микроскопа Neophot 2 при увеличении 50, 100, 200.

Микрорентгеноспектральный анализ проводили с целью определения хи-
мического состава в отдельно взятых точках (на границах зерен и фазе), распреде-
ления микролегирующего элемента – скандия и усвоения наномодификатора – 
карбида кремния (наличие карбидной фазы).

Испытания проводили на многоцелевом растровом микроскопе JSM-
6360LA, оснащенном системой рентгеноспектрального энергодисперсионного 
микроанализа JED 2200.

Результаты и их обсуждение. Микроструктура сплава в равновесном со-
стоянии состоит из α-твердого раствора алюминия и интерметаллида Al3(ScхZrx–1). 
Основными микролегирующими элементами в сплаве 01570 являются скандий 
и цирконий. Распределение данных элементов по сечению образца равномерно: 
скандий и цирконий присутствуют как в основе сплава – матрице, так и по грани-
цам зерен (рис. 1).

Карбид кремния, очевидно, действует в расплаве как раскислитель, снижая 
в матрице содержание кислорода. В модифицированных образцах кремний кон-
центрируется во включениях, образуя окись SiO2, тем самым повышая прочность 
материала (табл. 2, рис. 2). Ликвация углерода по сечению образца практически 
отсутствует (рис. 3), что способствует достижению однородной структуры сплава 
и повышению прочностных свойств.

Проводили фрактографический анализ изломов на малогабаритном растро-
вом электронном микроскопе МРЭМ-100

Структурными элементами в сплаве 01570 до модифицирования выступает 
эвтектика (рис. 4а). Эвтектика имеет сетчатую структуру, на границах которой 
концентрируются неметаллические включения. Это снижает прочностные свой-
ства материала. На поверхности излома образца до модифицирования (рис. 5а) 
наблюдается межзеренное разрушение, которое представляется как расщепление 
по границам зерен. На фрактограмме четко видны границы зерен. Микрострукту-
ра сплава 01570 после модифицирования не содержит эвтектики (рис. 4б). На по-
верхности излома модифицированного образца наблюдается вязкое разрушение, 
которое происходит по плоскостям зерен (рис. 5б).

Механические свойства листов из сплава 01570 до и после модифицирова-
ния приведены в табл. 3.
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Рис. 1. Распределение микролегирующих элементов (Sc, Zr) в образцах сплава 01570: 
а, в – до модифицирования; б, г – после модифицирования

 а б

 в г

Таблица 2
Распределение химических элементов в исследуемых точках сплава 01570 

после модифицирования

No точки
Химический элемент, % мас.

C O Mg Al Si Sc Cu
024 10,62 11,61 4,83 35,52 37,43 — —
025 10,14 6,88 4,76 50,96 24,86 — 2,40
026 2,84 0,47 11,11 66,79 — — 18,79
027 — — 4,40 95,49 — 0,11 —

Рис. 2. Исследуемые точки анализа в образце сплава 01570 
после модифицирования, ×2000
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Рис. 3. Распределение углерода по сечению образца сплава 01570 
после модифицирования, ×2300

 а б

Рис. 4. Основные структурные элементы образцов 01570: 
а – до модифицирования; б –после модифицирования, ×1000

 а б

Рис. 5. Излом образца из сплава 01570 после испытания на растяжение при 20 °С: 
а – до модифицирования; б – после модифицирования, ×200

Таблица 3
Механические свойства листов из сплава 01570

No образца Толщина листа, мм σВ, МПа σ0,2, МПа δ, %

01570 2,5 400 280 13,0
01570 3,0 438 344 13,7

01570 + SiC 3,0 470 361 15,4
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Выводы. Изучена микроструктура и распределения основных микролеги-
рующих Sc и Zr и модифицирующих SiC элементов по сечению заготовок сплава 
01570 до и после модифицирования.

Методом микрорентгеноспектрального анализа доказана эффективность 
модифицирования сплава 01570 карбидом кремния.

Проведены механические испытания листов из сплава 01570 до и после мо-
дифицирования.

Установлено влияние нанодисперсного модификатора карбида кремния β-SiC 
на структуру и механические свойства алюминиевого сплава 01570. Проведена 
связь между изменением структуры и повышением механических свойств изучае-
мого сплава при модифицировании.

Получено измельчения зерна модифицированного сплава 01570, достигнуто 
однородное распределение легирующих элементов по сечению заготовки, что по-
зволило повысить прочностные свойства сплава на 10 % при удовлетворительной 
пластичности.
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УДК 629.78.01

Н. В. Коломієць
Дніпропетровський національний університет імені Олеся Гончара

ПОБУДОВА НИЗЬКООРБІТАЛЬНОЇ ГРУПИ СУПУТНИКІВ 
ДВИГУНОМ МАЛОЇ ТЯГИ

Розглянуто задачу побудови низькоорбітальної групи супутників шляхом вве-
дення до існуючої нового супутника з компланарної, майже колової орбіти. На осно-
ві вибраних допущень та критеріїв оптимізації проведено розрахунок оптимальних 
траєкторій, визначено області існування оптимальних рішень.

Ключові слова: низькоорбітальне угруповання супутників, двигун малої тяги, збу-
рюючі сили, траєкторія, оптимальне управління, гамільтоніан.

Рассмотрена задача построения низкоорбитальной группы спутников путем 
введения в существующую нового спутника с компланарной, околокруговой орбиты. 
На основе выбранных допущений и критериев оптимизации проведен расчет опти-
мальных траекторий, определены области существования оптимальных решений.

Ключевые слова: низкоорбитальная спутниковая группировка, двигатель малой 
тяги, возмущающие силы, траектория, оптимальное управление, гамильтониан.

An problem of building low earth orbit satellites constellation was considered. Solu-
tion methods were analyzed and an optimal one was chosen for the problem solution. Based 
on the chosen assumptions and criteria optimization, optimal trajectories were calculated. 
Areas of the existence of optimal solutions were identified.

Key words: Low Earth Orbit satellites constellation, low thrust engine, perturbation 
forces, trajectory, optimal control, Hamiltonian.

Вступ. У зв’язку з початком практичного використання електричних ракет-
них двигунів виник інтерес до проблеми оптимального управління узгодженого 
руху супутників з двигуном малої тяги. Ускладнення і зростання переліку задач 
супутників, збільшення тривалості їх активного існування та рівня засміченості 
навколоземного простору зумовлюють можливість виникнення ситуацій, коли 
для виконання заданих функцій необхідно виконати маневр, наприклад, з метою 
зменшення ймовірності зіткнення з іншим космічним об’єктом або підтримання 
взаємно узгодженого руху космічних апаратів.

Питання формування різних супутникових угруповань є одним із найакту-
альніших для майбутнього розвитку космічної діяльності. Побудова групи із де-
кількох космічних апаратів, сформованих у жорстку конструкцію, дає можливість 
відмовитися від використання великогабаритних систем. Відомо, що питомі ви-
трати на розробку, виготовлення, транспортування малих космічних апаратів 
(КА) істотно менше, ніж для важких багатофункціональних КА [2].

Загалом, стан питання щодо низькоорбітальних маневрів з двигуном малої 
тяги на сьогоднішній час формулюється як сукупність вирішених задач відносно 
корекції середньої висоти орбіти, параметрів орбіти (ексцентриситету, довготи ви-
східного вузла, великої півосі орбіти, фазового положення КА) при трансверсаль-
ному, нормальному та керованому напрямку тяги рушійної установки (РУ). При 
використанні тільки трансверсального або нормального напрямку дії двигуна ма-
лої тяги, які у більшості вирішують питання мінімальних витрат палива, встанов-
лені залежності та області включення РУ, які полягають у незначній зміні параме-
трів орбіти за один виток і можуть бути доцільними тільки для маневрів корекції 
та підтримання орбіти у зв’язку із встановленою залежністю часу корекції віднос-

© Коломієць Н. В., 2013
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но потрібної кількості витків. У випадку оптимізованих відносно питань швидко-
дії маневрів використовують керований напрямок РУ [5, 6].

Постановка завдання. Розглядається задача керування двигуном малої тя-
ги групи супутників з метою введення до групи додаткового, резервного КА.

Приймається трансверсальний напрямок дії рушійної установки малої тяги. 
Положення супутника, який вводиться, а також номінальна орбіта знаходяться у 
площині початкової орбіти групи супутників, щільність атмосфери задається та-
блично і апроксимується при розв’язанні крайової задачі, маса супутника зміню-
ється з часом.

Задача формулюється таким чином: необхідно знайти оптимальну траєкто-
рію руху додаткового супутника відносно угруповання з урахуванням таких кри-
теріїв: час побудови нової групи супутників, витрати палива. Збурений рух супут-
ника описується системою диференційних рівнянь

де  – радіус-вектор положення, швидкість та маса супутника;  IS , μ – сила 
тяги, питома тяга рушійної установки та гравітаційна стала;  – збурювальні при-
скорення, які зумовлені несиметричністю гравітаційного поля Землі та щільністю 
атмосфери.

Приймається, що розглянутий космічний маневр, заданий деякими характе-
ристиками початкової і кінцевої орбіт, виключає ймовірність виродження (е ≠ 0, 
і ≠ 0). Супутник має електричний ракетний двигун з певними значеннями питомо-
го імпульсу і тяги. Передбачається, що існує можливість вмикати і вимикати елек-
тричний ракетний двигун, а сам закон включення-виключення двигуна може бути 
вибраний і є управлінням, що підлягає оптимізації.

Чисельні методи. Для вирішення поставленої оптимізаційної задачі вико-
ристовують такі методи [2, 4–6]:

1. Прямий метод. Розв’язує двохточкову крайову задачу.
 Переваги: розв’язок гладкий і досить точний.
 Недоліки: важко сходиться процес розв’язання, складно обрати початкові 

припущення.
2. Непрямий метод. Перетворює задачу оптимального управління у пара-

метричну задачу оптимізації шляхом дискретизації.
 Переваги: легше сходиться, ніж непрямий метод, кількість параметрів 

оптимізації можна збільшити.
 Недоліки: потребує значного часу обчислення, рішення не є гладким.
3. Гібридний метод. Дозволяє не враховувати умови трансверсальності. 

Базується на методі послідовного квадратичного програмування і є компромісом 
між прямим і непрямим методом.

У даній роботі для вирішення поставленої задачі використаний третій ме-
тод, який має істотні переваги перед двома першими.

Існуючі результати [1, 2] свідчать, що відчутний вплив трансверсальної 
тяги позначається на величині фокального параметра та ексцентриситету. Це іс-
тотно, якщо розглядати питання зміни фазового положення супутників і виража-
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ється в різниці висот орбіт і періодів обертання між супутниками у разі різних 
імпульсів прирощення швидкості. Для вирішення цієї проблеми використаний 
такий метод. На витку з періодом обертання Т задаються три ділянки руху – роз-
гін від (0; t), пасивні рух від (t; T-t) і гальмування (T-t; T) при t ≤ T/2. Подібний 
метод дав можливість здійснювати зсув фазового положення супутника на вели-
чину 7–10° за виток (пасивна ділянка відсутня t = T/2) без істотних змін інших 
параметрів орбіти.

Математична модель. У спрощеному вигляді система збуреного руху су-
путника описується таким чином:

або у векторному вигляді

де  та  – n-мірні вектори;  – m-мір-
ний вектор управління; вектор x – фазовий вектор системи або вектор стану.

Потрібно серед допустимих управлінь u(t), t0 ≤ t ≤ t1, тобто кусково-безпе-
рервних вектор-функцій u(t) ∈ U, що переводять фазову точку системи із заданого 
початкового положення x0 (x(t0) = x0) у задане кінцеве положення x1 (x(t1) = x1), зна-
йти управління і траєкторію, що обумовлюють мінімум функціоналу

де k – деяке позитивне число; n, m, Is, δ – тягоозброєнність, маса, питома тяга та 
функція-перемикання роботи рушійної установки супутника.

Цей функціонал є лінійною комбінацією двох функціоналів

   та   

один з яких відповідає задачі максимальної швидкодії, а другий – мінімізації ви-
трат палива. Число k є ваговим коефіцієнтом, за допомогою якого встановлюється 
компроміс між цими двома критеріями.

Задача розв’язується шляхом використання принципу максимуму Понтрягі-
на [3], що дозволяє звести оптимізаційну задачу до крайової для системи диферен-
ційних рівнянь. Побудова гамільтоніану, відносно критеріїв оптимізації, складає 
вагомі труднощі стосовно використання принципу максимуму. У випадку обраної 
системи рівнянь збуреного руху та функціоналу, гамільтоніан набере вигляду

Загалом для розв’язання задач оптимізації траєкторій КА з двигунами малої 
тяги використовують різноманітні модифікації методу Ньютона, але їх викорис-
тання вагомо залежить від вибраних початкових умов, що іноді призводить до 
виродження розв’язку. За умов роботи рушійної установки малої тяги на управлін-
ня накладається обмеження
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Унаслідок зроблених припущень остаточна система для вирішення та кра-
йових умов формально матиме вигляд:

Відповідно до структури угруповання та залежністю збільшення радіуса 
кругової орбіти за один виток від тягоозброєнності, складаються вирази щодо 
встановлення крайових умов. За умови зменшення кутової відстані між супутни-
ками на кінцевій орбіті слід встановити такі крайові умови, щоб введення додат-
кового супутника було можливим, врахувавши його динаміку руху відносно 
угруповання.

Крайові умови на правому кінці загалом залежать від взаємного розташу-
вання супутників на кінцевій орбіті, що можна виразити через аргумент широти:

де imax – кількість супутників у кінцевій фазі; Δu – кутове зміщення взаємного по-
ложення додаткового супутника відносно угруповання.

Відповідно до [1], за формулою оцінки часу досягнення кінцевої орбіти ви-
значимо кутові відстані, які пройдуть за цей час супутник в угрупованні та окре-
мий супутник:

де Т – період обертання супутника на номінальній орбіті; r1, r2 – радіуси резервної 
та кінцевої орбіти.

Для задачі оптимізації сумарних витрат палива однією з умов слід перед-
бачити, що кінцеве положення введеного супутника повинно бути в околі верши-
ни нової структури угруповання і сума всіх активних ділянок повинна бути міні-
мальною.

де N1, N2 – початкова та кінцева кількість супутників у групі.
Зазначені вирази доцільні тільки за умови, що початкове кутове положення 

супутника, що вводиться, збігається хоча б з одним в угрупованні, в іншому ви-
падку вони коректуються на величину зсуву фаз.

Моделювання. За модель супутника взято параметри угруповання Iridium:
висота робочої орбіти – 780 км;
висота орбіти для резервного супутника – 760 км;
нахилення орбіти – 86,5°;
ексцентриситет – 8,5 × 10–4;
маса супутника – 650 кг;
характерна площа – 28 м2;
аеродинамічний коефіцієнт опору – 2,2;
період обертання – 100 хв;
тягоозброєність – 5 × 10–4;
питомий імпульс тяги – 800 с.
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Розглядається побудова угруповань, при якій до складу початкової групи 
супутників уводиться додатковий, резервний, супутник. Метою моделювання є 
пошук траєкторії перельоту, яка забезпечує перехід із початкового положення у 
кінцеве за умов дотримання геометричної структури, мінімального часу побудови 
та витрат палива.

Результати розв’язання поставленої задачі представлені на рис. 1–2. На рис. 1 
зображено діаграми роботи рушійних установок для угруповання з чотирьох су-
путників у випадку: а) приймається нульове зміщення початкових фаз між угру-
пованням і додатковим супутником (кутове положення резервного супутника 4 

Рис. 1. Діаграми включення двигунів малої тяги групи супутників
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Рис. 2. Побудова угруповання з чотирьох супутників. 
Приведена траєкторія відносно характерної кількості витків зі зміщенням фаз:

а) Δu = 0°, час побудови – 579 500 с (98 витків), сумарна характерна швидкість Δv = 8,55 м/c;
б) Δu = 90°, час побудови – 732 050 с (126 витків), сумарна характерна швидкість Δv = 10,87 м/c

а)

б)
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збігається з супутником 1); б) приймається зміщення початкових фаз 90° між 
угрупованням і додатковим супутником (кутове положення резервного супутни-
ка 4 знаходиться на осі ОY ).

