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28 февраля 2021 года ракетой-носителем 
«Союз-2.1б» (АО РКЦ «Прогресс»)  
с разгонным блоком «Фрегат»  
(АО «НПО Лавочкина») запущен 
на высокоэллиптическую орбиту типа  
«Молния» первый космический аппарат  
(высота апогея 37400–39800,  
перигея 600–3000 км, наклонение 63,3 градуса) 
новой гидрометеорологической системы 
«АРКТИКА».

В настоящее время актуальной проблемой 
для России, требующей безотлагательного  
решения является обеспечение динамичного 
социально-экономического развития её северных 
территорий, богатых природными ресурсами, 
эффективной круглогодичной навигации по 
северному морскому пути.

Труднопредсказуемые аномальные явления  
могут приводить к значительным потерям  
(людским и экономическим). Особенно в условиях 
Севера обостряется проблема повышения 
достоверности среднесрочных и долгосрочных 
прогнозов, также известно, что «кухней 
погоды» на Земле являются «полярные 
шапки». До недавнего времени необходимую 
гидрометеорологическую информацию в этих 
районах получали с наземных и авиационных 
платформ, которые уже не отвечают 
современным требованиям. Необходимо также 
обратить внимание, что получение упомянутой 
информации по высокоширотным зонам Земли 
с геостационарной орбиты, на которой работают 
почти все спутники Всемирной метеорологической 
организации, физически невозможно.

Дальнейший прогресс глобального и 
регионального прогноза погоды в значительной 
степени зависит от:

 - получения гидрометеорологических 
и гелиогео-физических спутниковых данных 
по северным территориям и «полярным 
шапкам» Земли в квазинепрерывном режиме;

 - получение данных от высокоширотных 
дрейфующих платформ автоматических гидро-
метеостанций и аварийных буёв системы 
поиска и спасения морских и воздушных судов 
КОСПАС-SARSAT по спутниковым каналам 
связи в круглосуточном режиме доступа;

 - оперативного доведения до потребителя 
краткосрочных гидрометеорологических 
прог нозов и данных о ледовой обстановке 
по спутниковым каналам связи.

Указанная проблема повышения качества 
получаемой гидрометеорологической 
в арктическом регионе в значительной степени 
решается созданием высокоэллиптической 
орбитальной системы «АРКТИКА-М».

Основные функциональные задачи описываемой 
космической системы совпадают, в основном, 
с задачами КА «ЭЛЕКТРО-Л», первый из которых 
был запущен в 2011 году. Группировка 
геостационарных гидрометеорологических 
спутников «ЭЛЕКТРО-Л» работает в космосе уже 
более десяти лет.

Поэтому главным проектно-конструкторским 
и технологическим требованием к новой 
орбитальной системе было максимальное 
использование существующего задела по 
аппаратам серий «ЭЛЕКТРО-Л» и «СПЕКТР», 
которые были построены на базовой космической 
платформе «Навигатор». Она, по мнению 
экспертов, является наиболее эффективной 
в своём классе.

КА «АРКТИКА-М» спроектирована по модульному 
принципу:

 - модуль бортового комплекса целевой 
аппаратуры;

 - служебный модуль (орбитальная платформа 
«Навигатор») КА.

Следует отметить, в проектах, разрабатываемых 
НПО имени С.А. Лавочкина, этот принцип широко 
используется с 1969 года, начиная с лунной 
станции «ЛУНА-15».

Модуль бортового комплекса целевой аппаратуры 
создан на базе соответствующего модуля 
геостационарного КА «ЭЛЕКТРО-Л». Поэтому, 
по своему составу, компоновочной схеме, массово-
габаритным характеристикам он аналогичен 
целевому комплексу «ЭЛЕКТРО-Л» и включает 
в себя следующую аппаратуру:

 - многоканальный сканер (два комплекта) 
для высокой эллиптической орбиты;

 - гелиогеофизический аппаратный комплекс;
 - бортовой радиотехнический комплекс;
 - бортовую систему сбора данных.

Наземные средства космической системы 
«АРКТИКА» представляют собой территориально-
распределённую систему центров приёма, 
обработки и доведения информации до 
потребителей.

Спутники «АРКТИКА-М» функционально 
дополняют существующую Международную 
геостационарную метеорологическую систему 
и создадут основу непрерывных глобальных 
наблюдений Земли в XXI веке.
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УДК 629.783:621.396.967

ОЦЕНКА ВЛИЯНИЯ ФАЗОВОГО ШУМА 
ЭЛЕМЕНТОВ ИНФОРМАЦИОННОГО 
ТРАКТА НА ПОКАЗАТЕЛИ 
КАЧЕСТВА РАДИОЛОКАЦИОННОГО 
ИЗОБРАЖЕНИЯ (НА ПРИМЕРЕ 
ОПОРНОГО ГЕНЕРАТОРА)

EVALUATION OF THE DATA  
PATH ELEMENTS PHASE NOISE 
EFFECTING THE RADAR IMAGE’S 
QUALITY FACTORS USING  
A REFERENCE GENERATOR  
AS AN EXAMPLE

К.А. Занин1, 
доктор технических наук,  
pc4a@laspace.ru;
К.А. Zanin

Рассмотрен способ оценки влияния фазового 
шума элементов информационного тракта 
космического радиолокатора синтезированной 
апертуры на качество изображения. Разработана 
модель зависимости фазовой ошибки от спектра 
случайного шума опорного генератора с учётом 
задержки распространения сигнала и ширины 
доплеровского спектра. Определено влияние 
интегральной фазовой ошибки на качество 
радиолокационного изображения.

Ключевые слова:  
показатели качества;  
информационный тракт;  
динамический диапазон;  
пространственное разрешение на местности; 
космический радиолокатор с синтезированной 
апертурой;  
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введение
Радиолокаторы с синтезированием апертуры (РСА) 

устанавливаются на авиационные и на космические 
носители, существенно различающиеся кинематикой 
движения. Космические РСА имеют большую даль-
ность  наблюдения  (Груздов В.В. и др., 2013; Груз-
дов В.В. и др., 2019),  длительность  синтезирования 
и соответствующую ширину полосы регистрируемо-
го доплеровского спектра. В результате не все режи-
мы работы космического РСА возможно отработать 
на стендах или авиационных носителях (Гусев С.Н. 
и др., 2020).
Одним из подходов к решению проблемы наземной 

отработки космического РСА является декомпозиции 
его информационного тракта на ряд элементов и про-
верка  их  критических  характеристик  (Занин К.А. 
и др., 2016). Для научно обоснованного подхода к ис-
пытаниям РСА требуется наличие априорных оценок 
характеристик и математических моделей элементов 
с учётом возмущающих факторов (Сахно И.В., 2017; 
Петров А.С. и др., 2019; Евграфов А.Е. и др., 2019). 
Априорный  анализ  критических  параметров  позво-
ляет  сократить  объёмы  наземных  испытаний  РСА 
в целом и более обоснованно подойти к анализу их 
результатов.
К ряду элементов информационного тракта косми-

ческого  РСА  предъявляются  повышенные  требова-
ния по стабильности  (Занин К.А., 2014; Занин К.А., 
2019). Одним  из  важных  элементов  является  опор-
ный генератор, задающий несущую частоту излуча-
емого сигнала (Енишерлова К.Л., 2019). Кроме этого 
опорный  генератор  может  применяться  и  для  фор-
мирования  тактового  сигнала  аналого-цифрового 
преобразователя.
В ряде работ (Krieger G. et al., 2006; Armin W. Doerry., 

2018; Коновальцев А.В. и др., 2010) приводится мето-
дика оценки величины фазового шума опорного ге-
нератора, однако здесь не представлен количествен-
ный  анализ  связи  величины  интегральной  фазовой 
ошибки  с  ухудшением  радиометрического  и  про-
странственного разрешения РСА.
Учесть влияние фазового шума элементов инфор-

мационного  тракта  на  пространственную  разреша-
ющую  способность  РСА  позволяет  метод  функций 
передачи  модуляции  пространственной  частоты, 
предложенный в работе (Занин К.А. и др., 2017; За-
нин К.А., 2020; Дарнопых В.В. и др.,  2014). Модель 
радиометрического  качества  радиолокационного 
изображения  с  учётом различных шумов и искаже-
ний  требует  проведения  дальнейших  исследований 
с  целью уточнения  влияния  как  отдельных  элемен-
тов, так и их взаимной рациональной увязки.