З отриманих результатів можна встановити залежність, що час побудови за-
галом залежить від набутої за виток характерної швидкості та від залежності на 
скільки рознесені кутові положення КА та початкова і кінцева орбіти і приблизно 
дорівнює часу, який потрібен для корекції кутового положення у разі найбільшого 
відхилення, за умови, що різниця висот початкової і кінцевої орбіт, яка виражена 
часом переходу, достатня для корекції кутового положення групи з урахуванням 
резервного супутника.

Висновки. Розв’язано задачу оптимального керування узгодженого руху 
низькоорбітальних супутників в умовах зовнішніх збурюючих сил. Проведено 
аналіз методів оптимального керування і вибір одного з них, за яким був сформу-
льований алгоритм. За запропонованим алгоритмом розв’язано крайову задачу та 
побудовано траєкторії перельоту для угруповання.

Запропоновану методику можна розширити шляхом збільшення кількості 
резервних супутників, задіяних у маневрі.
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ПОРІВНЯЛЬНИЙ АНАЛІЗ 
АВІАЦІЙНИХ АЕРОМЕТРИЧНИХ ДАТЧИКІВ ТИСКУ

Запропоновано нові функціональні і конструктивні схеми датчиків тиску, що 
можуть використовуватися в авіаційному приладобудуванні та порівняно з існуючи-
ми мають низку переваг. Датчики знайдуть застосування в системах контролю та 
діагностики, а також в інформаційно-вимірювальних системах різноманітного при-
значення для вимірювання тиску.

Ключові слова: методи вимірювання тиску, барометрична інформаційно-вимірю-
вальна система, датчики тиску.

Предложены новые функциональные и конструктивные схемы датчиков дав-
ления, которые могут применяться в авиационном приборостроении и имеют ряд 
преимуществ по сравнению с существующими. Датчики найдут широкое примене-
ние в системах контроля и диагностики, а также в информационно-измерительных 
системах разного назначения для измерения давления.

Ключевые слова: методы измерения давления, датчики давления, барометрическая 
информационно-измерительная система.

The paper suggests new functional and construction schemes of pressure sensors 
that can be used in aviation instrumentation and that have a number of advantages in com-
parison with existing ones. The sensors will find their application in control and diagnostic 
systems as well as in information measuring systems of various purposes to pressure measu-
rement.

Key words: pressure measurement methods, information and measuring barometric sys-
tem, pressure sensor.

Постановка завдання. Аналіз існуючих пристроїв для вимірювання тиску 
[1, 9] показав, що по принципу перетворення тиску в електричний сигнал най-
більш широке застосування на літальних апаратах усіх класів знайшли пристрої, 
у принцип роботи яких покладено пружинний, частотний та волоконно-оптичний 
методи вимірювання тиску. Вони забезпечують достатньо точне вимірювання 
тиску у необхідному діапазоні, а також повинні задовольняти вимогам швидкодії, 
контролепридатності та іншим.

Враховуючи те, що в авіації найчастіше застосовуються індуктивні, частот-
ні та волоконно-оптичні датчики, виникають задачі точного вимірювання та пере-
творювання тиску в цифровий код або частоту.

Мета статті. Проаналізувавши існуючі системи автоматизації процесів ви-
мірювання тиску в аеродинамічних об’єктах та визначивши низку недоліків, 
пов’язаних із використанням технічно застарілого обладнання, складністю кон-
струкції, низькою технологічністю, обмеженими функціональними можливостя-
ми, поставлена мета розробки пристроїв і систем для вимірювання тиску, які да-
дуть можливість підвищити роздільну здатність, точність, чутливість і швидко-
дію вимірювання вказаного параметра.

Основні матеріали дослідження. Запропоновано пристрій, в якому пере-
творення інформації від чутливих елементів (сильфонів) виконується фотоелек-
тричним методом за рахунок уведення джерела світла, волоконно-оптичного ка-
белю і волоконно-оптичного перетворювача [6].

© Кошовий М. Д., Рожнова Т. Г., 2013
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У цьому датчику тиску (рис. 1) запропоновано використовувати світлоносні 
жили волоконно-оптичного кабелю, вхідні торці 9 яких розміщені перед стінкою 
трубки 8 рівномірно по її довжині, а їх вихідні торці з’єднані із фотоприймача-
ми 10. При цьому феромагнітна рідина в одному сильфоні має темний колір, у дру-
гому – прозора, а з протилежної стінки трубки розміщено джерело світла 15.

Пристрій працює таким чином. При зміні тиску Р1 об’єм чутливого елемен-
та 1 змінюється і його рухома основа переміщується на деяку величину. Внаслідок 
цього рухома перегородка 13 також переміщується, прозора і темна рідини займа-
ють інше положення, що приводить до того, що будуть засвічені інші торці світло-
носних жил, а з виходу пристрою 11 знімається цифровий код, що відповідає новій 

Рис. 1. Функціональна схема фотоелектричного пристрою для вимірювання тиску

 1, 2 – пружні чутливі елементи у вигляді сильфонів; 
 3 – порожнина герметичного корпусу; 
 4 – герметичний корпус; 
 5 – порожнина герметичного корпусу; 
 6 – теплопровідна перегородка; 
 7 – перегородка, що має отвори; 
 8 – трубка зі скла; 
 9 – торці світлоносних жил волоконно-оптичного кабелю; 
10 – фотоприймачі; 
11 – логічний елемент (І-АБО); 
12 – інвертори; 
13 – перегородка; 
14 – обмотка електромагніту; 
15 – джерело світла.
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різниці значень тиску Р1 та Р0. При цьому сигнал зі світлоносної жили (5) визначає 
знак цієї різниці. При дії прискорення  на обмотку електромагніта 14 подається 
напруга, величина якої пропорційна діючому на датчик прискоренню . У резуль-
таті взаємодії магнітних полів електромагніта та намагніченої феромагнітної рі-
дини остання втягується в чутливий елемент 2.

Застосування запропонованого датчика вимірювання тиску дає можливість 
підвищити роздільну здатність у 5 разів і зменшити похибку вимірювання в 7 ра-
зів у порівнянні з аналогом, принцип роботи якого заснований на електричному 
методі перетворення тиску. Підвищується також швидкодія пристрою, оскільки 
швидкість світла значно вища за швидкість руху електронів у металі.

Запропоновано датчики тиску, які фотоелектричним методом перетворю-
ють інформацію, що надходить від чутливого елемента 1, на основі введення дже-
рела світла 7, волоконно-оптичного кабелю 8 і волоконно-оптичного перетворю-
вача 11 [3].

Для підвищення технологічності і спрощення конструкції цих датчиків тис-
ку запропоновано замінити перетворювачі кутового переміщення світлового про-
меня в код на перетворювачі лінійного переміщення в код (рис. 2).

Розкладка вихідних торців світлоносних жил (1–10) волоконно-оптичного 
кабелю по отворах волоконно-оптичного перетворювача 11 реалізується відповід-
но до необхідного цифрового коду.

Застосування фотоелектричного датчика тиску дало можливість зменшити 
похибку вимірювання в 7 разів та підвищити роздільну здатність у 5 разів порів-
няно з аналогом.

Рис. 2. Функціональна схема датчика тиску 
з волоконно-оптичним перетворювачем лінійного переміщення в код

 1 – пружний чутливий елемент; 
 2 – герметичний корпус; 
 3 – шатун; 
 4 – кривошип; 
 5 – зубчастий сектор; 
 6 – зубчаста рейка; 
 7 – джерело світла; 
 8 – вхідні торці волоконно-оптичного кабелю; 
 9 – отвори; 
10 – фотоприймачі; 
11 – функціональний волоконно-оптичний перетворювач.
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Реалізацію контролю працездатності індуктивного датчика вимірювання 
тиску запропоновано шляхом порозрядного порівняння схемами 20 вихідних сиг-
налів з обмоток 15–18 двійкового коду і перетворених перетворювачем 19 коду 
Грея в двійковий код вихідних сигналів з обмоток 11–14 коду Грея (рис. 3). У ви-
падку їх рівності схеми 20 видають сигнал рівня логічної «1» на входи чотирьох-

Рис. 3. Функціональна схема датчика тиску з 4-розрядними вихідними кодами 
у вигляді коду Грея і двійкового коду

 1 – пружний чутливий елемент; 
 2 – герметичний корпус; 
 3 – шатун; 
 4 – кривошип; 
 5 – зубчастий сектор; 
 6 – трибка; 
 7 – незамкнуте кільцеве осердя; 
 8 – стержневе рухоме осердя; 
 9 – стержневе осердя; 
10 – обмотка живлення; 
11–18 – вихідні обмотки; 
19 – перетворювач коду Грея у двійковий код; 
20 – схема «вилучення АБО з інверсією»; 
21 – чотирьохвхідна схема «І».
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вхідної схеми 21 «I», а коли сигнали не співпадають – сигнал рівня логічного «0». 
Якщо хоча б один вхідний сигнал схеми 21 «I» відповідає рівню логічного «0», 
тоді на виході схеми «I» також буде сигнал рівня логічного «0». У цьому випадку 
датчик буде непрацездатним. Сигнал рівня логічної «1» на виході схеми «I» відпо-
відає випадку працездатного датчика.

Схема взаємного розміщення і підключення секцій вихідних обмоток 15–18 
двійкового коду і секцій вихідних обмоток 11–14 коду Грея показана на рис. 4.

Рис. 4. Схема взаємного розміщення і підключення секцій 
вихідних обмоток 11–18

Номера секцій, що включені в кожну із вихідних обмоток 11–14 для отри-
мання коду Грея (рис. 4), можна знайти із виразу 2m–1(1 + 2i), де m – номер розряду 
кода, що знімається з відповідної вихідної обмотки; i = 0, 1, 2, 3, ... – натуральний 
ряд чисел.

Номера секцій, що включені в кожну із вихідних обмоток 15–18 для отри-
мання двійкового коду, можна знайти із виразу 2n–1(1 + i), де n – номер розряду 
кода вихідного двійкового коду, що знімається з відповідної вихідної обмотки.

Запропоновано індукційний датчик вимірювання тиску [8], принцип роботи 
якого заснований на визначенні величини вхідного тиску по координатах вимірю-
вальної котушки, яка закріплена на мембранній коробці.

Уведення системи котушок збудження 3 і двохпозиційних вимикачів 2, ана-
лого-цифрового перетворювача 6 і мікроконтролера 7 дало можливість підвищи-
ти точність вимірювання і чутливість датчика (рис. 5).

По координатах вимірювальної котушки L6, яка закріплена на мембранній 
коробці, можна визначити величину вхідного параметра тиску, а також провести 
аналіз результатів для введення калібруючих поправок і корекцій. У мікрокон-
тролері 7 здійснюється усереднювання і математична обробка результатів вимі-
рювань.

Точність вимірювання і чутливість датчика порівняно з прототипом збіль-
шується в k – 1 разів, де k – кількість обмоток збудження.

Запропоновано також ультразвукові датчики тиску [2], які можуть застосо-
вуватися як еталонні, наприклад, для перевірки барометричних висотомірів, 
а також у різних системах керування тиском, наприклад, у стенді динамічних ви-
пробувань системи контролю аеродинамічних параметрів.
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Висновки. Запропоновані аерометричні датчики тиску із цифровим вихо-
дом, сумісні з бортовою обчислювальною машиною і мають вбудований контроль 
для оцінки їх працездатності, можуть знайти широке застосування в авіаційному 
приладобудуванні для вимірювання тиску, висоти, швидкості та інших параме-
трів [5].

Застосування в багатоканальній барометричній інформаційно-вимірюваль-
ній системі замість датчиків тиску ДМІ-01 (або ДМІ-03) запропонованих датчиків 
із цифровим виходом дало можливість вивести із складу системи блок АЦП і 
зменшити похибку вимірювання в 3,2 рази.
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Рис. 5. Функціональна схема індуктивного датчика тиску

1 – генератор; 
2 – система двохпозиційних ключів; 
3 – обмотки збудження; 
4 – вимірювальна котушка; 
5 – смуговий фільтр; 
6 – аналого-цифровий перетворювач; 
7 – мікроконтролер; 
8 – індикатор; 
9 – інтерфейсний блок.
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УПРАВЛЕНИЕ УГЛОВОЙ ОРИЕНТАЦИЕЙ 
МАЛЫХ КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ

Розглянуто систему управління кутовою орієнтацією малого космічного апа-
рата за допомогою трьох електромагнітів. Виконано імітаційне моделювання і про-
ведено аналіз перехідних процесів.

Ключові слова: система керування, кутова орієнтація, космічний апарат, електро-
магніти.

Рассмотрена система управления угловой ориентацией малого космического 
аппарата с помощью трёх электромагнитов. Выполнено имитационное моделирова-
ние и проведён анализ переходных процессов.

Ключевые слова: система управления, угловая ориентация, космический аппарат, 
электромагниты.

The angular control system is considered for small spacecraft using three electro-
magnets. Imitating modeling is performed and transients are analyzed.

Key words: control system, the angular orientation, spacecraft, electromagnets.

Введение. В настоящее время всё более широко используются малые кос-
мические аппараты (КА) вследствие относительно низкой стоимости их разработ-
ки, изготовления и вывода на орбиту. На таких КА преимущественно применяют-
ся двигатели-маховики как исполнительные органы управления ориентацией КА. 
Маховики располагаются вдоль главных осей инерции аппарата и создают момен-
ты, обеспечивающие вращение его относительно этих осей. Такая система ориен-
тации отличается большим энергопотреблением, имеет значительный вес, высо-
кую стоимость и недостаточную надежность. Поэтому перспективным направле-
нием является ориентация КА с использованием магнитного поля Земли (МПЗ), 
которое взаимодействует с полем электромагнитов, установленных на борту КА. 
По сравнению с двигателями-маховиками электромагниты (ЭМ) не имеют под-
вижных частей, обладают низким энергопотреблением, меньше весят и не требу-
ют существенных затрат.

Постановка задачи. Цель данной работы – исследование и разработка си-
стемы управления электромагнитами для угловой ориентации и стабилизации 
малого КА.

Материалы исследования. Для решения задач угловой ориентации и ста-
билизации проектируемого КА [1] предлагается система, функциональная схема 
которой приведена на рис. 1. Система угловой ориентации и стабилизации (СУОС) 
включает в себя фотоэлектрические преобразователи (ФЭП), трёхосевой магнито-
метр (ТМ), GPS, бортовой цифровой вычислительный комплекс (БЦВК) с про-
граммным обеспечением (ПО), блок управления (БУ) и три ЭМ, расположенные 
вдоль главных осей инерции аппарата.

При построении СУОС космический аппарат как объект управления (ОУ) 
рассматривается в двух системах координат (СК): связанной с КА, оси которой 
направлены вдоль главных осей инерции аппарата ξ, η, ζ (ССК), и связанной с 
вектором МПЗ – X, Y, Z (МПСК).

Принцип действия электромагнитной системы ориентации основан на взаи-
модействии магнитного момента КА с МПЗ. Момент этого взаимодействия [1]:

© Ларин В. А., Тищенко А. В., 2013
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 Mupr = L × B, (1)
где L – вектор магнитного момента КА; В – вектор индукции МПЗ.

Динамика КА описывается с помощью параметров Родрига – Гамильтона 
или кватернионов поворота. Уравнение, связывающее параметры Родрига – Га-
мильтона и их производные по времени с вектором угловой скорости тела ω, име-
ет вид [3]:

  (2)

где  – кватернион, составленный из параметров Родрига – 
Гамильтона.