1.   Оценка требований к величине 
случайного фазового шума 
информационного тракта РСА

Расчёт  среднеквадратического  отклонения  шума 
на интервале синтезирования требует знания величи-
ны интервала времени  задержки и ширины полосы 
частот.
Интервал  времени  задержки  определяется 

выражением:

  (1)

где Rн – дальность наблюдения; с0 – скорость рас-
пространения электромагнитных волн.
Ширина полосы доплеровского спектра определя-

ется требованиями к разрешающей способности:

  (2)

Rga – разрешающая способность по азимуту;
fд  –  ширина  доплеровского  спектра  на  интервале 

синтезирования;
Vп – путевая скорость КА;
kаа  –  коэффициент  ухудшения  разрешающей  спо-

собности  при  аподизации  диаграммы  направленно-
сти по азимуту;

r0,5=0,889 – нормированная ширина функции sinc2 
по уровню 0,5 (–3дБ).
Ширина  доплеровского  спектра  определяется 

выражением:

где    –  ширина  угла  прокачки  луча 

антенны; Rн – дальность наблюдения в момент пере-
сечения  траверсной  плоскости; Rз  –  радиус  Земли; 
Rка – радиус орбиты КА; Tc – длительность интервала 
синтезирования по азимуту.
В  качестве  примера  рассмотрим  высоту  орбиты 

510 км (РСА TerraSAR, SARLupa). Дальность наблю-
дения в этом случае варьируется от 550 до 900 км, что 
соответствует задержке сигнала от 3,7 до 6,3 милли-
секунд. Время синтезирования по азимуту для макси-
мальной дальности 1,5 с.
Требование к стабильности генератора обычно за-

даётся предельным отклонением его фазы на интер-
вале двойного распространения сигнала:
Δψ(τ)=2πτσf fн,

Δψ(τ)<Δψтр,

где    –  относительная  стабильность  ча-

стоты на интервале τ, обычно оценивается с исполь-
зованием аппарата вариаций Алана; Δψтр – ограниче-
ние на отклонение фазы.
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Ограничение  на  отклонение  фазы  обычно  зада-
ётся в диапазоне от 5° до 10° исходя из его влияния 
на снижение качества синтезирования по азимуту.
В этом случае c учётом выражений (1) и (3) полу-

чим требование к вариации частоты:

  (3)

Для  несущей  частоты  9600  МГц,  при  величи-
не  задержки  6,3  миллисекунды,  вариации  фазы 
σψ<0,175 c–1 требование к относительной стабильно-
сти по частоте составляет σf <5·10–10 .
Существенным  недостатком  указанного  способа 

задания требований к стабильности является отсут-
ствие  учёта  влияния  фазовых шумов  на  динамиче-
ский диапазон РСА.
Влияние случайного шума фазы траекторного сиг-

нала заключается в уменьшении энергетики синтези-
рованного сигнала в области пространственного раз-
решения и её перераспределении в боковые лепестки 
функции рассеяния, что снижает радиометрическое 
качество РЛИ.
Уменьшение мощности  сигнала  в  результате  дей-

ствия  случайного  фазового  шума  достаточно  точ-
но оценивается формулой Рузе, известной в теории 
антенн:

Pинт=1–Wψ,
M[Pmax, σψ] – математическое ожидание мощности 

сигнала при случайных флуктуациях фазы σψ; Pmax – 
мощность сигнала в идеальной функции рассеяния; 
Pинт – интегральный уровень боковых лепестков.
Для  малых  σψ  приближённо Wψ=e–σ2

ψ ≈1–σ2
ψ.  Соот-

ветственно  в  литературных  источниках  (Krieger G. 
et al., 2006)  приводится  следующее  выражение  для 
интегрального уровня боковых лепестков:

Pинт≈σ2
ψ,

где σ2
ψ – дисперсия случайного фазового шума.

Таким  образом, шумы фазы  с  величиной  средне-
квадратического  отклонения  10°  не  оказывают  су-
щественного влияния на разрешающую способность 
РСА  по  азимуту.  Однако  интегральный  уровень 
боковых  лепестков  при  таких  шумах  составит 
σ2

ψ≈–15,14 дБ.
В  рассмотренном  примере  интегральный  уровень 

боковых  лепестков  –15,14  дБ  оказывается  недопу-
стимо  большим.  Для  достижения  высокого  радио-
метрического  качества  радиолокационного  изобра-
жения  применяется  весовая  обработка  с  помощью 
различных  взвешивающих  функций.  За  счет  ухуд-

шения пространственного разрешения в 1,3–1,5 раза 
интегральный  уровень  боковых  лепестков  удается 
снизить до уровня не более –40 дБ. Таким образом, 
предельное  значение  фазового  шума  всего  тракта 
РСА должно  выбираться  с  запасом 3–5  дБ не  хуже 
указанного значения – 40 дБ.
Ограничение на значение фазового шума опорного 

генератора следует выбирать с учётом шума других 
элементов тракта РСА (Коновальцев А.В., 2010): ана-
лого-цифрового преобразователя, фазового детекто-
ра, алгоритма синтезирования и др.:

Σσ2
ψi<45 дБ,

где σ2
ψi – дисперсия случайного фазового шума эле-

ментов тракта РСА.
Модели  отдельных  элементов  информационного 

тракта РСА будут рассмотрены в дальнейших рабо-
тах. Остановимся более подробно на способе оценки 
случайного фазового шума опорного генератора.