В скалярном виде выражение (2) представляет собой систему уравнений:

  (3)

Управление угловой ориентацией осуществляется по двум углам поворота 
КА вокруг осей вращения X и Y в МПСК. Для ориентации относительно каждой 
из этих осей используется три ПД регулятора: угла поворота α, угловой скорос-
ти ω и углового ускорения , включенные по схеме подчиненного управления [2]. 
Сигналы S1 и S2, формируемые каналами управления угловым положением отно-
сительно осей X и Y, представляют собой компоненты вектора управляющего воз-
действия в МПСК, который преобразуется в вектор управляющих воздействий в 
ССК с помощью матрицы перехода

  (4)
где q0, q1, q2, q3 – кватернионы положения МПСК; p0, p1, p2, p3 – кватернионы ори-
ентации ССК; KEM – коэффициент передачи ЭМ в соответствии с выражением:

  (5)

Рис. 1. Функциональная схема СУОС
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В результате получается три воздействия Lξ, Lη, Lζ, каждое из которых 
управляет соответствующим электромагнитом (рис. 2).

Рис. 2. Структурная схема системы управления угловой ориентацией КА

Управление построено таким образом, чтобы тремя электромагнитами соз-
дать вектор магнитного момента L космического аппарата, формирующий момент 
Mupr, направленный против угловой скорости КА, которую нужно погасить, и при-
вести его в заданное пространственное положение 

При математическом моделировании СУОС космический аппарат представ-
лен твердым телом с заданным моментом инерции, которое вращается в про-
странстве без трения [4] при следующих начальных условиях:  

  Моделирование производилось 
при случайной ошибке по угловому положению, распределённой по нормальному 
закону распределения со среднеквадратическим отклонением 10 град. и нулевым 
математическим ожиданием. В результате получены графики переходных про-
цессов угловой ориентации КА, приведенные на рис. 3, 4.

Согласно рис. 3 угол αХ принял значение 2534,47 град., а αY – 732,98 град. 
Это значит, что прежде чем застабилизироваться в заданном положение КА со-
вершил семь полных оборотов вокруг оси X и два – вокруг оси Y. Следовательно, 
достигнута угловая ориентация аппарата с координатами αХ = 2534,47 – 7 · 360 =
= 14,47 град., αY = 732,98 – 2 · 360 = 12,98 град., откуда видно, что разработанная 
СУОС обеспечила угловую ориентацию аппарата с погрешностью, не превыша-

Рис. 3. Переходные процессы изменения углового положения
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ющей 2,0 угловых минут. Рис. 4 свидетельствует, что после завершения ориента-
ции угловые скорости вращения ωX и ωY стали равными нулю.

Выводы. Предлагаемая система управления угловой ориентацией cпособ-
на обеспечить стабилизацию углового положения объекта управления относи-
тельно вектора магнитного поля Земли с требуемой степенью точности и может 
быть применена на малых КА для решения различных научно-исследователь-
ских задач.
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Рис. 4. Переходные процессы изменение угловых скоростей
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УДК 681.518.54
Н. А. Лысенко

Днепропетровский национальный университет имени Олеся Гончара

ОЦЕНКА ЭФФЕКТИВНОСТИ РЕШАЮЩИХ ПРАВИЛ КОНТРОЛЯ 
В УСЛОВИЯХ ОГРАНИЧЕННОЙ АПРИОРНОЙ ИНФОРМАЦИИ
Розглянуто питання, пов’язані з побудовою вирішальних правил контролю за 

експериментальними вибірками вимірювань, які характеризують нормальний стан 
об’єкта. Для побудови емпіричних вирішальних правил контролю пропонується вико-
ристовувати методи непараметричної статистики. Проведено дослідження ефективнос-
ті розпізнавання й порівняльна оцінка емпіричних вирішальних правил, сформованих 
на основі непараметричних критеріїв омега-квадрат, Вілкоксона, ван дер Вардена та 
критерію знаків. У результаті чисельного моделювання отримано експериментальні 
графіки залежностей оцінок середніх ймовірностей виявлення бракованих об’єктів від 
величини відхилення браку від норми  що дозволяють одержати кількісну 
оцінку ефективності досліджуваних емпіричних вирішальних правил неруйнівного 
контролю. Проведено порівняльну оцінку чотирьох емпіричних вирішальних правил, 
сформованих в умовах обмеженості апріорних даних, з оптимальним вирішальним пра-
вилом. У результаті порівняння зроблено висновки про ефективність розпізнавання.

Ключові слова: емпіричне вирішальне правило, контроль, непараметрична статис-
тика, ефективність розпізнавання.

Рассмотрены вопросы, связанные с построением решающих правил контроля 
по экспериментальным выборкам измерений, характеризующих нормальное состоя-
ние объекта. Для построения эмпирических решающих правил контроля предлага-
ется использовать методы непараметрической статистики. Проведено исследование 
эффективности распознавания и сравнительная оценка эмпирических решающих 
правил, сформированных на основе непараметрических критериев омега-квадрат, 
Вилкоксона, ван дер Вардена и критерия знаков. В результате численного моделиро-
вания получены экспериментальные графики зависимостей оценок средних вероят-
ностей обнаружения брака от величины отклонения брака от нормы  позво-
ляющие получить количественную оценку распознающей способности исследуемых 
эмпирических решающих правил неразрушающего контроля. Проведена сравни-
тельная оценка четырех эмпирических решающих правил, построенных в условиях 
ограниченности априорных данных, с оптимальным решающим правилом. В ре-
зультате сравнения сделаны выводы об эффективности распознавания.

Ключевые слова: эмпирическое решающее правило, контроль, непараметрическая 
статистика, эффективность распознавания.

In the given article the problems linked with construction of solving rules of the 
control on experimental samples of measurements, characterising an object normal state 
are considered. For construction of empirical solving rules of the control it is offered to use 
methods of nonparametric statistics. Research of efficiency of а recognition and a compara-
tive estimation of the empirical solving rules formed on the basis of nonparametric criteria 
an omega-square, Vilkoksona, the van der Waerden and a sign test is conducted. As a result 
of numerical simulation experimental plots of the average estimates of probability of detec-
tion of reject on the deviation from the norm of reject   are received. Quantitative 
estimations of recognition ability of examined empirical solving rules of non-destructive 
testing are obtained. Also the comparative estimation optimum solving rule and four em-
pirical decision rules, constructed in the conditions with limited prior data, is produced. As 
a result of comparison conclusions about efficiency of recognition are made.

Key words: empirical solving rule, control, nonparametric statistics, efficiency of re-
cognition.

© Лысенко Н. А., 2013
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Введение. Важным этапом любой технологии неразрушающего контроля 
является построение решающих правил контроля. В случае, когда в результате 
предварительных исследований получены выборки измерений информативных 
параметров, характеризующих нормальное и дефектное состояние объектов кон-
троля, используется теория статистического распознавания [4]. Однако часто, на 
практике, эталонов брака не существует, и необходимо сравнивать объекты кон-
троля только с одним эталоном – эталоном нормы. В связи с этим актуальной яв-
ляется задача формирования эффективных эмпирических решающих правил 
контроля в условиях ограниченной априорной информации.

Постановка задачи. Рассмотрим задачу проектирования информационно-
измерительных технологий неразрушающего контроля в условиях недостатка ис-
ходных данных об объектах, находящихся в состоянии брака. В этом случае имеет 
место ограниченная априорная информация. Если информативные параметры 
объектов контроля по своей физической природе являются случайными величи-
нами с неизвестными законами распределения вероятностей, то формирование 
решающих правил контроля можно реализовать на основе критериев непараме-
трической статистики, используемых для исследования однородности двух вы-
борок измерений [2, 3, 7–10]. Это такие критерии, как критерий знаков, омега-ква-
драт, Вилкоксона, ван дер Вардена.

Целью данной работы является сравнительная оценка эффективности эм-
пирических решающих правил контроля, сформированных на основании указан-
ных критериев однородности выборок.

Основная часть. Актуальными, с практической точки зрения, являются не-
параметрические критерии, эффективно работающие при наличии коротких вы-
борок (n < 50, n – длина выборки). Одним из таких является критерий омега-ква-
драт (ω2) [6]. Этот критерий также называется критерием Колмогорова – Смирно-
ва – Мизеса и в качестве показателя близости двух выборок измерений использует 
интегральный квадрат разности их эмпирических функций распределения. Для 
определения показателя близости применяется формула

где r(x1i) и r(x2i) – собственные ранги измерений первой и второй выборок; R(x1i) 
и R(x2i) – ранги измерений первой и второй выборок в объединенной выборке из-
мерений. Ранги вычисляются по формулам:

где ξ1k – упорядоченные измерения первой выборки; ξ2k – упорядоченные измере-
ния второй выборки; ξk – упорядоченные измерения объединенной выборки; 
sgn(x) – функция положительного единичного скачка. Решение об однородности 
двух выборок должно приниматься в соответствии с правилом:
 если V < V0, (1)
то выборки однородны и имеют один и тот же закон распределения вероятностей. 
Значения порогов сравнения для вероятностей правильных решений P приведены 
в табл. 1 [5].

Ранговые критерии однородности выборок Вилкоксона (Манна – Уитни) 
и ван дер Вардена также не требуют знания законов распределения вероятностей 
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исследуемых выборок х11, х12, …, х1n1 и х21, х22, …, х2n2. Показатели формируются на 
основе рангов R(x1i) и R(x2 j):

где ξk – упорядоченная обобщенная выборка, сформированная на основе двух ис-
следуемых выборок.

Показатели близости двух выборок по критерию Вилкоксона определяется 
по формулам:

где  – средние значения рангов. Поскольку W1 = W2, 

это свойство можно использовать для проверки правильности вычислений.
Решающее правило определения однородности по критерию Вилкоксона за-

писывается как проверка неравенства
  (2)
где W0 – граничное значение и определяется по формуле

где Ψ(z) – функция, обратная интегралу вероятности Гаусса; P – надежность при-
нятия решения. Например, при P = 0,95 W0 = 1,96. При меньших значениях n1 и n2 
порог W0 определяется по таблицам математической статистики.

Ван дер Варден исследовал суммы функций [1]:

Так как Φ(x) = 1 – Φ(–х) и Ψ(t) = Ψ(1 – t), то сумма s1 + s2 всегда равна нулю. 
Показатель ван дер Вардена s при n1 > 20 и n2 > 20 – нормальная случайная вели-
чина с нулевым математическим ожиданием и дисперсией

Показатель близости двух выборок сформирован в виде:

Таблица 1
Значения порогов сравнения для вероятностей правильных решений P

P 0,95 0,97 0,98 0,99 0,995 0,999
V0 0,461 0,549 0,620 0,743 0,864 1,168
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где n = n1 + n2. Решающее правило определения однородности по критерию ван дер 
Вардена имеет вид неравенства:
  (3)

где q0 – граничное значение и определяется как  Ψ(z) – функция, об-

ратная интегралу вероятности Гаусса; P – вероятность принятия правильного ре-
шения.

Рассмотрим еще один критерий, один из простейших с вычислительной 
точки зрения – критерий знаков [5]. Он основан на разности двух выборок случай-
ных величин х11, х12, …, х1n и х21, х22, …, х2n. Очевидно, что если выборки имеют 
один и тот же закон распределения вероятностей, то их разность должна иметь 
симметричное распределение вероятностей с нулевым математическим ожидани-
ем. Сформулируем и исследуем функцию знаков z(k) = sign(х1k – х2k) которая может 
принимать только три значения: +1, если z(k) > 0; –1, если z(k) < 0 и ноль, если 
z(k) = 0. Очевидно, что для симметричных распределений вероятность того, что 
z(k) > 0 равна вероятности того, что z(k) < 0 и эти вероятности равны 0,5. Опреде-
лим число положительных m1 и отрицательных m2 разностей

Случайные величины m1 и m2 имеют биномиальные законы распределения 
вероятностей:

где m = m1 + m2.
С вероятностью P должно соблюдаться неравенство

  (4)

Если оно выполняется, то следует принимать решение от однородности ис-
следуемых выборок случайных величин.

Все рассмотренные критерии однородности потенциально могут быть ис-
пользованы для построения эмпирических решающих правил контроля. Чтобы 
ответить на поставленные задачи проведем вычислительные эксперименты и 
сравним эффективность распознавания эмпирических решающих правил, сфор-
мированных различными способами.

Результаты исследования. Для сравнения эффективности эмпирических 
решающих правил, разработанных на основе критериев однородности омега-ква-
драт, Вилкоксона, ван дер Вардена и критерия знаков был проведен вычислитель-
ный эксперимент. Функциональная схема вычислительного эксперимента пред-
ставлена на рис. 1. Для описания чувствительности алгоритмов построения реша-
ющих правил использовалась величина отклонения брака от нормы

где M1 и D1 – математическое ожидание и дисперсия измерений, характеризующих 
нормальное состояние объекта контроля, а M2 и D2 – математическое ожидание и 
дисперсия измерений, характеризующих дефектное состояние объекта контроля. 
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Для эксперимента генерировались выборки измерений с нормальным, релеевским и 
экспоненциальным законами распределения. Для выборок с каждым законом рас-
пределения исследовалось влияние на эффективность правильного распознавания 
величины Δ и влияние длины исследуемых выборок. В качестве показателя эффек-
тивности выбрана средняя вероятность обнаружения брака  которая для решаю-
щего правила по критерию омега-квадрат (1) определялась следующим образом:

где k – количество экспериментальных выборок. Аналогичным образом средняя 
вероятность обнаружения брака вычислялась для решающих правил (2), (3) и (4). 
В результате проведения 1 тыс. экспериментов были получены оценки   
и  – для выборок случайных величин различной длины (n = 10; 25; 50; 100) 
с нормальным, релеевским и экспоненциальным законами распределения. Полу-
ченные графики зависимостей  для четырех эмпирических решающих пра-
вил контроля подтвердили непараметричность используемых критериев.

Схема вычислительного эксперимента на рис. 1 предусматривает также 
сравнение эмпирических решающих правил, построенных по критериям одно-
родности, с оптимальным решающим правилом. Так как изучаемые критерии од-
нородности являются непараметрическими, то для исследований достаточно раз-
работать модель аналитического оптимального решающего правила для простого 
случая, когда выборки измерений имеют нормальное распределение. Записав 
оптимальное решающее правило для нормальных случайных величин и выразив 
вероятность обнаружения брака, получим

где Φ(x) – интеграл вероятности Гаусса; Ψ(x) – функция, обратная интегралу веро-
ятности Гаусса; P – вероятность принятия правильного решения. На рис. 2 пред-
ставлены графики зависимостей  оптимального решающего правила, по-
строенного для нормальных случайных величин.

На рис. 3 представлены графики зависимостей  оптимального реша-
ющего правила в одном масштабе с графиками зависимостей  для четырех 
исследуемых эмпирических решающих правил.

Рис. 2. Графики зависимостей  для оптимального решающего правила, 
построенного для нормальных случайных величин
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n1 = n2 = 10

n1 = n2 = 50

Рис. 3. Зависимости  для четырех исследуемых эмпирических решающих правил 
(1 – критерий омега-квадрат, 2 – Вилкоксона, 3 – ван дер Вардена, 4 – знаков) 

и  для оптимального решающего правила

n1 = n2 = 100

n1 = n2 = 25
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Из анализа полученных зависимостей следует, что эмпирическое решающее 
правило на основе критерия знаков работает хуже других трех решающих правил, 
что и следовало ожидать, так как за легкость и простоту вычислений приходится 
платить, в данном случае эффективностью обнаружения брака. При использова-
нии длинных экспериментальных выборок (n1 = n2 = 100) решающее правило на 
основе критерия знаков уступает более сложным решающим правилам лишь на 
16–17 %, но с уменьшением длины выборок отрыв стремительно возрастает. При 
n1 = n2 = 10 данное решающее правило хуже других исследуемых правил принятия 
решения в среднем на 34–35 %. Графики на рис. 3 также демонстрируют снижение 
обнаруживающей способности всех исследуемых решающих правил с уменьше-
нием длины исходных выборок. Количественно данное ухудшение можно оце-
нить следующим образом. При сокращении длины исследуемых выборок в 2 раза 
(от 100 до 50) наблюдается падение эффективности в среднем на 31–32 %; при 
уменьшении длины выборок еще в 2 раза (от 50 до 25) эффективность снижается 
еще на 35–38 %; и, наконец, если выборку сократить от 25 до 10 (в 2,5 раза), 
то ухудшение работоспособности решающих правил произойдет в среднем на 
45–60 %, в зависимости от критерия однородности, положенного в основу форми-
рования исследуемых решающих правил. На рис. 3 преимущество решающих 
правил на основе критериев ω2, Вилкоксона и ван дер Вардена над правилом с ис-
пользованием критерия знаков очевидно. Однако сложно определить наиболее 
эффективное из трех оставшихся решающих правил, так как графики   про-
ходят очень близко друг к другу. Для сравнительной оценки эффективности эмпи-
рических решающих правил определим численные значения Δ для PОБ = 0,95 для 
каждого из исследуемых решающих правил. Полученные значения Δ приведены 
в табл. 2.

Таблица 2
Значения Δ для PОБ = 0,95 для исследуемых эмпирических 

и оптимального решающих правил

n1 = n2
Оптимальное 

решающее правило
Критерий 

ω2
Критерий 

Вилкоксона
Критерий 

ван дер Вардена
Критерий 

знаков
100 0,329 0,55 0,545 0,54 0,65
50 0,465 0,76 0,76 0,74 0,895
25 0,658 1,12 1,1 1,05 1,31
10 1,041 1,78 1,77 1,76 2,52

Среднее отклонение 
от оптимального р. п., % 50,71 49,94 47,85 69,55

Ранг метода 3 2 1 4

Из анализа результатов табл. 2 следует вывод о том, что наиболее чувстви-
тельным и эффективным является эмпирическое решающее правило на основе 
критерия ван дер Вардена. Правило на основе критерия Вилкоксона по эффектив-
ности уступает ему на 2 %, на основе критерия ω2 – на 3 %, а решающее правило 
с использованием критерия знаков – на 24 %. Приведенные в табл. 2 средние от-
клонения от оптимального решающего правила показывают, что недостаток апри-
орной информации о контролируемых объектах не позволяет построить эмпири-
ческое решающее правило на основе исследуемых критериев однородности, 
близкое по эффективности к оптимальному решающему правилу.

Выводы. Путем проведения вычислительных экспериментов были исследо-
ваны различные алгоритмы формирования эмпирических решающих правил 
контроля при ограниченной априорной информации о контролируемых объектах. 
В результате проведенных исследований сделаны следующие выводы:
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1. Из четырех исследуемых эмпирических решающих правил, построенных 
на основе непараметрических критериев, наиболее чувствительным и эффектив-
ным оказалось правило с использованием критерия ван дер Вардена. За ним сле-
дует решающее правило на основе критерия Вилкоксона (снижение эффективно-
сти на 2 %), далее решающее правило на основе критерия ω2 (в среднем на 3 %) 
и, наконец, эмпирическое решающее правило на основе критерия знаков (в сред-
нем на 24 %).

2. Если исходные выборки длинные (n1 = n2 = 100) и требования к браку не 
высокие, т. е. допускается отклонение от нормы Δ = 0,65, то для распознавания 
можно применять решающее правило на основе простейшего из критериев – кри-
терия знаков.

3. При уменьшении длины выборок (n1 = n2 ≤ 50) эффективность решающего 
правила на основе критерия знаков значительно уступает более сложным прави-
лам, что делает его применение нецелесообразным и вычислительная простота 
данного правила теряет свою привлекательность.

4. При отсутствии информации о контролируемых объектах, находящихся в 
состоянии брака, нельзя построить эмпирическое решающее правило с использо-
ванием исследуемых четырех критериев однородности, близкое по эффективно-
сти распознавания к оптимальному решающему правилу.
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УДК 629.7.013.3

В. Б. Мазуренко
Государственное предприятие 

«Конструкторское бюро „Южное“ имени М. К. Янгеля»

ПОВЫШЕНИЕ ЭНЕРГЕТИЧЕСКИХ ХАРАКТЕРИСТИК 
РАКЕТ-НОСИТЕЛЕЙ МЕТОДОМ МОДИФИКАЦИИ КРИТЕРИЯ 

ПОЛНОТЫ ИСПОЛЬЗОВАНИЯ ОБЪЕМА ТОПЛИВНЫХ БАКОВ

Запропоновано критерій для проведення дозування баків нижніх ступенів ра-
кет-носіїв висококиплячими компонентами палива, що дозволяє збільшити кіль-
кість заправленого в ракету палива.

Ключові слова: ракета-носій, дозування, система контролю заправки.

Предложен критерий для проведения дозирования баков нижних ступеней 
ракет-носителей высококипящими компонентами топлива, позволяющий увели-
чить количество заправляемого в ракету топлива.

Ключевые слова: ракета-носитель, дозирование, система контроля заправки.

The criterion for dosing of launch vehicle lower stages tanks with storable propellant 
that allows to increase the number of propellant loaded to rocket is proposed.

Key words: launch vehicle, dosing, level monitoring system.

Введение. Высокие энергетические характеристики являются основным по-
казателем качества ракет-носителей (РН), а их достижение представляет собой 
главную цель при разработке космического ракетного комплекса. Важнейшим 
фактором в процессе достижения высоких энергетических характеристик РН яв-
ляется обеспечение для каждой отдельной ступени ракеты максимально высокого 
отношения массы топлива, заправляемого в ступень, к «сухой» массе этой ступе-
ни. Увеличение количества заправляемого на борт топлива рассматривается в ка-
честве одной из принципиальных составляющих в процессе достижения требуе-
мых энергетических характеристик РН.

Точное значение количества компонентов топлива (КТ), заправляемого в 
баки ракеты, представляет собой своего рода компромисс между стремлением по-
лучить наибольший запас топлива и необходимостью соблюдения условий безо-
пасности и безотказного функционирования систем РН. В формализованном виде 
этот компромисс выражается в виде соотношения, связывающего количество 
компонента, объем бака и величину свободного газового объема в баке, и рассма-
тривается как критерий полноты использования объема бака.

В ходе разработки ракетного комплекса последовательно решаются две за-
дачи относительно количества топлива на борту РН. Первая задача решается на 
этапе проектирования, когда на основе заданных параметров орбит полета и масс 
полезного груза определяется конструктивная схема РН и количество ступеней. 
В этот момент производится расчет требуемого запаса топлива, после чего про-
ектируются ступени РН с баками необходимого объема. Вторая задача решается 
уже после завершения разработки конструкции баков и ступеней РН, когда при 
проектировании систем дозирования рассчитываются уровни, до которых должна 
производиться заправка баков компонентами ракетного топлива.

Эти две задачи традиционно рассматриваются как обратные. При расчетах 
используется один и тот же критерий. Как правило, в баки РН на старте заправля-
ют именно то количество топлива, которое было определено еще на начальной 
стадии проектирования. Однако, в случае использования высококипящих компо-

© Мазуренко В. Б., 2013
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нентов топлива, имеется возможность заправлять в баки большее количество то-
плива. Это может быть достигнуто за счет использования при дозировании баков 
экспериментальных данных, получаемых в ходе летных испытаний, а также за 
счет учета условий проведения каждого конкретного пуска РН. Для того, чтобы 
установить способы увеличения количества заправляемого в баки ступеней РН 
топлива, реализующих данный подход, в первую очередь необходимо сформули-
ровать критерий полноты использования объема бака в более общем виде, введя в 
него новые параметры.

В настоящей статье проведен анализ обычного критерия полноты использо-
вания объема бака, произведено его обобщение и представлены способы увеличе-
ния количества топлива на борту РН, основанные на использовании свойств раз-
работанного критерия.

Необходимо отметить, что в случае использования криогенных компонен-
тов топлива предлагаемый в статье метод не может быть применен. Поэтому в 
статье во всех случаях речь идет только о высококипящих компонентах.

Расчет объема топливного бака ракеты
Критерий полноты использования объема бака основывается на [1] и [6].
Полный объем бака

  (1)

где V б – полный объем бака; V н  – свободный газовый объем; М – масса компонен-
та топлива, заправленного в бак; ρ – плотность компонента топлива; Тз – темпера-
тура компонента топлива при заправке.

Под полным объемом бака V б понимается объем, ограниченный внутренни-
ми поверхностями конструкции бака, из которого вычтен объем конструктивных 
элементов Vk, расположенных внутри бака. При этом добавлены: объем расходной 
магистрали от входа в магистраль до отсечного клапана Vрм, приращение объема 
бака за счет деформаций при его нагрузке во время заправки ΔVд  и изменение объ-
ема бака за счет температурного расширения. Фактически, величина V б является 
функцией от температуры и выражается формулой

  (2)
где Тк – фактическая температура конструкции бака; Тр – условное значение, при-
нимаемое в качестве температуры конструкции бака при его расчете; α – коэффи-
циент линейного расширения материала конструкции бака.

С целью упрощения дальнейшего анализа объем бака V б в последующем 
принимается как величина постоянная, независимая от температуры, и равная не-
которому номинальному объему бака при среднем значении температуры в ин-
тервале возможных температур КТ, заправленного в бак. Также не учитывается 
возможный разброс объема бака после его изготовления.

Свободный газовый объем в верхней части бака V н, называемый также 
«свободным объемом», «объемом подушки» или «объемом недолива», включает в 
себя объем для компенсации температурного расширения КТ при стоянке, по-
грешность заправки ∆Vз, а также минимальную подушку, необходимую для нор-
мального функционирования пневмогидравлической системы (ПГС) при запуске 
двигательной установки (ДУ) ступени V н

min. Отсюда выводится формула для рас-
чета объема бака. При этом, исходя из заданных условий эксплуатации или суще-
ствующих температурных ограничений на функционирование отдельных систем 
РН, задается некоторая максимальная возможная температура КТ в баке Тmax и по 
требуемому, заранее рассчитанному значению массы КТ, которое должно нахо-
диться в баке, определяется необходимый объем бака:
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  (3)

Рассмотрим теперь обратную задачу о назначении уровней заправки при 
заданном объеме бака V б.

Объем недолива в баке

  (4)

где Тж – фактическая среднемассовая температура жидкого компонента топлива 
в баке.

Из условий безопасности и безотказной работы ПГС при любой температу-
ре компонента Тж < Тmax должно соблюдаться неравенство:

  (5)
которое в предельном случае при Тж = Тmax превращается в равенство (3).

Для соблюдения этого условия программу заправки (зависимость назначае-
мого уровня заправки от температуры компонента) необходимо выбирать таким 
образом, чтобы:

  (6)

где Vз – назначаемый объем компонента топлива в баке, который должен быть ре-
ализован средствами дозирования по окончании заправки при температуре за-
правляемого компонента Тз; Тз – среднемассовая температура компонента в баке 
на момент окончания заправки.

Зависимость (6) представляет собой обычный критерий полноты использо-
вания объема бака ракеты.

Данный критерий дает оптимальный результат в случае его применения для 
ракет, находящихся в заправленном состоянии в стабильных условиях хранения, 
когда температура окружающей среды постоянно находится в заданных пределах. 
Тогда подстановка верхнего предела внешних температур в формулу (6) в каче-
стве Тmax дает возможность рассчитать программу заправки, реализация которой 
обеспечивает заправку максимального количества топлива при полном соблюде-
нии условий безопасности и безотказности ПГС.

Иначе обстоит дело при заправке ракеты-носителя, установленной на от-
крытом стартовом столе. В некоторых климатических зонах температура окружа-
ющей среды при подготовке к пуску ракеты может находиться в диапазоне от –30 
до +40 °С. В этом случае значение Тmax не может быть выбрано на основе прямого 
соответствия значению какого-либо известного эксплуатационного параметра. 
В то же время от выбора Тmax в большой степени зависит количество КТ на борту 
РН. Поэтому на практике температуру Тmax назначают на стадии проектирования, 
а при эксплуатации в случае прогрева температуры КТ до Тmax производят отмену 
пуска РН или же подслив топлива. Очевидно, что подобные эксплуатационные 
мероприятия приводят к снижению энергетических показателей и могут быть 
применены только в случае реализации данной конкретной РН «ненапряженных» 
траекторий выведения. В связи с этим для ракет-носителей более рациональным 
представляется использование критерия на основе другого параметра, а именно 
на основе максимальной продолжительности стоянки заправленного изделия в 
состоянии готовности к пуску. Как известно, для запуска каждой полезной нагруз-
ки выделяется некоторый временной интервал (так называемое «пусковое окно»), 
продолжительность которого в большинстве случаев является определяющей при 
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установлении максимальной продолжительности стоянки заправленного изделия 
в состоянии готовности к пуску. Иногда эта продолжительность задается в техни-
ческих требованиях на ракетный комплекс и должна быть обеспечена в ходе раз-
работки.

Далее производится выработка критерия полноты использования объема 
бака на основе максимальной продолжительности стоянки заправленной РН в со-
стоянии готовности к пуску.

Изменения температуры КТ в процессе стоянки заправленной РН
Для повышения энергетических характеристик РН в баки заправляют ком-

поненты топлива с максимально низкой (насколько это возможно по технологиче-
ским соображениям) температурой, практически всегда более низкой, чем темпе-
ратура окружающей среды. Это означает, что при стоянке заправленной ракеты 
происходит нагрев топлива.

Для начала необходимо определить закон изменения температуры компо-
нента топлива в баке ракеты в процессе теплообмена с окружающей средой.

Для описания процесса теплопередачи от воздуха к жидкому компоненту 
топлива, которые разделены стенкой бака, воспользуемся выражением

 dQ = kS(Tв – Tж)dτ, (7)
где k – коэффициент теплопередачи; Q – количество передаваемого тепла; S – пло-
щадь, через которую проходит тепловой поток; Тв  – средняя температура окружа-
ющего воздуха; τ – время.

Общее количество теплоты, поступающей в бак, определяется по формуле

  (8)

Далее полагаем, что теплообмен в основном происходит через стенки ба-
ка, а значит пренебрегаем процессом теплообмена в районе верхнего и нижнего 
днища бака, где температура окружающей среды (внутри межбакового про-
странства или же переходного отсека) отличается от температуры наружного 
воздуха, и, к тому же, в этих отсеках часто проводится активное термостатиро-
вание. Подобное упрощение может иметь место, поскольку у баков нижних сту-
пеней площадь днищ обычно существенно меньше площади обечаек. Таким об-
разом, далее под величиной S понимаем площадь цилиндрической части бака. 
Важно отметить, что в любом случае параметры теплопередачи должны опреде-
ляться экспериментальным путем. Полученное в процессе наблюдений значение 
коэффициента теплопередачи (точнее – закон распределения этого параметра) 
будет полностью отражать процесс теплообмена, включая и неучтенные в рас-
четах тепловые потоки.