2.   Модель аналогового тракта 
радиолокатора синтезированной 
апертуры

Рассмотрим  общую  схему  аналоговой  части  РСА 
до  входа  в  аналого-цифровой  преобразователь  (ри-
сунок 1). Опорный генератор (1) формирует высоко-
стабильную частоту в диапазоне от 10 до 100 МГц. 
В умножителе частоты (2) происходит перенос опор-
ной частоты на несущую частоту, например 9,6 ГГц.
Далее несущая частота модулируется (3) линейной 

частотной или фазовой модуляцией с целью расши-
рения её спектра до требуемого значения. Чем шире 
спектр  излучаемого  импульса,  тем  лучше  разреше-
ние РСА по дальности.
Приёмопередающий тракт (4) усиливает принима-

емые и излучаемые импульсы и формирует диаграм-
му направленности.
Излучаемый импульсный сигнал распространяется 

в пространстве, отражается от объекта (6) и прини-
мается трактом РСА (4) с задержкой на двойное рас-
пространение (5, 7), определяемой скоростью света 
и дальностью наблюдения.
В  устройстве,  называемом  обычно  фазовым  де-

тектором  (8),  производится  сравнение фазы  прини-
маемого  импульса  и  опорного  генератора  путём их 
перемножения.  Комплексный  квадратурный  сигнал 
с выхода фазового детектора передаётся в цифровую 
часть РСА, где оцифровывается, запоминается и пе-
редаётся  через  радиолинию  на  наземный  комплекс 
для синтеза изображения.
Основной  принцип  синтезирования  апертуры  со-

стоит в том, что начальная фаза излучаемого и при-
нимаемого импульса при отсутствии возмущающих 
факторов  не  изменяется,  при  этом  фаза  опорного 

ОЦЕНКА ВЛИЯНИЯ ФАЗОВОГО ШУМА ЭЛЕМЕНТОВ ИНФОРМАЦИОННОГО ТРАКТА НА ПОКАЗАТЕЛИ КАЧЕСТВА 
РАДИОЛОКАЦИОННОГО ИЗОБРАЖЕНИЯ (НА ПРИМЕРЕ ОПОРНОГО ГЕНЕРАТОРА)
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генератора  изменяется  в  соответствии  с  временем 
двойного распространения.
Передаваемый и принимаемый сигнал от точечно-

го объекта имеет общий вид:

где Aизл – амплитуда излучаемого сигнала; Aпрм – ам-
плитуда принимаемого сигнала; fн – несущая частота; 
ψм –  закон фазовой модуляции; ψш – фазовый шум; 
τ – величина задержки сигнала; ψоб – постоянное из-
менение фазы, зависящее от параметров электропро-
водности объекта.
В  случае  линейной  частотной  модуляции  ψм=kψt2, 

где kψ – скорость изменения фазы. Для фазово-кодо-
вой модуляции закон изменения фазы более сложный.
В общем виде фазовый шум аналоговой части РСА 

включает в себя составляющие опорного генератора, 
модулятора и фазового детектора. Для примера далее 
рассмотрим влияние фазового шума опорного гене-
ратора, определяемого выражением:

ψш(t)=Mc ψc(t),

где ψc – шум опорного генератора; Mc – коэффици-
ент умножения частоты; fн=Mc fc, fc – частота опорно-
го генератора.

Схема умножителя может быть построена различ-
ными  способами,  например  формированием  двух 
поднесущих с последующим суммированием:

fн=f1+f2,

где f1=Mc1 fc, f2=Mc2 fc – промежуточные частоты; Mc1, 
Mc2 – коэффициенты умножения, Mc=Mc1+Mc2.
На  выходе  фазового  детектора  шумовой  сигнал 

имеет вид:

где Aш – амплитудный шум тракта, влияние которо-
го учитывается известным методом сложения коэф-
фициента шума отдельных элементов тракта.
Учитывая,  что  Mcψс<<1,  можно  воспользоваться 

разложением экспоненты в ряд:

xш(t)≈1+j Mc (ψc(t)–ψc(t–τ)).

Случайный фазовый шум моделируется с помощью 
стационарного  случайного  процесса.  Спектральная 
плотность  мощности  его  сигнала  вычисляется  как 
квадрат модуля преобразования Фурье:

Sш(f)=|Fш(f)|2.

Преобразование Фурье сигнала на выходе фазового 
детектора с учётом теоремы смещения:

рисунок 1. Общая схема аналоговой части радиолокатора синтезированной апертуры
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где  Fш(f)  и  Fψ(f)  –  преобразования  Фурье  шума 
на выходе фазового детектора и шума опорного гене-
ратора соответственно.
Постоянную фазу можно далее не учитывать. Вос-

пользовавшись  формулой  Эйлера,  вычислим  мо-
дуль  комплексного  числа  и  получим  спектральную 
плотность:

Sш(f)=Mc
2 Sс(f)(1– (cos2πτ f – sin2πτ f)2)≈

≈Mc
2 Sс(f)((1– cos2πτ f)2+(sin2πτf)2),

где Sc(f)=|Fψ(f)|2 – спектр мощности шума опорного 
генератора.
Раскрывая скобки и учитывая тригонометрические 

соотношения cos22πτf–sin22πτf=1 и 1–cos2πτf=2sin2πτf, 
получим выражение для спектральной плотности фа-
зового шума с учётом задержки двойного прохожде-
ния сигнала (Armin W. Doerry, 2018):

Sш(f)≈Sс(f)(2 Mc
2sinπτ f)2 .   (4)

Выражение  (4)  обладает  достаточной  точностью 
при условии:

f<<fc,

где fc – частота опорного генератора; f – анализиру-
емая частота.
В большинстве случаев это условие для космиче-

ского РСА выполняется, так как fc частота опорного 
генератора обычно не менее 106 Гц, а спектр траек-
торного сигнала не превышает 104 Гц.
Мера интенсивности флуктуаций фазы в процессе 

синтезирования определяется дисперсией случайно-
го отклонения фазы в импульсах:

σ2
ψ=M[(ψш(t) –ψш (t–τ))2],

где M[ ] – математическое ожидание.
Среднеквадратическое отклонение фазы и частоты 

связаны выражением:
σψ=2πfτ σf.   (5)
Воспользовавшись выражением (4), можно оценить 

дисперсию и среднеквадратическое отклонение фазы 
сигнала  в  диапазоне  частот,  пропускаемых  трактом 
РСА на интервале синтезирования по азимуту:

,   (6)

где  Sc(f)  –  спектр  мощности  шума  опорного  гене-
ратора;  fд  – максимальная ширина  доплеровских  ча-
стот, пропускаемых трактом РСА при синтезировании 

по  азимуту;    –  минимальная  пропускаемая  ча-

стота, обратная времени синтезирования по азимуту Tc; 

Sд(f)–  структурный  спектральный  фильтр  задержки 
сигнала в РСА:

Sд(f)≈sin2πτf.   (7)
На практике иногда используют вариации Аллана, 

где вместо разности реализаций случайного процес-
са вычисляется разность среднего по времени значе-
ния процесса, при этом интервал усреднения совпа-
дает с интервалом вычисления дисперсии. Вариации 
Аллана  дают  лучший  результат  на  длительных  ин-
тервалах времени. Для вычисления вариаций Аллана 
используется  более  сложный  спектральный  фильтр 
(Рытов С.М., 1978):

  (8)

Таким образом,   то есть оцен-

ка вариаций Алана в диапазоне доплеровских частот 
РСА будет иметь меньшее значение, чем фильтр (6), 
соответствующий  функциональной  структуре  РСА 
(рисунок 1).

рисунок 2. Коэффициент ослабления шума фильтром, 
соответствующим функциональной схеме РСА

рисунок 3. Коэффициент ослабления шума фильтром, 
соответствующим оценке Аллана
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1 – опорный генератор;  
2 – несущая частота с учётом коэффициента умножения;  
3 – выход фазового детектора с учётом интервала времени задержки.
рисунок 4. Спектральная плотность шума

На рисунках 2 и 3 приводятся зависимости коэффи-
циента ослабления фильтрами (7) и (8) для типового 
значения частот пропускания РСА при синтезирова-
нии по азимуту от 0,1 Гц до 10 000 Гц. Анализ  за-
висимостей показывает,  что основной диапазон до-
плеровского спектра от 100 Гц до 10 000 Гц в случае 
оценки  Аллана  существенно  ослабляется  фильтра-
цией (рисунок 3).
В  результате,  получаемая  с  помощью  структур-

ной  схемы  оценка  (рисунок  1)  и  соответствующий 
ей фильтр (7) лучше подходит для диапазона частот 
РСА на выходе фазового детектора. В оценке Алла-
на указанный диапазон ослабляется c целью лучшего 
учёта более медленных вариаций.
Поэтому в случае оценки шума опорного генерато-

ра РСА рационально использовать простой структур-
ный фильтр типа (7).