Прогрев жидкого КТ массы М с удельной теплоемкостью с подчиняется 
закону

 Q = cM (Тж – Тз). (9)
Приравняв соответствующие части уравнений (8) и (9), получаем соотно-

шение

  (10)

Дифференцируя выражение по τ и принимая Тв независимым от времени, 
после преобразований получаем

  (11)
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После интегрирования

  (12)
Коэффициент A0  определяется начальными условиями: при τ = 0 имеем 

Тж = Тз. Отсюда находим итоговое выражение для закона изменения температуры 
компонента топлива в баке ракеты в процессе теплообмена с окружающим воз-
духом:

  (13)
Критерий по времени стоянки РН и его свойства
Для формирования критерия полноты использования объема бака в требуе-

мом виде определяем максимальное значение, которое достигает температура 
компонента топлива в баке за время максимальной продолжительности стоянки 
заправленной РН в состоянии готовности к пуску τmax. Для этого в (13) подставля-
ем τmax и получаем значение Тmax:

  (14)
Затем, подставляя полученное значение Тmax в формулу (6), получим:

  (15)

Данная формула выражает критерий полноты использования объема бака 
на основе максимальной продолжительности стоянки заправленной РН и, по су-
ществу, представляет собой обычный критерий (6), но в более общем виде.

Отметим основные свойства полученного критерия по времени стоянки РН.
1. В (15) вместо максимальной температуры Тmax содержатся максимальная 

продолжительность стоянки τmax и температура воздуха Тв. Это позволяет, в случае, 
если за заданное время τmax при температуре окружающего воздуха Тв температура 
КТ априори не достигает Тmax, воспользоваться критерием (15) и заправить в бак 
большее количество топлива, чем по критерию (6). В качестве Тв в критерий может 
быть подставлена некоторая максимальная возможная в условиях эксплуатации РН 
температура наружного воздуха. Учитывая сезонные температурные отличия, воз-
можно также использование, например, двух различных программ заправки: «лет-
ней» и «зимней». Значительно более продуктивным является введение в (15) дей-
ствительного значения температуры окружающей среды, то есть использование в 
системе дозирования топливных баков РН информации о текущем значении темпе-
ратуры воздуха. В этом случае назначаемый объем топлива в баке, который дол-
жен быть исполнен средствами дозирования по окончании заправки, рассчитыва-
ется на основе всего объема фактических данных и в результате достигается мак-
симальный эффект от использования выработанного критерия.

2. При рассмотрении процесса нагрева топлива во время стоянки РН тепло-
обмен представлялся как стационарный процесс передачи тепла через стенки ба-
ка. Однако подобная модель является упрощением по сравнению с действитель-
ным процессом, поскольку в реальных условиях стоянки РН присутствует движе-
ние наружного воздуха под воздействием ветра, имеют место колебания свобод-
ной поверхности жидкого топлива внутри бака, возможен нагрев стенок бака от 
лучевого воздействия солнца и даже изменение условий теплообмена из-за нали-
пания снега на боковые поверхности ракеты. Теоретический учет всех факторов 
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представляет собой сложную задачу, решением которой может быть только неко-
торый приближенный результат. Поэтому параметры прогрева должны обяза-
тельно определяться или подтверждаться (при наличии теоретической оценки) 
экспериментальным путем. В любом случае, изменение температуры КТ по экспо-
ненциальному закону является моделью, наиболее приближенной к реальности, 
а параметр k следует рассматривать как некоторую случайную величину, пере-
менную от одного события к другому. Под «событием» в данном случае понима-
ется единичная стоянка ракеты-носителя от окончания заправки баков до пуска 
РН (или же до отмены пуска). Закон распределения параметра k отражает все ва-
риации условий теплопередачи. При наблюдениях значение k напрямую определя-
ется по скорости прогрева компонента топлива внутри бака.

3. Для совокупности событий с одним и тем же значением τmax параметры 
Тв, Тз, k являются случайными величинами. Соответственно, случайной величи-
ной является и масса КТ, заправляемого в бак:

  (16)

Для этой случайной величины определяются математическое ожидание и 
дисперсия:
  (17)

  (18)

где  – законы распределения величин Тв, Тз и k соответственно.
Несмотря на то, что коэффициент теплопередачи k в определенной мере 

связан с величиной перепада температур Тв – Тз, формулы (17) и (18) основывают-
ся на гипотезе о независимости всех трех случайных величин и это позволяет 
использовать данные формулы без проведения объемных экспериментальных 
исследований.

Величина  определяется по данным климатических наблюдений в рай-
оне размещения стартового комплекса. Величина Wk(k), как указано выше, должна 
определятся экспериментальным путем на этапе лётных испытаний или на началь-
ной стадии эксплуатации комплекса. В качестве  можно принять, например, 
равномерный закон распределения в диапазоне температур КТ при заправке.

В связи с тем, что критерий по времени стоянки РН дает определенный раз-
брос массы заправляемого в баки топлива, необходимо учитывать, что его при-
менение возможно только в случаях наличия на борту РН системы управления 
расходованием топлива. В противном случае его применение может привести к 
снижению энергетических характеристик ракеты.

Пример количественной оценки величины приращения количества 
топлива в случае применения критерия по времени стоянки РН

Для определения эффекта, возникающего в случае применения разработан-
ного критерия, выполним численную оценку величины приращения массы топли-
ва на примере бака горючего первой ступени РН «Зенит» комплекса «Морской 
старт». Задача состоит в расчете математического ожидания массы заправляемого 
по предлагаемому критерию горючего и сравнении его с массой горючего, заправ-
ляемого в соответствии с общепринятым критерием. Одновременно необходимо 
оценить разброс массы заправляемого топлива. Данный пример выбран по при-
чине того, что температура окружающего воздуха в точке старта в любое время 
года практически постоянна и составляет +28 °C. Учет этого обстоятельства по-
зволяет упростить формулы (17) и (18).
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Исходные данные для расчета не являются строгими и сформированы сле-
дующим образом. Геометрические характеристики бака и количество топлива в 
баке горючего первой ступени (Г1) определены по документу [7]. Так как деталь-
ная информация о комплексе «Морской старт» и РН «Зенит» в указанном доку-
менте не приводится, то значения отдельных параметров, таких как средняя тол-
щина стенки бака hср = 10 мм, диапазон температур горючего при заправке от –25 
до –15 °С, приняты по аналогии с известными системами. В качестве Тmax прини-
маем 0 °С. Для некоторых параметров проведена косвенная оценка. В частности, 
объем бака Г1 рассчитан на основе известной массы горючего (88 768 кг) по мето-
дике, представленной выше. При этом величина V н

min + ∆Vз принята в объеме 3 % от 
полного объема бака. Таким образом, для дальнейших расчетов получено оценоч-
ное значение V б = 112 м3.

Характеристики КТ принимаются по источникам [2, 5].
Вначале определяем коэффициент теплопередачи k c целью подстановки в (17).
Процесс теплопередачи от воздуха к керосину РГ-1, которым заправляется 

бак горючего первой ступени РН «Зенит», разделяется на три составляющих про-
цесса:

– процесс теплоотдачи от воздуха к стенке бака;
– процесс передачи тепла через стенку бака за счет теплопроводности мате-

риала стенки бака;
– процесс теплоотдачи от стенки бака к керосину.
Используем представленные в [4] данные по коэффициентам удельной те-

плопроводности алюминия λ и коэффициенту теплоотдачи на границе «воздух – 
металлическая стенка» при скорости ветра 5 м/с. Воспользуемся представленной 
в [3] методикой расчета коэффициента теплоотдачи от стенки к жидкости при 
свободной конвенции.

В результате расчета получаем следующие значения:
– коэффициент теплоотдачи от воздуха к стенке бака α1 = 26;

– коэффициент теплопроводности через стенку бака 

– коэффициент теплоотдачи от стенки бака к керосину α3 = 89;
– суммарный коэффициент теплопередачи k = 20.
Скорость прогрева горючего по результатам расчета составляет ~1,8 град./ч. 

Полученное значение коэффициента теплопередачи следует считать номиналь-
ным или средним значением, вокруг которого существует определенный разброс. 
Как было указано выше, действительное значение (точнее – статистические харак-
теристики) этого коэффициента должно определяться экспериментальным путем. 
Для целей настоящего анализа принимаем величину k постоянной. Закон распре-
деления температуры КТ при заправке принимаем равномерным в пределах от 
Тз min = –25° до Тз max = –15°. Тогда математическое ожидание массы заправляемого 
горючего составляет (для случая применения критерия по времени стоянки РН 
массу КТ обозначим через M1, а массу заправляемого по обычному критерию го-
рючего – через M0):

  (19)

Воспользовавшись формулой линейного выражения для плотности кероси-
на ρ
  (20)
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получаем, что приращение массы заправляемого горючего в среднем составит:

  (21)

Для максимальной продолжительности стоянки заправленной РН в состоя-
нии готовности к пуску τmax = 2 часа определяем, что достигаемое в случае исполь-
зования критерия по времени стоянки среднее приращение массы КТ составит 
около 1300 кг. Разброс приращения определяется отклонением максимального и 
минимального значений массы заправляемого КТ от математического ожидания. 
В данном случае:

[M1] – M0 = 1300 ± 360 кг.
Максимальное приращение реализуется при Тз min, а минимальный прирост 

массы имеем при Тз max.
Выводы
1. Показано, что в случае использования высококипящих КТ существует 

возможность повышения энергетических характеристик РН путем увеличения 
массы заправляемого на борт ракеты топлива. Данное увеличение становится воз-
можным за счет использования при назначении дозы заправки информации о 
температуре наружного воздуха и статистических данных о параметрах процесса 
теплопередачи от наружного воздуха к жидкому КТ через стенки бака.

2. Предложен критерий полноты использования объема бака на основе мак-
симальной продолжительности стоянки заправленной РН в состоянии готовности 
к пуску, при реализации которого увеличивается количество заправляемого то-
плива, и таким образом повышаются энергетические характеристики ракеты-но-
сителя. Критерий сформулирован в виде формулы для расчета программы заправ-
ки баков РН.

3. Проведен оценочный расчет на примере бака горючего первой ступени 
РН «Зенит» комплекса «Морской старт». Результаты расчета показывают, что в 
случае, если максимальная продолжительность стоянки заправленной ракеты-
носителя в состоянии готовности к пуску составляет 2 часа, то применение пред-
ложенного критерия позволяет увеличить массу горючего в баке в среднем на 
1300 кг или более чем на 1,4 %. При этом разброс массы горючего, заправленного 
в бак, составит ±360 кг или ±0,4 % от номинального значения.
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СЕЛЕКТИВНЫЙ МЕТОД ОТВЕРЖДЕНИЯ 
ЭПОКСИДНЫХ СВЯЗУЮЩИХ ДЛЯ СОЗДАНИЯ 

ТОНКОСТЕННЫХ ВЫСОКОПРОЧНЫХ КОНСТРУКЦИЙ

На підставі експериментальних досліджень за допомогою селективного методу 
ІЧ-отвердження були отримані зразки з ПКМ на підставі епоксидного зв’язуючого, 
які мають високу механічну міцність і компактну структуру порівняно з композиці-
єю, яка отверджена традиційним конвективним нагрівом.

Ключові слова: епоксидне зв’язуюче, полімер, ІЧ-опромінення, отвердження ком-
позиції, селективний метод.

На основании экспериментальных исследований с помощью селективного ме-
тода ИК-отверждения были получены образцы из ПКМ на основе эпоксидного связу-
ющего, которые обладают высокой механической прочностью и компактной струк-
турой в сравнении с композицией, которая отверждена традиционным конвектив-
ным нагревом.

Ключевые слова: эпоксидное связующее, полимер, ИК-облучение, отверждение 
композиции, селективный метод.

On the basis of experimental researches with help selective method IR of hardening 
samples from PCM have been received on the basis of epoxy binding which possess high 
mechanical durability and compact structure in comparison with a composition which 
hardening a traditional convection heating.

Key words: epoxy binding, polymer, the IR-irradiation, hardening compositions, selective 
method.

Введение. Известно, что с целью энергосбережения, снижения себестоимо-
сти, уменьшения производственных площадей, защиты окружающей среды от-
верждение тонкостенных конструкций из полимерных композиционных материа-
лов проводят с использованием инфракрасного (ИК) нагрева [2].

Такой способ отверждения по сравнению с традиционным конвективным 
приводит к повышению физико-механических характеристик и обеспечивает вы-
сокое качество композита. Это в первую очередь касается композитов на связую-
щих поликонденсационного типа.

С целью дальнейшего снижения энергоёмкости в работе отверждение тон-
костенных конструкций проводили селективным ИК-нагревом.

В качестве объекта исследования применяли эпоксидное связующее 
Sicomin SR 1710inj, которое хорошо пропускают ИК-излучение в области длин 
волн (2,7 – 4,0) · 10–6 м за счёт того, что оптические свойства полимера и спек-
тральные характеристики излучателя совпадают в этом диапазоне длин волн. От-
верждение проводили на установке ИК-нагрева с использованием галогенных 
ламп накаливания (ГЛН) типа КГТ-220-1000-1.

С целью передачи максимальной удельной мощности от излучателя к по-
верхностному слою были выделены нужные полосы частот с помощью солевых 
фильтров, в которых основная часть излучаемой энергии приходилась на длину 
волны (2,8 – 3,2) · 10–6 м.

Для реализации поставленной задачи, были выбраны основные параметры 
установки для проведения экспериментальных работ по отверждению образцов 

© Манько Т. А., Рыбалко А. В., 2013
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эпоксидной композиции селективным методом ИК-нагрева. Данная установка 
представлена на рис. 1.

Рис. 1. Схема установки для ИК-нагрева:
1 – корпус; 2 – отражатели; 3 – ГЛН; 4 – образец; 5 – солевой фильтр

Установка состоит из корпуса 1, к верхней и боковым поверхностям которо-
го прикреплены отражатели 2. В качестве материала отражателя был выбран 
медный лист, поверхность которого отполирована до шероховатости Rz = 20. Из-
вестно, что отражательная способность поверхности зависит от материала и его 
шероховатости. В ИК-области с увеличением электропроводности металлов их 
отражательная способность увеличивается. Наибольшую электропроводность 
имеет медь. Под верхним отражателем крепили три галогенные лампы накалива-
ния 3, типа КГТ-220-1000-1. Нагреваемый образец 4 устанавливали в нижней ча-
сти корпуса. Солевой фильтр 5 располагали под ГЛН.

Поток энергии, излучаемый лампой, определяли мощностью лампы (Р) и её 
энергетическим КПД (ŋ) [2]:

Фл = ŋ · Р.
Обычно ŋ = 0,7÷0,75. Используя это выражение, определили число ламп в 

установке ИК-нагрева в зависимости от площади композита:

n = Фn /Фл · u · a = E · So /Pŋ · u · a,

где Фл – лучистый поток от лампы; Фn – поток лучистой энергии; u – коэффициент 
эффективности источника; а – коэффициент многократных отражений; Е – энер-
гетическая освещённость; So – площадь облучаемой поверхности.

Расчитывая необходимое число ламп, вводили коэффициент запаса K = 1,1÷1,2.
Такой механизм теплопередачи при селективном методе ИК-облучения сни-

жает энергоёмкость процесса сохраняя стабильно высокие физико-химические 
характеристики.

Результаты эксперимента и их обсуждение. В качестве объекта исследова-
ния использовали эпоксидное связующее Sicomin SR 1710inj.

Данный эксперимент проходил следующим образом.
Были приготовлены образцы типа «а» – кубик 10 × 10 × 10 мм, состоящий из 

эпоксидной смолы Sicomin SR 1710inj + SD 8824 (15 образцов, по 5 образцов на 
каждый режим).

Подготовленные образцы помещали в установку для конвективного ИК-на-
грева и селективного ИК-нагрева. Проводили процесс отверждения по следую-
щим режимам:

1. Процесс отверждения в печи конвективного нагрева пяти образцов типа «а»:
 – подъём до t = 40 °С в течение 8 часов;
 – выдержка при t = 40 °С – 24 часов.
Общее время составило 32 часа или 1920 мин.
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2. Процесс отверждения в установке ИК-нагрева пяти образцов типа «а»:
 – подъём до t = 60 °С в течение 15 мин.;
 – выдержка при t = 60 °С – 30 мин.;
 – подъём до t = 80 °С – 15 мин.;
 – выдержка при t = 80 °С – 30 мин.;
Общее время составило 90 мин.
3. Процесс отверждения с солевыми фильтрами в установке ИК-нагрева 

пяти образцов типа «а»:
 – подъём до t = 45 °С в течение 10 мин.;
 – выдержка при t = 45 °С – 30 мин.;
 – подъём до t = 55 °С – 10 мин.;
 – выдержка при t = 55 °С – 30 мин.
Общее время составило 80 мин.
Образцы, отвержденные по различным режимам, подвергались механиче-

ским испытаниям. Проводили 10 измерений микротвёрдости для каждого образца 
на установке ПМТ-3 при нагрузке 10 грамм и выдержке в течение 15 с и определя-
ли два параметра. Измерение микротвёрдости проводили на пяти образцах.

1. Микротвёрдость по Виккерсу

где ∆ – разница длины диагоналей пирамиды.
2. Погрешность измерений

где D – дисперсия.
Результаты измерений показали, что для образцов, отвержденных конвек-

тивным нагревом, микротвёрдость составляет – образец «а» 29,61 кгс/мм2, для 
образцов отвержденных при ИК-нагреве – образец «а» 30,85 кгс/мм2, для образцов 
отвержденных при селективном методе – образец «а» 34,57 кгс/мм2.

Проанализировав полученные результаты, очевидно, что образцы отверж-
денные селективным ИК-методом в течение 80 мин. имеют более высокую микро-
твёрдость. Это говорит о получении компактной структуры полимера с высокой 
степенью отверждения 97 %.

Результаты металлографических исследований, выполненные на микроско-
пе МИМ-8 при увеличении 150 крат (рис. 2), показали, что при отверждении эпок-

 а) б)

Рис. 2. Структура образца: 
а) при селективном методе; б) при конвективном нагреве

×150 ×150
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сидной композиции с помощью селективного ИК-метода (рис. 2а) наблюдается 
компактная структура материала. При конвективном отверждении структура не-
однородна.

Выводы. Данные исследования показали, что применение селективного 
метода ИК-нагрева гарантирует равномерность распределения температуры по 
всей обрабатываемой поверхности, сохраняя стабильные повышенные физико-
механические характеристики, что уменьшает энергоёмкость процесса отвержде-
ния эпоксидной композиции.
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ОДНОПУНКТОВАЯ БАЛЛИСТИЧЕСКАЯ ТЕХНОЛОГИЯ 
ОПРЕДЕЛЕНИЯ ПАРАМЕТРОВ ОРБИТ СПУТНИКОВ. 

ТОЧНОСТЬ ПРОГНОЗИРОВАНИЯ ПОЛЕТА
Запропоновано критерій оцінювання точності визначення параметрів орбіти 

супутника за значенням похибки прогнозування часу польоту на заданому часовому 
інтервалі. Подано дані щодо точності поздовжнього руху супутника при використан-
ні початкових умов, визначених методами однопунктової балістичної технології. На-
ведено порівняння з даними точності прогнозування руху з використанням багато-
пунктової технології. Процес вирішення завдання щодо уточнення параметрів руху 
методами однопунктової балістичної технології має стійкий характер при викорис-
танні оптимальної стратегії радіоконтролю. Відзначено збіжність результатів щодо 
точності прогнозування двома методами.

Ключові слова: супутник, центр керування польотом, однопунктова технологія, 
вимірювальний пункт, визначення параметрів орбіти, радіоконтроль орбіти, точність ви-
значення параметрів орбіти.

Предложен критерий оценки точности определения параметров орбиты спут-
ника по величине погрешности прогнозирования времени полета на заданном вре-
менном интервале. Представлены данные по точности продольного движения спут-
ника при использовании начальных условий, определенных методами однопункто-
вой баллистической технологии. Приведено сравнение с данными точности прогнози-
рования движения с использованием многопунктовой технологии. Процесс решения 
задачи по уточнению параметров движения методами однопунктовой баллистиче-
ской технологии носит устойчивый характер при использовании оптимальной стра-
тегии радиоконтроля. Отмечается сходимость результатов по точности прогнозиро-
вания двумя методами.

Ключевые слова: спутник, центр управления полетом, однопунктовая технология, 
измерительный пункт, определение параметров орбиты, радиоконтроль орбиты, точность 
определения параметров орбиты.

The article proposes a test of the satellite orbit determination accuracy based on the 
error of the flight time prediction on a specified time interval. The article shows the satellite 
longitudinal-motion accuracy for the initial conditions defined by the single-point ballistic 
technology. A comparison with the motion prediction accuracy obtained by the multi-point 
technology is provided. The process of updating the motion parameters based on the single-
point ballistic technology is stable when the optimum radiocontrol strategy is used. Con-
vergence of the prediction-accuracy results obtained by both methods is observed.

Key words: satellite, mission control, single-point ballistic technology, measuring point, 
orbit determination, orbit radiomonitoring, orbit determination accuracy.

Постановка проблемы. Принятые в Украине первая и последующие Обще-
государственные космические программы предусматривают запуски спутников в 
интересах народного хозяйства и решения ряда национальных задач. Особенно-
сти баллистико-навигационного обеспечения полета этих спутников связаны с 
наличием в Украине только одного современного пункта управления (в России их 
в разные годы было от 6 до 12), осуществляющего измерение только одного пара-
метра движения (радиальной скорости).

Вопросы обоснования и построения однопунктовой баллистической техно-
логии определения параметров орбит спутников по измерению одной координаты 

© Маштак И. В., Шептун А. Д., 2013
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движения подробно рассмотрены в [3] и материалах [1, 2, 4, 5, 7]. Применительно 
к этой технологии разработан программно-исследовательский комплекс (ПИК) 
[6], который введен в эксплуатацию в национальном ЦУПе (г. Евпатория) и еги-
петском ЦУПе (г. Каир).

Комплекс производит в автоматизированном режиме решение ряда целевых 
задач баллистико-навигационного обеспечения полета спутников:

– приема измерительной информации, её анализа, отбраковки аномальных 
измерений;

– определения (уточнения) начальных условий движения спутника по из-
мерительной информации о движении спутника;

– прогнозирования движения спутников на заданный интервал времени, 
формирования баллистической информации в согласованном с её потребителя-
ми виде;

– оценки качества измерительной информации;
– расчета целеуказаний для наведения антенн слежения;
– визуализации баллистической информации;
– ряд других.
Одной из базовых и наиболее сложных из них является программа опреде-

ления (уточнения) начальных условий движения спутника по измерительной ин-
формации о движении спутника, полученной с одного пункта наблюдения. Ана-
лизу ее функционирования в рабочих условиях эксплуатации на практике уделя-
ется много внимания. Точностные показатели решений по параметрам орбиты и 
устойчивость процесса баллистико-навигационного обеспечения управления по-
летом спутника являются основными характеристиками однопунктовой балли-
стической технологии.

Цели исследования. Возможность продвижения в практику методов одно-
пунктовой баллистической технологии определяется результатами опытной ее 
эксплуатации, в первую очередь в части обеспечиваемой точности прогнозирова-
ния движения.

В настоящей статье приводятся результаты эксплуатации программно-ис-
следовательского комплекса по точности прогнозирования полетов спутников 
при использовании однопунктовой баллистической технологии и ее сравнению с 
данными по точности прогнозирования движения при использовании многопунк-
товой технологии.

Критерий оценки точности прогнозирования движения спутника
Согласно [8] ошибки прогнозирования движения определяются следующи-

ми соотношениями:
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Здесь kij(i, j = 1, 2, …, 6) – безразмерные коэффициенты, определяемые из 
выражений:

где  V * – первая космическая скорость; r – радиус круговой орбиты.
Как следует из приведенных соотношений, вековую составляющую имеют 

ошибки прогнозирования продольного движения космического аппарата (обуслов-
лены составляющими с линейной зависимостью от аргумента ϕ = λt, где λ – угловая 
скорость движения спутника по орбите). По двум другим направлениям (по радиус-
вектору r положения космического аппарата и по нормали z к плоскости орбиты) 
вековые составляющие отсутствуют – погрешности начального вектора состояния 
приводят к периодическим возмущениям движения в указанных направлениях.

Наличие вековой составляющей продольного движения космического аппа-
рата, обусловленной погрешностями оценивания по измерительной информации 
параметров орбит, предопределяет выбор в качестве критерия оптимальности 
планирования баллистического эксперимента разброс времени прохождения вос-
ходящего узла tΩ орбиты на заданном интервале витков полета. На практике это 
означает, что должна быть построена такая стратегия радиоконтроля орбиты од-
ним пунктом наблюдения (координаты которого и измеряемый навигационный 
параметр известны), которая позволила бы обеспечить минимизацию ошибок 
прогнозирования продольного движения космического аппарата при его допусти-
мых периодических смещениях по радиус-вектору r и нормали z к орбите.

Ошибки прогнозирования продольного движения спутника. Сравнение 
с многопунктовой технологией

Эксплуатация однопунктовой баллистической технологии проводилась при 
баллистико-навигационном обеспечении полета национальных космических 
аппаратов «Сiч-1» (1995–2000 гг.); «Сiч-1М», «Микроспутник» (2004–2005 гг.); 
«МС-2-8» (2011–2012 гг.); египетского спутника EgyptSat-1 (2007–2010 гг.). По ре-
зультатам эксплуатации в методику определения параметров орбит на основе од-
нопунктовых измерений и в соответствующую программную систему были вве-
дены условия, связанные, в основном, с методологией прекращения итерационно-
го процесса определения параметров орбиты спутника.

На графике рис. 1 [1] представлена общая картина изменения ошибки про-
гнозирования времени пересечения экватора ΔТэкв на недельном временном интер-
вале (~100 витков полета) в течение 4,5 месяцев полета КА «Сiч-1», обусловленная 
в основном погрешностью определения начальных условий движения по измере-
ниям одного наблюдательного пункта и незнанием на интервале прогнозирования 
движения индексов солнечной активности F10.7 и магнитной возмущенности Ар. 
Некоторое увеличение ошибок ΔТэкв обусловлено ростом численных значений ин-
дексов F10.7 и Ар в этот период.
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Анализ точностных показателей двух баллистических технологий был про-
веден [1, 2, 4, 5, 7] сравнением ошибок прогнозирования времени полета КА на 
недельном интервале при использовании НУ, полученных с использованием мно-
гопунктовой и однопунктовых технологий:

– при управлении полетом КА «Січ-1» ЦУП ЦНИИМаш (с 31.08.1995 г. по 
09.10.1995 г.) с использованием многопунктовой технологии. В этот период в 
ЦУП–Е в режиме тестирования также функционировала однопунктовая техноло-
гия с радиоконтролем орбиты, проводимым одним пунктом наблюдения (рис. 2);

– с привлечением материалов РФ по баллистико-навигационному обеспе-
чению управления КА «Океан-ОЭ» (1983–1984 гг.), полет которого происходил в 
период солнечной активности, соответствующий моменту запуска КА «Січ-1» 
(рис. 3), при этом временной сдвиг между периодами эксплуатации составляет 
~11 лет, что соответствует 11-летнему циклу солнечной активности.

В ходе работ по управлению полетом египетского спутника EgyptSat-1 было 
осуществлено прямое сравнение точности введенной в эксплуатацию в Египте 

Рис. 1. Ошибки прогнозирования ΔTэкв продольного движения КА «Сiч-1»

Дата

ΔТэкв, с

Дата

ΔТэкв, с

Рис. 2. Ошибки прогнозирования ΔTэкв продольного движения КА «Сiч-1»

– БЦ КБЮ, однопунктовая технология;
– ЦУП ЦНИИМаш, многопунктовая технология
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однопунктовой баллистической технологии уточнения и прогнозирования пара-
метров орбиты спутника с результатами, полученными американской системой 
NORAD. Для сравнения результатов принималась следующая технология прове-
дения работ.

Однопунктовая баллистическая технология уточнения параметров орбит 
египетского спутника EgyptSat-1 функционировала в штатном режиме – осущест-
вляла циклическое, через одну неделю (~100 витков полета) уточнение параме-
тров орбит по измерительной информации наземной станции DRTF (установлена 
в г. Каир, Египет). C использованием ПИК проводилось прогнозирование параме-
тров орбиты спутника на недельный интервал. После очередного уточнения пара-
метров орбиты спутника определялись разности времен пересечения экватора 
ΔТ1

экв по прогнозируемому и уточненному значениям.
Аналогичный (представленному выше) алгоритм был использован для по-

лучения оценок по ΔТ 2
экв, соответствующих данным контроля орбиты спутника 

EgyptSat-1 системой NORAD и прогнозирования по этим данным параметров ор-
биты с использованием программной системы AGI STK.

По результатам полученных оценок ΔТ1
экв и ΔТ 2

экв построен график (рис. 4) 
точности прогнозирования на недельном интервале времени прохождения спут-
ником EgyptSat-1 восходящего узла орбиты.

Сравнение представленных графиков позволяет заключить, что точность 
прогнозирования на недельном интервале продольного движения спутника 
EgyptSat-1 по крайней мере, не хуже (реально – лучше) точности прогнозирования 
продольного движения, обеспечиваемой средствами системы NORAD и STK. Не-
которое смещение по оси ординат графика ΔТ1

экв обусловлено отличием используе-
мого в расчетах баллистического коэффициента от реализуемого в полете значе-
ния (уточнение баллистического коэффициента не производилось).

Представленные на графиках рис. 1–4 данные позволяют сделать также вы-
вод об устойчивости процесса определения параметров орбиты спутника метода-
ми однопунктовой баллистической технологии.

Подтвержденная практикой достаточно высокая точность определения па-
раметров орбиты спутника и устойчивость получения решений по параметрам 
орбиты определяют высокие эксплуатационные качества однопунктовой балли-
стической технологии.

Выводы. Представлены оценки погрешностей прогнозирования продольно-
го движения спутников «Січ-1» и EgyptSat-1 по данным баллистико-навигацонно-

Дата

ΔТэкв, с

недельный цикл БНО КА «Сiч-1» (1995–1996 гг., однопунктовая технология);
недельный цикл БНО КА «Океан-ОЭ» (1983–1984 гг., многопунктовая технология)

Рис. 3. Ошибки прогнозирования ΔТэкв 
продольного движения КА «Сiч-1» и КА «Океан-ОЭ» на недельном интервале
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го обеспечения их полета с использованием начальных условий движения, опре-
деленных методами однопунктовой баллистической технологии.

Проведено сравнение погрешностей прогнозирования продольного движе-
ния спутников методами многопунктовой и однопунктовой технологий.

Однопунктовая баллистическая технология, реализованная в ПИК, на прак-
тике обеспечила устойчивость определения параметров орбиты спутника.

Точностные показатели и устойчивость процесса баллистико-навигацион-
ного обеспечения полета спутников позволяет рекомендовать однопунктовую 
баллистическую технологию к использованию в структурах ЦУП.
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УДК 532.51

Л. Е. Пицык
Днепропетровский национальный университет имени Олеся Гончара

РАСЧЕТ СОПРОТИВЛЕНИЯ ТЕЛ 
С ШЕРОХОВАТЫМИ ПОВЕРХНОСТЯМИ 

ПРИ ТУРБУЛЕНТНЫХ РЕЖИМАХ ОБТЕКАНИЯ

Запропоновано аналітичний метод розрахунку коефіцієнта опору пластини та 
еліптичного циліндра з шорсткою поверхнею при турбулентному режимі обтікання.

Ключові слова: пластина, еліптичний циліндр, шорстка поверхня, нестислива ріди-
на, турбулентний режим обтікання, коефіцієнт опору, аналітичні вирази.

Предлагается аналитический метод расчета коэффициента сопротивления 
пластины и эллиптического цилиндра с шероховатой поверхностью при турбулент-
ном режиме обтекания.

Ключевые слова: пластина, эллиптический цилиндр, шероховатая поверхность, не-
сжимаемая жидкость, турбулентный режим обтекания, коэффициент сопротивления, 
аналитические выражения.