3.   Модель спектра фазового шума 
опорного генератора

Спектральная плотность фазового шума опорного 
генератора может быть измерена в заданной полосе 
частот (Груздов В.В., 2017). Для его аналитического 
описания используется полином:

Sc(f)=af –4
+bf –3

+cf –2
+df –1

+e,

где коэффициенты характеризуют: a – окрашенный 
(розовый)  частотный шум; b –  частотный фликкер-
шум; с – белый частотный шум; d – фазовый фликкер-
шум; e – белый фазовый шум.
Коэффициент шума e в основном определяется те-

пловыми шумами.
В  качестве  примера  рассмотрим  опорный  генера-

тор частотой 10 МГц, характеристики которого при-
ведены в (Krieger G. et al., 2006).
Коэффициент  умножения  частоты  для  9600  МГц 

составляет Мс=960.
На рисунке 4 показан  график спектра  случайного 

фазового шума для значения коэффициентов опорно-
го генератора:

a=–95 дБ; b=–90 дБ; с=–200 дБ; 

d=–130 дБ; e=–155 дБ.
Особенностью  РСА  является  вычитание  спектра 

фазового шума на частотах кратных интервалу време-
ни задержки сигнала. В области низких частот влия-
ние фазового шума также существенно ослабляется.
Таким  образом,  предложенная  модель  фазового 

шума с учётом структурного фильтра двойного про-
хождения  сигнала  позволяет  достаточно  корректно 
оценивать влияние спектра фазового шума опорного 
генератора на различные показатели качества РСА.
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Исходная  зависимость  спектральной  плотности 
шума опорного генератора от частоты для конкрет-
ной реализации РСА может быть измерена экспери-
ментальным путём.

4.   Оценка влияния спектрального 
шума опорного генератора 
на качество радиолокационного 
изображения

Для оценки требований к качеству опорного гене-
ратора проведём варьирование коэффициентов моде-
ли его шума:

Sε (f )=(a+ε)f –4+(b+ε) f –3+(c+ε) f –2+(d+ε) f –1+e+ε,
где  a, b, c, d, e  –  ранее  заданные  коэффициенты, 

ε=0...40 дБ – варьируемый параметр.
Рассмотрим оценки дисперсии согласно (7) и вари-

аций Аллана (8).
Значения  граничных  частот  зададим  для  примера 

КА TerraSAR:
fT/2=0,33 Гц, fд/2=3250 Гц.
В таблице приводятся оценки уровня боковых ле-

пестков  и  относительной  стабильности  опорного 
генератора.  Оценка  относительного  падения  про-
странственного разрешения проведена по методике, 
изложенной в (Занин К.А., 2020).

заключение
В статье проведён анализ влияния фазового шума 

опорного генератора на качество радиолокационного 
изображения. Показано, что наиболее полным спосо-
бом его учёта является анализ спектральной плотно-
сти фазового шума. Интегрируемый диапазон частот 
шума  определяется  параметрами  синтезирования 
по азимуту.
Рассматривается аналоговая часть тракта РСА. Мо-

дель дисперсии шума на выходе фазового детектора 
строится на основе функционального фильтра, учи-
тывающего запаздывание сигнала. Оценка дисперсии 
шума  позволяет  определить  уровень  интегральных 
боковых лепестков функции рассеяния и среднеква-
дратическое отклонение угла фазы в импульсе.
Оценка  реализаций  случайного  процесса  прове-

дена двумя способами:  с использованием функцио-
нального фильтра задержки сигнала согласно схеме 
РСА и с помощью вариаций Аллана. Показано, что 
оценка по Аллану даёт в 1,5 раза меньшую диспер-
сию шума в результате осреднения высоких частот.
Проведён анализ требований к уровню интеграль-

ных  боковых  лепестков.  Показано,  что  для  откло-
нения  фазы  менее  1/8  длины  волны  фазовый  шум 
практически  не  снижает  разрешающей  способно-
сти,  одновременно  существенно  увеличивая  инте-

таблица – Интегральный уровень боковых лепестков в зависимости от качества опорного генератора

параметр шума ε, дБ 0 10 20 30 40

относительная стабильность опорного генератора  
(на частоте 10 МГц) для 6 мс по Аллану

σf 9,2·10–12 2,9·10–11 9,2·10–11 3,0·10–10 9,1·10-10

интегральный уровень боковых лепестков, дБ

σ2
ψ –48,1 –38,0 –28,0 –18,0 –8,0

σ2
a –49,5 –39,5 –29,5 –19,5 –9,5

среднеквадратическое отклонение фазы, градусы

σψ 0,23 0,71 2,26 7,15 22,6

σ2
a 0,19 0,61 1,90 6,00 18,9

коэффициент ухудшения пространственного разрешения

kR 1,00 1,00 1,00 1,02 1,18

ОЦЕНКА ВЛИЯНИЯ ФАЗОВОГО ШУМА ЭЛЕМЕНТОВ ИНФОРМАЦИОННОГО ТРАКТА НА ПОКАЗАТЕЛИ КАЧЕСТВА 
РАДИОЛОКАЦИОННОГО ИЗОБРАЖЕНИЯ (НА ПРИМЕРЕ ОПОРНОГО ГЕНЕРАТОРА)
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гральный  уровень  боковых  лепестков  и  тем  самым 
снижая динамический диапазон радиолокационного 
изображения.
Требованием  к  максимальному  интегральному 

уровню боковых лепестков всего информационного 
тракта РСА может служить величина –40 дБ, предель-
но достигаемая при уменьшении боковых лепестков 
функции рассеяния с использования весовых функ-
ций. Требуемый интегральный уровень боковых ле-
пестков  достигается  при  величине  среднеквадрати-
ческого отклонения фазы в импульсе не более 0,5°.
Вклад опорного генератора в фазовый шум тракта 

РСА в дальнейшем должен уточняться с учётом тре-
бований  к  динамическому  диапазону  и  параметрам 
других  его  элементов:  аналого-цифрового  преобра-
зователя, фазового детектора и т.д.
Разработанная  методика  позволяет  определять 

требования к качеству опорного генератора. Зависи-
мость спектральной плотности фазового шума может 
быть получена экспериментальным путём в процес-
се наземных испытаний, что позволяет обоснованно 
прогнозировать характеристики качества РСА.
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Проводится исследование возможных мест 
посадки с учётом предполагаемых дат и окон 
старта в рамках проекта «ВЕНЕРА-Д», при этом 
рассматриваются различные типы посадочных 
аппаратов: традиционно используемый аппарат 
баллистического типа и аппарат класса «несущий 
корпус», способный осуществлять манёвры 
в процессе спуска в атмосфере. Показано, что 
использование маневренного посадочного аппарата 
позволяет увеличить область достижимых мест 
посадки и достичь требуемых районов, при этом 
уменьшить действующие на аппарат перегрузки 
по сравнению с аппаратом баллистического типа.

Ключевые слова: посадочный аппарат;  
траектория спуска; места посадки; Венера.

Investigation of possible landing sites is being  
carried out, taking into account the expected  
dates and launch windows within the VENERA-D 
project, while various types of a lander are being 
considered: the traditionally used ballistic type  
of a lander and «lifting body» type of a lander  
capable of making maneuvers during descent 
in the atmosphere. It is demonstrated that using 
the maneuverable lander makes it possible  
to increase the area of attainable landing sites  
and reach the required areas, while reducing  
the overloads acting on the lander in comparison  
with the ballistic type of a lander.

Key words: lander; descent trajectory;  
landing sites; Venus.
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введение
Изучение  Венеры  представляет  большой  инте-

рес  с  точки  зрения  сравнительной  планетологии 
(Abdrakhimov A.M., 2005; Limaye S.S. et al., 2009). 
Близость  Венеры  к  Земле,  а  также  сходные  значе-
ния  размера,  плотности  и  количества  получаемой 
от  Солнца  энергии  (Венера  расположена  ближе 

к  Солнцу,  но  её  облака  отражают  75%  поступаю-
щей солнечной энергии) обусловили её титул «близ-
неца  Земли».  Покрытая  слоем  облаков  толщиной 
20 км из 75% серной кислоты, поверхность плане-
ты  долгое  время  была  недоступна  дистанционным 
наблюдениям.
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Начало  научных  наблюдений  Венеры  в  телескоп 
было  положено  в  1610  году  Галилео  Галилеем. 
В 1761 году после наблюдения прохождения планеты 
по диску Солнца М.В. Ломоносов открыл существо-
вание атмосферы на Венере.
Исследования  Венеры  с  помощью  космических 

аппаратов начались  в  1961  году. СССР был первым 
и  бесспорным  лидером  в  исследовании  Венеры: 
к  ней  было  направлено  18  аппаратов,  совершено 
10  успешных  посадок  (Ширшаков А.Е. и др., 2019; 
Моишеев А.А., Ширшаков А.Е.,  2020).  Однако,  не-
смотря на успешную работу многочисленных орби-
тальных и посадочных аппаратов в прошлом, таких 
как советские аппараты серии «ВЕНЕРА» и «ВЕГА» 
(Маров М.Я., Хантресс У.Т., 2013), американские ап-
параты серии «МАРИНЕР»,  «ПИОНЕР-ВЕНЕРА», 
«МАГЕЛЛАН» (Dunne J.A., Burgess E., 1978; Colin L., 
Hall C.F., 1977; Saunders R.S. et al., 1992) и некоторых 
орбитальных аппаратов в настоящем, например,  ап-
парат  Европейского  космического  агентства  (ЕКА) 
«ВЕНЕРА-ЭКСПРЕСС»  (Titov D.V. et al.,  2001) 
и  японский  аппарат  «АКАЦУКИ»  (Nakamura M. 
et al.,  2013),  фундаментальные  вопросы,  связанные 
с происхождением и эволюцией Венеры, ее атмосфе-
ры и климата (а соответственно, и земного) еще толь-
ко предстоит решить (Glaze L.S. et al., 2018).
В  настоящее  время  для  продолжения  изучения 

Венеры рассматриваются  различные  варианты про-
грамм фундаментальных космических исследований, 
среди которых проект ЕКА по разработке орбиталь-
ного аппарата EnVision (Ghail R.C. et al., 2018), про-
ект НАСА под названием Venus Flagship (Bullock M.A. 
et al., 2009). Кроме того, представители НАСА выбра-
ли четыре миссии из программы Discovery для раз-
работки новых концептуальных исследований, среди 
которых VERITAS и DAVINCI+ предназначены для 
исследования  Венеры  (Hautaluoma G., Handal J., 
2020).  Одним  из  наиболее  комплексных  являет-
ся  международный  проект  «ВЕНЕРА-Д»  (Phase II 
report of the VENERA-D Joint Science Definition Team, 
2019; Report of the Venera-D Joint Science Definition 
Team, 2017).

1.   Актуальность и новизна 
исследования

Вопрос  об  исследовании  Венеры  вновь  привлек 
внимание  учёных  и  инженеров  всего  мира  в  связи 
с  произошедшим  недавно  обнаружением  газового 
фосфина  в  атмосфере  планеты  (Greaves J.S. et al., 
2020). Однако  данное  открытие,  основанное  на  на-
блюдениях  с  Земли,  должно  быть  подтверждено 
в  рамках  будущих  миссий  к  Венере.  Для  этого  не-
обходимо  провести  дополнительные  исследования 
и  осуществить  прямые измерения  непосредственно 
в атмосфере планеты.

В  то  же  время  актуальным  становится  создание 
посадочного  аппарата,  который  способен  не  толь-
ко  совершить  посадку  на  поверхность  планеты,  но 
и достичь  заданных районов, наиболее интересных 
для изучения (Ivanov M.A., Head J.W., 2011). Рассмо-
трение вопроса выбора места посадки представлено 
в работе (Venera-D Landing Sites selection and Cloud 
Layer Habitability Workshop,  2019)  и  является  от-
дельной  комплексной  задачей,  которую  предстоит 
решить на основе распределения приоритетов в про-
ведении  экспериментов  на  поверхности  планеты. 
Районы  посадки  аппарата  определяются,  в  первую 
очередь, вектором относительной скорости на беско-
нечности при подлёте аппарата к Венере. Этот вектор 
меняется в зависимости от дат старта и достижения 
поверхности планеты. Важным параметром, влияю-
щим на положение доступного места посадки, явля-
ется допустимая максимальная перегрузка при входе 
в  атмосферу,  которая  зависит  от  угла  входа.  Также 
важной  особенностью Венеры,  влияющей на  точки 
посадки,  является  малая  величина  угловой  скоро-
сти вращения вокруг оси. Вследствие этого долготу 
точки посадки практически невозможно варьировать 
временем прилёта.
На  данный  момент  для  рассматриваемого  в  про-

екте «ВЕНЕРА-Д» исполнения посадочного модуля, 
который относится к аппарату баллистического типа 
и не обладает возможностью осуществления манев-
ров в процессе спуска, зоны посадки довольно огра-
ничены датами и окнами старта, а также параметра-
ми при входе в атмосферу.
Для  расширения  потенциально  возможных  райо-

нов и  достижения наиболее интересных для изуче-
ния районов посадки представляется перспективным 
рассмотрение новых конфигураций посадочных ап-
паратов  (Косенкова А.В. и др., 2020),  обладающих 
возможностью  маневрирования  в  процессе  спуска. 
Такой  способностью  обладают  аппараты,  имеющие 
определенное  аэродинамическое  качество  на  ги-
перзвуковых  скоростях.  Однако  наличие  аэроди-
намического  качества  влечет  за  собой  усложнение 
конструкции  и  рост  массы  посадочного  аппарата. 
Определённым компромиссным решением этой про-
блемы может быть использование аппаратов класса 
«несущий корпус» (Болотин В.А. и др., 1997), кото-
рые  при  увеличении  инертной  массы  конструкции 
(согласно  работе  (Kosenkova A.V., 2019) Km=1.5,  от-
ношение массы посадочного аппарата данной аэро-
динамической  формы  к  аппарату  баллистического 
класса) обладают гиперзвуковым аэродинамическим 
качеством  Kгип=0.8–1.5  (Kosenkova A.V., 2019),  по-
зволяющим совершать маневрирование в атмосфере 
планеты  с  целью  увеличения широты  охвата  поса-
дочных зон.
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В данной работе проводится исследование дости-
жимых  районов  посадки  с  учетом  предполагаемых 
дат и окон старта в рамках проекта «ВЕНЕРА-Д» для 
аппарата баллистического типа и для аппарата клас-
са  «несущий  корпус»,  показываются  возможности 
по увеличению достижимых областей посадки на по-
верхности планеты при использовании маневренного 
посадочного аппарата класса «несущий корпус».