An analytical method for calculating the coefficient of drag of a plate and an ellipti-
cal cylinder with a rough surface in a turbulent flow regime.

Key words: plate, elliptical cylinder, the rough surface, incompressible fluid, the turbulent 
flow regime, the coefficient of drag, analytical expressions.

Введение. Обтекание поверхностей тел потоком реальной жидкости, 
осложняемое эффектом равномерной шероховатости поверхности, а также тур-
булентным режимом течения в вязком слое и следе, связано с широким кругом 
актуальных проблем аэродинамики. Во многих практически важных случаях 
обтекаемая поверхность тела не является гидравлически гладкой. Более того, 
плоская пластина и поперечно обтекаемый круговой цилиндр – классические 
элементы технических конструкций. В то время как для расчета сопротивления 
гладких поверхностей предложены численные и различные аналитические мо-
дели [2, 4], методы расчета обтекания шероховатых поверхностей находятся на 
начальной стадии развития. Информация о влиянии шероховатости поверхно-
сти на споротивление, получена главным образом из экспериментальных иссле-
дований [2, 5].

В данной работе на основе модели пристенного вязкого течения около рав-
номерно шероховатой стенки, предложена аналитическая модель для расчета со-
противления различных тел с шероховатой поверхностью при турбулентных ре-
жимах обтекания.

Постановка задачи. Рассматривается задача расчета влияния степени ше-
роховатости поверхности на коэффициент сопротивления пластины и эллипти-
ческого цилиндра в плоском квазистационарном потоке несжимаемой жидкости 
при критическом и закритическом турбулентном режимах обтекания. В качестве 
определяющих параметров выбираются: U∞, P∞, ρ∞, Tu → 0 – скорость, статическое 
давление, плотность и степень турбулентности набегающего потока; Re, Res – 
число Рейнольдса, рассчитанное по длине или толщине тела и высоте ε элемента 
равномерной шероховатой поверхности; α – угол атаки; t = b / a – параметр эл-
липтичности; а, b – полуоси эллиптического цилиндра; d – диаметр кругового 
цилиндра.

© Пицык Л. Е., 2013
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Гладкая пластина. Для учета многослойной структуры пристенного тур-
булентного течения предположим, что распределение средней скорости во вну-
тренних переменных можно записать в виде степенной функции

  (1)

где В, С – постоянные, а n – показатель степени. Можно показать, что степенной 
профиль скоростей (1) имеет две огибающие семейства профилей

     (2)

для буферного слоя и турбулентного ядра соответственно. Предположим, что в 
ламинарном подслое с линейным распределением скорости n = B = C = 1; в буфер-
ном слое n = 2, C =  в области логарифмического закона распределения скорос-
ти B = 2,565, С = 5,13. Тогда многослойную модель пристенного турбулентного 
течения можно представить в виде

  (3)

Учитывая, что структура профиля средней скорости (3) удовлетворительно 
согласуется с опытными и теоретическими данными, предположим, что он может 
быть распространен и на вязкие течения вдоль шероховатых поверхностей. Ло-
кальный коэффициент трения и связь между характерными числами Рейнольдса 
можно найти из (1) в виде:

  (4)

гдe δ, θ – толщина и толщина потери импульса пограничного слоя на пластине со-
ответственно. В табл. 1 представлено сравнение расчетного значения локального 
коэффициента трения гладкой пластины с принятой за эталон зависимостью Кар-
мана – Шехнера, а также полуэмпирическими формулами Людвига – Тиллмана и 
Фернгольца [5].

Модель сопротивления шероховатой поверхности. Сопротивление вы-
ступающих элементов равномерной шероховатости в общем случае состоит из 
сопротивления давления, трения и донного сопротивления, возникающих вслед-
ствие изменения скорости в окрестности препятствия. Учитывая это, воспользу-
емся интегральными уравнениями сохранения массы и количества движения во 
внутреннем вязком слое пристенного течения около шероховатой поверхности:

  (5)
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где Uτ – динамическая скорость; U, Uτ, ε, H – характерные скорости и высоты кон-
трольного объема жидкости при наличии и отсутствии шероховатости соответ-
ственно. Тогда из (5) можно получить:

  (6)

где φ – профиль средней скорости пристенного течения; Cf – локальный коэффи-
циент трения при отсутствии шероховатости; Cx(ε)  – коэффициент сопротивле-
ния, обусловленный шероховатостью поверхности. Введем осредненное по высо-
те элемента шероховатости динамическое давление

  (7)

Тогда соотношение для расчета сопротивления шероховатой поверхности 
запишется в виде

  (8)

Шероховатая пластина. В зависимости от степени шероховатости стен-
ки будем различать три случая: режим гидравлически гладкой поверхности 

 переходной режим влияния шероховатости  режим 

развитой шероховатости  Тогда для переходного режима влияния ше-

роховатости получим локальный коэффициент трения в виде

  (9)

где Cf (0)   – коэффициент трения гладкой пластины. Для режима с полным про-
явлением шероховатости за параметр выберем x / ε. Тогда из уравнения огибаю-
щей семейства профилей в турбулентном ядре (2) получим локальный коэффици-
ент сопротивления пластины в виде

  (10)

В табл. 2 и 3 представлено сравнение расчетного значения локального коэф-
фициента трения шероховатых пластин с опытными данными [5].

Отрывное обтекание эллиптического цилиндра. Предполагается, что к 
поперечно обтекаемому эллиптическому цилиндру большого удлинения может 
быть применена гипотеза плоских сечений. Известно, что отрывное обтекание 
цилиндра при Re > 103 определяется в основном силами инерции и давления, а до-
ля сопротивления трения составляет 2–3 % от общего сопротивления тела [2]. 
Тогда, в соответствии с асимптотическим методом [3], коэффициент главного век-
тора аэродинамической силы, действующей на единицу ширины цилиндра, мож-
но записать в виде

  (11)
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где R – аэродинамическая сила; A – площадь поперечного сечения тела плоскос-
тью, перпендикулярной потоку на бесконечности; Us – скорость в точке отрыва от 
поверхности цилиндра.

Предположим, что скорость Us в точке отрыва потока может быть выбрана 
как среднее от скорости U∞ и некоторой характерной скорости Um на теле перед 
точкой отрыва

  (12)

Тогда коэффициент сопротивления гладкого цилиндра представим в виде

  (13)

где γ = 0,5146; 1,3286 – постоянная переходного и турбулентного режима обтека-
ния соответственно. Используя принцип аддитивности, коэффициент сопротив-
ления шероховатого цилиндра запишем в виде

  (14)

где Cx(ε)  – сопротивление, обусловленное шероховатостью поверхности. Предпо-
лагается, что при ε / 2b = 10–5 цилиндр можно считать гладким.

Критический режим обтекания цилиндра. Предполагается, что кризис-
ное число Рейнольдса совпадает со значением, где достигается наименьший коэф-
фициент сопротивления цилиндра. Тогда соотношение, связывающее критиче-
ское число Рейнольдса с параметром шероховатости, можно представить в виде

  (15)

где Ф(x) – интеграл вероятности ошибки. Используя (10) и (13), получим коэффи-
циент сопротивления в виде

  (16)

Закритический режим обтекания цилиндра. При сверхкритических чис-
лах Рейнольдса Re > 3 × 106 сопротивление гладкого цилиндра перестает зависеть 
от числа Re. Напротив, шероховатость поверхности приводит к росту сопротивле-
ния с увеличением числа Рейнольдса. Проводя аналогию с кризисным режимом, 
предположим, что сверхкритическое число Re связано с параметром шероховатос-
ти соотношением:

  (17)

Учитывая (10) и (13), получим соотношение для коэффициента сопротивле-
ния в виде:

  (18)
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Сравнение расчетных и опытных данных
Таблица 1

Влияние числа Re на локальный коэффициент трения гладкой пластины

n lg Rex lg Reθ 
1000 Cf

расчет Карман – 
Шехнер

Людвиг – 
Тиллман Фернгольц

6 5,7 3,1 4,0 4,06 4,57 4,46
7 6,3 3,6 3,19 3,19 3,65 3,55
8 6,9 4 2,59 2,58 2,87 2,78
10 8 5 1,81 1,79 1,73 1,67
12 9 5,9 1,34 1,32 1,03 0,99

Таблица 2
Влияние числа Re на локальный коэффициент трения шероховатой пластины

Res Rex 1000 Cf 2 · 106 1,4 · 107 108 109

Res = 500
расчет 3,79 2,75 2,08 1,5

[5] 3,8 2,74 2,09 1,5

Res = 1000
расчет 5,1 3,64 2,69 1,88

[5] 5,2 3,58 2,64 1,85

Таблица 3
Влияние параметра  на коэффициент трения шероховатой пластины

102 103 104 105 106

1000 Cf
расчет 11,19 6,0 3,8 2,57 1,87

1000 Cf
[5] 11,20 6,2 3,9 2,63 1,87

Таблица 4
Влияние степени шероховатости на критическое число Re 

и коэффициент сопротивления кругового цилиндра 

ε / d 10–4 5 · 10–4 10–3 2 · 10–3 4 · 10–3 7 · 10–3 9 · 10–3 2 · 10–2

lg Res 1,4 2,05 2,27 2,43 2,55 2,68 2,69 2,9
lg Re 5,4 5,35 5,27 5,13 4,95 4,83 4,74 4,6

lg Re[2] 5,32 5,18 4,94 4,78 4,7 4,6
Cx 0,358 0,4 0,42 0,44 0,61 0,72 0,73 0,86

Cx[2] 0,4 0,44 0,6 0,75 0,77 0,86

Таблица 5
Влияние степени шероховатости на сверхкритическое число Re 

и коэффициент сопротивления кругового цилиндра

ε / d 10–5 10–4 10–3 4 · 10–3 10–2

lg Res 1,68 2,67 3,55 3,83 4,0
lg Re 6,68 6,67 6,55 6,23 6,0

Cx 0,678 0,714 0,89 1,0 1,15
Cx[2] 0,67 0,72–0,74 0,85–0,89 0,97–1,06 1,05
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Таблица 6
Влияние сверхкритического числа Re 

на коэффициент сопротивления кругового цилиндра при ε / d = 10–3

lg Res 2,5 3,1 3,55 3,97 4,53 5,08
lg Re 5,5 6,1 6,55 6,97 7,53 8,08

Cx 0,724 0,786 0,888 1,025 1,065 1,12

Таблица 7
Влияние параметра эллиптичности на сверхкритическое число Re 

и коэффициент сопротивления цилиндра при ε / d = 4 · 10–3

t lg Res lg Re lg Rex Cx

0,5 3,72 6,12 5,58 0,7
1,0 3,83 6,23 6,12 1,0
2,0 4,6 7,0 6,6 1,34

Выводы. На основе модели пристенного вязкого течения разработаны ана-
литические соотношения для расчета коэффициента сопротивления пластины и 
эллиптического цилиндра с шероховатой поверхностью при турбулентном режи-
ме отрывного обтекания. Предложенные соотношения обеспечивают удовлетво-
рительное согласование расчетных и опытных данных в широких диапазонах из-
менения определяющих параметров.
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УДК 534-6

Г. И. Сокол, Е. Г. Крылова
Днепропетровский национальный университет имени Олеся Гончара

О РОЛИ ИНФРАЗВУКА ВО ВЛИЯНИИ КОСМИЧЕСКОЙ ПОГОДЫ 
НА КЛИМАТ И БИОСФЕРУ ЗЕМЛИ

Розглянуто інфразвук як елемент, що здійснює зв’язок між характеристиками 
космічної погоди, кліматом і біосферою Землі. Інфразвук розглянуто як фактор, 
який є інформативним параметром у реєстрації природних і техногенних катастроф. 
Підкреслено необхідність посилення ролі космічних апаратів у дослідженнях біо-
сфери Землі.

Ключові слова: акустичні коливання в атмосфері Землі, інфразвук, клімат, космічна 
погода, біосфера.

Рассмотрен инфразвук как элемент, осуществляющий связь между характери-
стиками космической погоды, климатом и биосферой Земли. Инфразвук рассмотрен 
как фактор, являющийся информативным параметром в регистрации природных и 
техногенных катастроф. Подчеркивается необходимость усиления роли космиче-
ских аппаратов в исследованиях биосферы Земли.

Ключевые слова: акустические колебания в атмосфере Земли, инфразвук, климат, 
космическая погода, биосфера.

Infrasound as an element in communication between the characteristics of space 
weather, climate and biosphere of the Earth is considered. Infrasound as a factor, which it 
is as informative parameter in the natural and man-made disasters registration is conside-
red. Emphasizes that, it is needed the strength of the satellites role in the study of Earth’s 
biosphere to increase.

Key words: acoustic oscillations in the Earth’s atmosphere, infrasound, climate, space 
weather, the biosphere.

Введение. В XX веке возникла проблема обнаружения и описания связи 
солнечной активности (фактора «космической погоды») с состоянием здоровья 
живых организмов. Здесь уместно вспомнить, что 2013 год назван годом академи-
ка Владимира Ивановича Вернадского, который ввел понятие биосферы Земли 
[10]. В годы жизни В. И. Вернадского еще не наступила эра использования косми-
ческих аппаратов для регистрации природных и техногенных катастроф, измене-
ний климата Земли. Поэтому термин «космическая погода» появился гораздо 
позже. Только с началом космической эры стало возможным наблюдение за состо-
янием планеты Земля, а значит, и стали возможными широкомасштабные наблю-
дения за изменением климата [4, 14].

Состояние биосферы неразрывно связано с климатическими изменениями 
на планете Земля, с проявлением природных и техногенных явлений, часто про-
являющихся как катастрофы для всего живого на Земле. Ранее уже сделана попыт-
ка [7–9, 12, 13] связать взаимодействие факторов космической погоды с параметра-
ми организмов людей через распространение инфразвука в атмосфере Земли.

Целью настоящей работы стало определение роли инфразвука во взаимо-
действии между собой космической погоды, климата и биосферы Земли.

Основная часть. Инфразвуковые акустические колебания заняли важное 
место в научных исследованиях только со второй половины XX столетия. Неблаго-
приятное влияние на организм человека низкочастотных акустических колебаний 
и, в частности, инфразвука (ИЗ) и инфразвукового шума (ИЗ-шума) широко деба-

© Сокол Г. И., Крылова Е. Г., 2013
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тируется в научной литературе (L. Pimonov, V. Gavro, Э. Н. Малышев, М. А. Исако-
вич, А. В. Римский-Корсаков) [8]. Известно положительное и негативное воздей-
ствие акустических полей на человеческий организм. Обширные исследования 
источников инфразвука проводились в НИИ строительной физики г. Москва), а ис-
следования влияния инфразвука на человека – в Ленинградском санитарно-гигие-
ническом медицинском институте и НИИ гигиены труда и профзаболеваний АМН 
СССР (г. Москва).

Наиболее общими физическими эффектами, наблюдаемыми при воздей-
ствии инфразвука на организм, являются изменение ритмов дыхания и биений 
сердца, расстройства желудка и центральной нервной системы, головные боли. 
Инфразвук больших уровней (более 140 дБ) при кратковременном воздействии 
вызывает тошноту, боли в желудке, головные боли, головокружение, чувство бес-
покойства.

При интеллектуальном труде в тихом помещении едва заметный на слух 
инфразвук через 2 часа вызывает тошноту и утомление. Известно, что инфразву-
ковые колебания даже небольшой интенсивности влияют на организм человека: 
вызывают тошноту и звон в ушах, уменьшают остроту зрения. Колебания средней 
интенсивности могут стать причиной расстройства пищеварения, нарушения 
функций мозга с самыми неожиданными последствиями. Инфразвук высокой ин-
тенсивности, влекущий за собой резонанс, приводит к нарушению работы практи-
чески всех внутренних органов, возможен смертельный исход из-за остановки 
сердца, или разрыва кровеносных сосудов. В настоящее время список ученых-ис-
следователей действия инфразвука на живые организмы можно значительно уве-
личить.