2.  Постановка задачи
2.1.   Полная система уравнений и принятые 

допущения
Для  расчёта  траектории  спуска  посадочного  ап-

парата  на  поверхность Венеры  в  качестве  рабочего 
инструмента  будем  использовать  программу,  по-
средством  которой  осуществляется  оптимизация 
траектории  через  многократное  решение  системы 
дифференциальных  уравнений  движения  посадоч-
ного аппарата как материальной точки в скоростной 
системе координат методом Рунге – Кутты.
При этом примем следующие допущения:
 - посадочный аппарат совершает спуск в атмосфе-
ре без включения маршевой двигательной уста-
новки (gду=0);

 - посадочный аппарат управляется только измене-
нием угла крена γ, угол скольжения β=0.

Тогда система дифференциальных уравнений дви-
жения посадочного аппарата как материальной точ-
ки в скоростной системе координат будет выглядеть 
следующим образом (Остославский И.В., Страже-
ва И.В., 1969):

  (1)

где V – скорость полёта аппарата, м/с;
θ  –  угол  наклона  траектории  к  местному  го-

ризонту  (угол между  вектором  скорости  и местной 
горизонтальной  плоскостью),  рад  (ГОСТ  20058-80 
Динамика летательных аппаратов в атмосфере. Тер-
мины, определения и обозначения);

ε – угол курса (угол между местной параллелью 
и проекцией вектора скорости на местную горизон-
тальную плоскость), рад;

φ – географическая широта местности, рад;
λ – географическая долгота местности, рад;
R=RB+H – расстояние от центра планеты, м;
RB  –  средний  радиус  планеты  (для  Венеры 

RВ=6051.8 км);
H – высота над поверхностью планеты, м;
m – текущая масса аппарата (в процессе спуска 

принята постоянной и составляет 1 600 кг);
ρ – плотность невозмущенного потока, кг/м3;
t – время полёта, с;
g  –  ускорение  свободного падения на планете 

(на поверхности Венеры g0=8.84 м/с2);
ωВ – угловая скорость вращения планеты (для Ве - 

неры ωВ=2.9926·10-7 рад/с);
γ – угол крена, рад;

 – аэродинамическое качество ПА;

Cya – коэффициент подъёмной силы (Ya=q·S·Cya= 

 – аэродинамическая подъёмная сила по-

садочного аппарата);
Cxa  –  коэффициент  лобового  сопротивления 

(Xa=q·S·Cxa  – сила лобового сопротивле-

ния посадочного аппарата);

 – нагрузка на мидель, кг/м2;

S – площадь миделя посадочного аппарата, м2.
Выражение для оценки перегрузки имеет вид:

2.2. Упрощённая расчётная модель
Для  решения  системы  уравнений  (1)  рассмотрим 

начальный момент времени: пусть точка входа в ат-
мосферу находится над экватором, т.е. φ(0)=0, и век-
тор скорости лежит в плоскости экватора, т.е. ε(0)=0. 
В  рассматриваемой  задаче  управление  спуском  ап-
парата осуществляется с помощью простейшей про-
граммы изменения угла крена γ, когда значение угла 
крена отлично от нуля и не изменяется в течение вре-
мени выполнения бокового манёвра.
Тогда  упрощенная  система  уравнений  в  скорост-

ной системе координат:

ИССЛЕДОВАНИЕ ДОСТИЖИМЫХ РАЙОНОВ ПОСАДКИ НА ПОВЕРХНОСТИ ВЕНЕРЫ  
ДЛЯ АППАРАТОВ РАЗЛИЧНЫХ ТИПОВ
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  (2)

Начальные условия имеют вид:

  (3)

где V0=11 км/с; R0=RB+Hвх=6051.8+130=6181.8 км.
Рассмотрим задачу совершения максимального бо-

кового манёвра для обеспечения как можно большей 
области достижимых районов посадки.
Целевой функционал. Боковой манёвр должен быть 

максимальным, т.е. Lбок=φк·R0→max. В задачах опти-
мизации принято целевую функцию приводить к виду, 
при котором необходимо получить её минимум. Тогда  
–Lбок=–φк·R0→min, где R0– константа, а φк=φк(1).
В итоге получим целевой функционал
φк(1)→min  (4)
При этом есть ряд ограничений:
1.  Ограничение на высоту посадки. Расчёт траек-

тории  будем  вести  до  высоты  60  км  (при  расчётах 
на  более  нижних  слоях  атмосферы  существенного 
приращения бокового манёвра не наблюдается).
Тогда  R(1)=R0+Hкон, Hкон=60  км.  Приводя  к  стан-

дартной записи, получим
R(1)–(R0+Hкон)=0  (5)
2.  Ограничение  на  максимальную  перегрузку: 

 или в стандартной записи

  (6)

3.  Ограничение  на  максимальное  время  спуска 
(при необходимости).
Система  уравнений  (2)  с  начальными  условия-

ми (3) и уравнениями (4)–(6) определяет задачу оп-
тимального управления, в которой γ(t) является опре-
деляемым параметром.
При расчётах будем рассматривать только гиперз-

вуковой участок  (Kδ=const, Px=const),  поскольку  эта 
часть полёта является наиболее нагруженной для по-
садочного аппарата (вход в атмосферу Венеры и вы-
полнение  бокового  манёвра).  Аэродинамические 

характеристики посадочного аппарата класса «несу-
щий корпус» для данного диапазона скоростей пред-
ставлены в работе (Косенкова А.В. и др., 2018).
Конфигурация  для  совершения  непосредственно 

бокового маневра для аппарата класса «несущий кор-
пус» в атмосфере Венеры: угол атаки α=18°, Cxa=0.81, 
Cya=1.15, т.е. Kδ=1.42, или конфигурация максималь-
ного аэродинамического качества. При этом аэроди-
намические характеристики отнесены к площади ми-
деля посадочного аппарата, которая принята равной 
Sм=0.95 м2.
Конфигурация  баллистического  посадочного  ап-

парата  принята  аналогичной  спускаемому  аппарату 
«ЭКЗОМАРС», у которого Dм=3.8 м и Sм=11.34 м2. 
При гиперзвуковых скоростях полёта (М∞≥5) значе-
ние  коэффициента  лобового  сопротивления полага-
лось постоянным: Cxa=1.6006.
При  расчётах  масса  обоих  посадочных  аппаратов 

принята  одинаковой  и  равной  1600  кг.  В  качестве 
расчётной  модели  атмосферы  Венеры  была  приня-
та коспаровская модель атмосферы Венеры VIRA-30 
(Venus  International  Reference  Atmosphere  –  Между-
народная справочная атмосфера Венеры)  (Kliore A.J. 
et al., 1985; Засова Л.В. и др., 2006). В качестве услов-
ной границы атмосферы Венеры была принята высота 
H=130 км. Скорость входа посадочного аппарата в ат-
мосферу Венеры на этой высоте составляет 11 км/с.