Известны данные об аномальном поведении птиц, животных, рыб, а также 
об ухудшении самочувствия людей при распространении низкочастотных аку-
стических колебаний перед землетрясениями, извержениями вулканов, торнадо, 

тайфунами [8, 12], что связывают с воздействием 
инфразвука – предвестника природных ката-
строф. Среди последних работ по инфразвуку, 
генерируемого при образовании торнадо, извест-
ны работы, которые опубликовал в американ-
ском журнале Physics Today ученый Alfred J. Be-
dard [12]. На рис. 1 представлен вихрь в атмосфе-
ре и распространяющиеся от эпицентра волны 
давления.

В [6, 9] систематизированы источники ин-
фразвука в атмосфере Земли. В [3] В. И. Красов-
ский предложил деление атмосферы на верхнюю 
и нижнюю. Он рассмотрел связь инфразвука с 
явлениями в верхней и нижней частях атмосфе-
ры. Поскольку колебания атмосферы соверша-
ются в основном без потери энергии (адиабати-

чески), в атмосфере из-за расширения вверх воздух сильно охлаждается. В резуль-
тате здесь образуются серебристые облака. Процесс носит явный характер, если 
здесь содержатся пылевые продукты метеоритного происхождения. В серебри-
стых облаках при ракетных исследованиях были обнаружены очень мелкие мете-
оритные пылинки, покрытые корочкой льда.

В верхней атмосфере на высоте 80–85 км расположен звуковой канал, кото-
рый насыщен инфразвуковыми волнами. Именно эти волны оказывают влияние 
на формирование серебристых облаков. Тонкие слои серебристых облаков на вы-
соте около 80 км обычно обладают весьма развитой и очень подвижной волновой 

Рис. 1. Вихрь в атмосфере
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структурой, которая является наглядным свидетельством существования в верх-
ней атмосфере инфразвуковых волн самых разнообразных частот и амплитуд. 
Движения атмосферы в результате инфразвуковых колебаний трудно отличить от 
кратковременных ветров различных горизонтальных и вертикальных направле-
ний, если для этой цели пользоваться только результатами одиночных вертикаль-
ных зондирований.

Серебристые облака никогда не проливаются осадками на Землю. Но эта 
облачность влияет на климат Земли. Наиболее вероятные поставщики инфразву-
ка в верхнюю атмосферу – землетрясения и извержения вулканов. Можно сделать 
вывод, что эти процессы влияют на климат Земли путем формирования облачно-
сти над Землей в верхней атмосфере (рис. 2).

Рис. 2. Серебристые облака

Выше звукового канала плотность атмосферы падает, что приводит к повы-
шению амплитуды инфразвуковых волн. Поэтому инфразвуковые волны способ-
ствуют раздуванию атмосферы, что, несомненно, должно оказывать влияние на 
климат Земли.

Переход нейтрального газа в ионизированный приводит к появлению в 
верхней атмосфере ионизированных цепочек, которые располагаются по мериди-
анам. Эти цепочки флуктуируют, что приводит к флуктуациям нейтральной сре-
ды в виде волн, частоты которых инфразвуковые. Таким образом, инфразвуковые 
волны в нейтральной атмосфере связаны с ионизированной частью верхней ат-
мосферы. Необходимо выяснить, как увеличение амплитуд инфразвуковых волн и 
смена направления их движения взаимодействует с ионизаций атмосферы и влия-
ет на здоровье человека.

В работах известных ученых В. И. Вернадского, А. Л. Чижевского рассма-
тривались условия взаимодействия биосферы с атмосферными и космическими 
явлениями на основе наблюдений и по статистическим материалам. Со второй по-
ловины XX века наблюдения за состоянием атмосферы и климатом Земли стали 
проводиться посредством космических аппаратов. Были проведены многочислен-
ные исследования по взаимодействию между собой солнечного излучения, земле-
трясений, облачности, потоков космических частиц, полярных сияний, ионизации 
атмосферы [3, 5, 11]. Появилась новая терминология. В широком употреблении 
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термин «Космическая погода» (англ. Space weather) появился в 90-х годах XX века 
как охватывающий наиболее практически важные аспекты науки о солнечно-зем-
ных связях. Раздел научных знаний, называемый «Солнечно-земные связи», по-
священ изучению совокупности всех возможных взаимодействий гелио- и геофи-
зических явлений. Эта наука лежит на стыке физики Солнца, солнечной системы 
и геофизики. Она занимается исследованием влияния солнечной переменной ак-
тивности через межпланетную среду на Землю, в частности на магнитосферу, 
ионосферу, атмосферу Земли. В строго научном смысле к космической погоде от-
носится динамическая (с характерным временем – сутки и менее) часть солнечно-
земных связей, а по аналогии с земными процессами – более стационарная часть, 
часто называемая «Космический климат».

До сих пор к тематике космической погоды относили вопросы прогноза сол-
нечной и геомагнитной активности, исследования воздействия солнечных факто-
ров на технические (радиопомехи, радиационная обстановка и пр.) и биологиче-
ские системы и людей. Космическая погода – относительно молодая область нау-
ки. В интернете можно найти даже специальный сайт, который посвящен этой 
новой области. Сайт имеет разделы: «Словарик» – небольшой словарь терминов 
космической погоды; «Сейчас» – отражает, каково состояние космической погоды 
в настоящее время, т.е. уровень солнечной активности и состояние геомагнитного 
поля в реальном времени; «Шкалы» – шкалы уровней космической погоды, со-
ставленные аналогично шкале Рихтера для землетрясений, они помогают оценить 
возможные последствия для Земли в зависимости от силы космических бурь; «Су-
пер Бури» – наиболее мощные удары Космоса по Земле с 1700 г. и их последствия; 
«Биосфера» – модель по А. Л. Чижевскому.

Проблема обнаружения и описания связи описанных выше явлений в атмос-
фере и коре Земли с биосферой может быть решена через распространение ИЗ в 
верхней и нижней атмосфере Земли. Используя современные компьютеры, можно 
рассчитывать движение инфразвуковых волн в атмосфере и использовать эту ин-
формацию для предсказания погоды.

Формированием космической и атмосферной погодами, изменениями кли-
мата Земли занимаются сейчас в мире многие организации. В Украине это Госу-
дарственное космическое агентство Украины (ГКАУ), организации входящие в 
его структуры из Киева, Днепропетровска, Львова, Крыма. От ЮНЕСКО – Меж-
правительственная Океанографическая комиссия Intergovernmental Oceanographic 
Commission (2OC of UNESCO), Международная метеорологическая организация 
Wold Meteorogical Organization (WMO). В США – Национальный центр для иссле-
дования атмосферы National Center for Atmospheric Research (NCAR), Colorado, 
Boulder; Корпорация университетов для исследований атмосферы University Cor-
poration for Atmospheric Research (UCAR), Межгосударственная группа экспертов 
по изменению климата (МГЭИК) ООН, согласованная с национальными академи-
ями наук стран «Большой восьмёрки» (Group of eight, G8). Большая восьмёрка – 
международный клуб, объединяющий правительства Великобритании, Германии, 
Италии, Канады, России, США, Франции и Японии) и другие [4, 14].

Разработаны программы по исследованию изменения климата Земли. Это 
Мировая программа по исследованию погоды Wold Weather Research Program 
(WWRP), Мировая программа по исследованию климата Wold Climate Research 
Program (WCRP, по-русски ВПИК), Международная программа по геосфере и 
биосфере International Geosphere Biosphere Program (2GBR) и другие. Для того 
чтобы наука о климате шагала в ногу с потребностями общества, необходимо соз-
дание систем, объединяющих космические и наземные наблюдения, которые точ-
но фиксируют ключевые климатические переменные в масштабах от региональ-
ных до глобальных и устойчиво функционируют на протяжении десятилетий для 
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определения климатических трендов и колебаний. Составные части проблемати-
ки в климате Земли это: атмосферная динамика и климат; океаны и климат; Зем-
ля, вода и климат; облака; аэрозоли и климат; компоненты атмосферы; взаимодей-
ствие биогеохимической компоненты экосистемы и человека с климатом и их 
комплексное влияние на систему всей Земли; длительные термальные изменения 
климата; региональные климатические состояния Африки, Азии, Австралии; ле-
дяные покровы поверхности Земли и их влияние на будущие климатические из-
менения; влияние выбросов углекислого газа на климат Земли. Основные научные 
задачи ВПИК: определить предсказуемость климата, а также определить степень 
влияния человека на климатическую систему в этом аспекте.

Взаимодействие генерируемых в атмосфере Земли во время землетрясений 
и распространяющихся в верхние слои атмосферы инфразвуковых волн с солнеч-
ным излучением изучалось Украинским институтом Космических исследований 
ГКАУ (А. А. Негодой, С. А. Сорокой и другими учеными) [5]. Исходя из того фак-
та, что максимальные значения амплитуд инфразвука наблюдались в моменты 
снижения СА, была выдвинута гипотеза, что уровень инфразвука в атмосфере за-
висит от галактических космических лучей (ГКЛ). Известно, что солнечная ак-
тивность и количество ИЗ в верхней атмосфере взаимосвязаны обратно пропорци-
онально (рис. 3). Бесспорно доказано влияние солнечной активности на здоровье 
человека. Необходимо исследовать, как влияет на здоровье человека взаимосвязь 
между ИЗ и солнечной активностью.

Рис. 3. Энергия инфразвука и солнечная активность в период 1997–2000 г.

Сценарий связи СА с инфразвуком в атмосфере сводится к следующей схе-
ме. Изменения СА приводят к модуляции ГКЛ. Модулированный поток ГКЛ при 
взаимодействии с нижней атмосферой изменяет ее прозрачность путем образова-
ния аэрозолей и вариаций малых составляющих атмосферы (NO2, H2O, O3 и др.). 
Вследствие изменения солнечной энергии в атмосфере в различных зонах атмос-
феры образуются температурные градиенты и тепловые неустойчивости, порож-
дающие ИКА. Образовавшийся инфразвук может влиять на флуктуации интен-
сивности взаимодействия космических лучей с атмосферными аэрозолями.

Фактором, оказывающим значительное влияние на инфразвуковые колеба-
ния атмосферы (ИКА), является сейсмическая активность, причём она может 
быть внешним воздействием на подготовительные процессы и их результатом. 
Связь интенсивности сейсмических процессов с солнечной активностью была 
обнаружена при анализе глобальной сейсмичности и 11-летних солнечных ци-
клов. Влияние сейсмической активности на ИКА является очень сложным про-
цессом и не сводится только к поршневому излучению колеблющихся литосфер-
ных плит. Здесь необходимо учитывать разнообразные физико-химические про-
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цессы как в литосфере, так и в атмосфере. ИКА 
могут порождаться газовыми выделениями из 
трещин литосферы при возрастании сейсмиче-
ской активности, колебаниями литосферных 
плит, аэрозольными неоднородностями в атмос-
фере. ИКА могут создавать на поверхности Зем-
ли знакопеременные напряжения и проникать на 
значительные глубины в литосферу. Проникая в 
литосферу, инфразвуковые колебания влияют на 
скорость перемещения флюидов, теллурические 
электрические поля и на локальные сейсмиче-
ские колебания. Такие процессы происходят на 
больших территориях и могут оказывать суще-
ственное влияние на сейсмическую активность. 
Таким образом, инфразвук в атмосфере может 
быть как результатом сейсмических колебаний, 
так и активно влиять на них. В характере взаимо-
обмена колебательной энергией между литосфе-
рой и атмосферой могут проявляться процессы 
подготовки крупных землетрясений.

Глубокий анализ какого-либо явления не-
возможен без проведения натурных эксперимен-
тов. Для воздействия на атмосферу во время экс-
периментов разработаны генераторы инфразву-

ка. Генератор Львовского отделения ИКИ НАНУ представлен на рис. 4. Он может 
быть использован для регулирования выпадения осадков.

В Днепропетровском национальном университете разработан генератор го-
ризонтально-осевого мембранного типа, работающий на частоте 20 Гц (рис. 5) [1].

Экспериментальный генератор низкочастотного звука 100 Гц (рис. 6) был 
использован в США как радар для определения температуры в атмосфере до вы-
соты 20 км [12]. Диаметр выходного сечения рупора составил 3 м.

Там же создан генератор Гельмгольца, работающий на частотах 10–50 Гц 
(рис. 7).

Рис. 4. Генератор инфразвука 
вертикального типа Львовского 

отделения института космических 
исследований НАНУ

Рис. 5. Акустический генератор МГФ-80-1 
разработки Днепропетровского национального университета
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Рис. 6. Генератор низкочастотных акустических колебаний (США, Колорадо [12])

Рис. 7. Низкочастотный акустический излучатель типа резонатора Гельмгольца 
(США, Колорадо [12])

На рис. 8 показана низкочастотная акустическая антенна, предназначен-
ная для регистрирования инфразвуковых колебаний, распространяющихся в ат-
мосфере.

С генерированием инфразвука в верхней атмосфере связаны полярные сия-
ния. Спектр полярных сияний состоит из систем полос нейтрального и ионизиро-
ванного молекулярного азота и кислорода. Излучение с λ = 3914 А ионизирован-
ного азота наряду с λ = 5577 А является самым ярким в видимой части спектра от 
3800 до 7000 А. Полярные сияния испускают инфразвуковые волны с периодами 
от 10 до 100 с, которые сопровождаются колебаниями атмосферного давления с 
амплитудой от 0,1 до 1 ПА. Если в верхней атмосфере действительно присутству-
ют инфразвуковые волны, то они неизбежно будут приводить и к соответствую-
щим вариациям геомагнитного поля, поскольку верхняя атмосфера (ионосфера) 
обладает значительной электропроводимостью [3].



92

ISSN No 9125 0912 Вісник Дніпропетровського університету. Серія: Ракетно-космічна техніка, 2013, вип. 16

93

ISSN No 9125 0912 Вісник Дніпропетровського університету. Серія: Ракетно-космічна техніка, 2013, вип. 16

Замечено, что наибольшего уровня инфразвуковой фон достигает во время 
максимального прогрева атмосферы. Одной из причин этого явления являются 
лесные пожары. Леса принимают участие и в стабилизации природных процес-
сов. Они регулируют сток воды, интенсивность снеготаяния; выравнивают темпе-
ратурный режим, снижая амплитуду колебаний, очищают воду и воздух от меха-
нических и иных примесей. Леса стабилизируют атмосферу, снижая скорость ве-
тра, поглощая или конденсируя вредные для человека газы и выделяя кислород. 
Леса подавляют развитие болезнетворных микробов; уменьшают шумы. За по-
следние два года реальность таких процессов подтверждена. Уже давно источни-
ком разогревания верхней атмосферы представляются все виды инфразвуковых 
колебаний, включая и внутренние гравитационные волны. Наиболее активно изу-
чал эти явления канадский геофизик Хайнс [7].

Затухание инфразвука в атмосфере мало, что объясняется пропорциональ-
ностью коэффициента затухания квадрату частоты. Поэтому иногда инфразвук 
называют «акустическим нейтрино».

Поглощение энергии инфразвуковых волн частотой 0,1 Гц в нижних слоях 
атмосферы составляет 2 · 10–9 дБ/км. Поэтому реально достижение слоев ионосфе-
ры инфразвуковыми волнами, генерируемыми в атмосфере Земли при работе 
вертикально-осевых ветроагрегатов [2]. То есть при работе вертикально-осевых 
ветроагрегатов большой мощности в атмосфере возможны проявления тех же эф-
фектов, что и при землетрясениях.

Выводы. Рассмотрена взаимная связь космической погоды, климата и ха-
рактеристик биосферы Земли посредством связующего звена – инфразвука.
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