3. Алгоритм решения
Процесс  решения  задачи  состоит  из  нескольких 

этапов. Сначала задают все необходимые параметры 
решаемой задачи: параметры аппарата (масса и габа-
риты,  аэродинамические  характеристики),  планеты 
(параметры атмосферы и самой планеты), траектор-
ные  ограничения  (ограничения  на  высоту  посадки 
и  максимальную  перегрузку,  максимальное  время 
спуска  при  необходимости)  и  начальные  условия 
(скорость, угол и высота входа в атмосферу), а также 
определяются все настройки процесса решения (шаг 
и точность интегрирования, количество оптимизиру-
емых участков траектории и др.). Далее после задания 
параметров  решаемой  задачи  следует  её  решение  – 
производится  перебор  всех  возможных  вариантов 
углов  крена  на  каждом  участке  траектории  (шаге) 
и  интегрирование  системы  уравнений  (2)  с  провер-
кой допустимости траектории, после чего определя-
ется значение бокового манёвра в конечной точке для 
каждой допустимой комбинации углов крена и выби-
рается  комбинация  углов  с  максимальным  боковым 
манёвром. В результате выполнения программы про-
изводится вывод параметров выбранной траектории 
спуска в виде таблицы: для каждого момента времени 
спуска приводятся значения скорости спуска, высоты, 
перегрузки, наклона траектории, дальности бокового 
маневра, продольной дальности и угла крена.
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4. Результаты решения
4.1.   Сравнение результатов расчёта 

траектории спуска для посадочных 
аппаратов различных типов

Результаты расчётов для оценки смещения относи-
тельно точки входа для посадочного аппарата балли-
стического  типа, предполагаемого в рамках миссии 
«ВЕНЕРА-Д»,  показывают,  что  продольная  даль-
ность  составляет  не  более  150…350  км  для  углов 
входа –20...–10° соответственно, при этом перегрузка 
для того же диапазона углов составляет 170…90 еди-
ниц соответственно.
Расчёты для аппарата класса «несущий корпус» по-

казывают, что дальность бокового манёвра в случае 
использования  простейшей  программы  управления 
по  углу  крена  может  составить  до  5000  км,  а  про-
дольная дальность – до 8000 км, при этом перегрузки 
для аппарата этого класса ниже.
Для  сравнения  данные  по  результатам  расчётов 

траекторий спуска были занесены в таблицу 1, при 
этом  принималось  ограничение  –  время  спуска  со-
ставляло не более 4000 с.
Для проведения дальнейшего анализа за угол входа 

примем угол –8° как наиболее рациональный с точки 
зрения  действующих  перегрузок  и  дальности  осу-
ществляемых манёвров.

4.2.   Определение достижимых районов 
посадки для посадочных аппаратов 
различных типов

В  рамках  проекта  «ВЕНЕРА-Д»  рассматривается 
старт  космического  аппарата  с  Земли  в  диапазоне 
2029–2035  гг.  Согласно  траектории  миссии  (Эйс-
монт Н.А. и др., 2018)  посадочный  аппарат  отде-
ляется  от  орбитального  за  несколько  суток  до  про-
хождения перицентра  гиперболической  траектории. 
При этом при определении мест посадки полагаем, 

что все относительные траектории подлёта к плане-
те равнозначны и характеризуются только вектором 
скорости на бесконечности.
Рассмотрим  одну  из  предполагаемых  дат  старта, 

например  2029  год,  и  проведём  сравнение  дости-
жимых  районов  посадки  для  посадочного  аппарата 
баллистического  типа  и  аппарата  класса  «несущий 
корпус».  Все  параметры  перелётной  траектории 
и при входе в атмосферу, а также масса посадочного 
аппарата приняты одинаковыми в  обоих расчетных 
случаях.
В таблице 2 приведены основные характеристики 

траектории перелёта для окон запуска в 2029 году.
С учётом приведённых выше параметров траекто-

рии перелёта на рисунке 1 представлены места по-
садки  на  поверхности Венеры  для  баллистическо-
го аппарата при запуске в 2029 году для трёх окон 
пуска  с  прилётом  в  2030  году.  На  рисунках  2а–2в 
показаны  возможности  по  увеличению  широты 
охвата  мест  посадки  при  использовании  аппара-
та класса «несущий корпус»: красным обозначены 
точки  посадки  для  баллистического  аппарата  для 
дат прилёта 27.02.2030, 02.03.2030 и 03.03.2030 при 
i=90°, жёлтым – область достижимых мест посадки 
для аппарата класса «несущий корпус» при тех же 
условиях.
При необходимости для аппарата класса «несущий 

корпус»  может  быть  подобрана  программа  измене-
ния угла крена таким образом, чтобы получить тре-
буемую  дальность  в  пределах  выделенной  жёлтой 
области в отличие от аппарата баллистического типа, 
который данной возможностью не обладает.
Координаты точек посадки посадочных аппаратов 

при  заданном  ограничении  i=90°  в  рамках  миссии 
«ВЕНЕРА-Д» (Phase II report of the VENERA-D Joint 
Science Definition Team, 2019; Report of the VENERA-D 
Joint Science Definition Team,  2017)  представлены 
в таблице 3.

таблица 1 – Сравнительная таблица некоторых параметров траектории спуска для баллистического аппарата и аппарата 
класса «несущий корпус»

угол входа θ, град
продольная дальность, км дальность бокового манёвра, км перегрузка

маневренный баллистический маневренный баллистический маневренный баллистический
–8 7831 380 4972 - 54 68
–9 7825 360 4970 - 62 80
–10 7824 322 4960 - 65 91
–11 7774 291 4950 - 69 103
–12 7724 266 4943 - 79 114
–13 7691 245 4881 - 82 120
–14 7682 228 4770 - 92 131
–15 7542 212 4754 - 94 140
–16 6983 199 4637 - 103 148
–17 6535 187 4338 - 116 158
–18 5969 177 4243 - 126 173

ИССЛЕДОВАНИЕ ДОСТИЖИМЫХ РАЙОНОВ ПОСАДКИ НА ПОВЕРХНОСТИ ВЕНЕРЫ  
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таблица 2 – Основные характеристики траекторий периода запуска 2029 года
параметр первая дата периода запуска средняя дата периода запуска последняя дата периода запуска

дата старта 10.11.2029 20.11.2029 30.11.2029

∆V1, км/с 4.000 4.197 4.650

V1
∞, км/с 4.352 (18.94) 4.853 (23.55) 5.870 (34.46)

δ1
∞,°

- J2000 10.90 2.95 –5.10

- эклиптика 34.32 26.39 18.34

α1
∞, °

- J2000 272.56 270.43 270.17

- эклиптика 273.05 270.48 270.18

длительность перелёта, сут 109.1 102.9 93.2

угловая дальность перелёта, ° 142.37 138.11 128.90

дата прилёта 27.02.2030 02.03.2030 03.03.2030

∆V2, км/с 0.746 0.693 0.760

V2
∞ (С32), км/с 3.393 (11.51) 3.223 (10.39) 3.437 (11.81)

δ2
∞, °

- J2000 –53.91 –43.78 –31.47

- эклиптика –33.39 –21.69 –8.61

- экватор Венеры –33.51 –21.96 –9.00

α2
∞, °

- J2000 305.36 292.59 283.95

- эклиптика 294.10 287.36 282.00

- экватор Венеры 249.64 247.48 243.02

Примечания
∆V1 – характеристическая скорость разгона с опорной круговой орбиты ИСЗ высотой 200 км;
V1

∞ – модуль вектора отлётной асимптотической скорости;
δ1
∞ – склонение вектора отлётной асимптотической скорости в эклиптической СК и в J2000;

α1
∞ – прямое восхождение вектора отлётной асимптотической скорости в эклиптической СК и в J2000;

∆V2 – характеристическая скорость выхода на эллиптическую орбиту ИС Венеры высотой перицентра 500 км и периодом 24 часа;
V2

∞ – модуль вектора подлётной асимптотической скорости;
δ2
∞ – склонение вектора подлётной асимптотической скорости в эклиптической и афрографической СК;

α2
∞ – прямое восхождение вектора подлётной асимптотической скорости в эклиптической и афрографической СК.

рисунок 1. Места посадки баллистического аппарата 
на поверхности Венеры для трёх окон старта в 2029 году 
с прилётом в 2030 году

таблица 3 – Координаты точек посадки баллистического 
аппарата при i=90°

дата и время 
прилёта, TDB

Северное полушарие Южное полушарие

широта, 
град

долгота, 
град

широта, 
град

долгота, 
град

27.02.2030 
15:00:00 25.93 –109.86 –87.02 61.76

02.03.2030 
22:30:00 36.22 –112.35 –80.14 –113.32

03.03.2030
18:00:00 50.77 –116.47 –68.75 –117.87
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а – дата прилёта 27.02.2030; б – дата прилёта 02.03.2030; в – дата прилёта 03.03.2030.
рисунок 2. Возможные области посадки на поверхности Венеры при i=90° для баллистического аппарата  
(точки отмечены красным) и для аппарата класса «несущий корпус» (жёлтая область)

а

б

в
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При изменении параметров перелётной траектории 
меняется и положение мест посадки на поверхности 
Венеры, но при этом общие закономерности по рас-
ширению  достижимых  областей  посадки  за  счёт 
использования  посадочного  аппарата  класса  «несу-
щий корпус» с возможностью осуществления боко-
вого манёвра в процессе спуска также имеют место. 
На рисунках 3–5 показаны места посадки для дат за-
пуска в 2031, 2032 и 2034 годах с прилётом в 2031, 
2033 и 2034 годах соответственно. При использова-
нии  аппарата  класса  «несущий  корпус»  возможно 
увеличение этих зон для каждой выбранной даты пу-
ска аналогично показанному на рисунке 2 при огра-
ничении i=90°.

заключение
В  результате  проведённого  исследования  опре-

делены  возможные  зоны посадок  с  учётом предпо-
лагаемых дат и окон старта для аппарата баллисти-
ческого  типа,  предполагаемого  в  рамках  миссии 
«ВЕНЕРА-Д», и показаны возможности по увеличе-
нию данных зон при использовании аппарата класса 
«несущий корпус», способного осуществлять управ-
ляемый спуск и посадку на поверхность Венеры, что 
в  свою  очередь,  позволит  расширить  выбор  потен-
циально интересных для изучения зон. Кроме того, 
для  аппарата  класса  «несущий  корпус»  характерно 
уменьшение  максимальных  перегрузок  по  сравне-
нию  с  аппаратом  баллистического  класса,  что  обе-
спечивает  сохранность  работоспособности  аппара-
туры при спуске в атмосфере планеты.
Более  того,  такие  аппараты  с  аэродинамическим 

качеством  на  гиперзвуковых  скоростях  могут  осу-
ществлять  более  длительный  планирующий  спуск 
при  необходимости,  что  позволит  расширить  круг 
научных задач, которые можно провести уже на эта-
пе  спуска  в  атмосфере до момента достижения по-
верхности планеты.
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на поверхности Венеры для трёх окон старта в 2032 году 
с прилётом в 2033 году

рисунок 5. Места посадки баллистического аппарата 
на поверхности Венеры для трёх окон старта и прилёта 
в 2034 году

Таким  образом,  использование  аппарата  класса 
«несущий  корпус»  позволяет  расширить  достижи-
мые районы посадки на поверхности Венеры без не-
обходимости изменения даты запуска и уменьшения 
массы посадочного аппарата, а соответственно, и по-
лезной нагрузки.
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ИНТЕРВАЛЬНОЕ ОЦЕНИВАНИЕ 
НАДЁЖНОСТИ КОСМИЧЕСКИХ 
АППАРАТОВ В ПРОЦЕССЕ НАЗЕМНОЙ 
ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЙ ОТРАБОТКИ

INTERVAL ESTIMATION OF 
THE SPACECRAFT RELIABILITY 
DURING GROUND EXPERIMENTAL 
VERIFICATION

С.Н. Шевченко1, 
профессор, доктор технических наук, 
SHevchenkoSN@laspace.ru;
S.N. Shevchenko

В статье предложен метод интервального 
оценивания надёжности космических аппаратов 
по результатам испытаний в процессе 
наземной экспериментальной отработки. 
Обоснована целесообразность использования 
логарифмически нормального закона при описании 
распределения оценок показателя надёжности 
мультипликативного вида. Получены выражения 
для определения границ доверительного интервала 
такого показателя, позволяющие повысить 
обоснованность решения о возможности запуска и 
принятия космического аппарата в эксплуатацию.

Ключевые слова: космический аппарат;  
наземная экспериментальная отработка; 
показатель надёжности; интервальное оценивание; 
доверительный интервал.

The article summarizes a method of  
the interval estimation of the spacecraft  
reliability following the results of the tests  
during the ground experimental verification.  
The relevance of usage of logarithmic-normal  
law is shown for classification of distribution of  
the multiplicative reliability indexes estimations. 
Formulas for determination of the confidence  
interval limits of such the indexes are obtained  
allowing strengthening the rationale for 
the authorization for the spacecraft launch and 
commissioning.

Key words: spacecraft;  
ground experimental verification;  
reliability index; interval estimation;  
confidence interval.

Одним из важнейших этапов создания космических 
аппаратов  (КА)  является  их  наземная  эксперимен-
тальная  отработка,  включающая  проведение  испы-
таний в условиях, близких к условиям эксплуатации, 
а  также,  при  необходимости,  проведение  доработок 
по результатам этих испытаний. Основная цель таких 
испытаний состоит в контроле соответствия показа-
телей  надёжности  КА  и  его  систем  заданным  в  ТЗ 
на его разработку требуемым значениям. Результатом 
такого  контроля  является  решение  о  соответствии 

испытываемого опытного образца КА заданным тре-
бованиям, возможности его запуска и приёмки в экс-
плуатацию  или  решение  о  продолжении  наземной 
экспериментальной  отработки.  Здесь  под  показате-
лем надёжности понимается безотказность, характе-
ризующаяся вероятностью безотказной работы.
Если  в  ТЗ  указано  требуемое  значение  показате-

ля надёжности PТЗ, то решение о запуске и приёмке 
КА в эксплуатацию может быть принято при  , 
а решение о продолжении экспериментальной отра-

1  АО  «НПО  Лавочкина»,  Россия,  Московская  область, 
г. Химки.
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ботки – при  , где   – точечная оценка показателя 
надёжности, полученная по результатам испытаний.
Однако  с  учётом  сложной  структурно-функцио-

нальной схемы КА и стохастической природы резуль-
татов  испытаний  во  многих  случаях  использования 
точечных оценок недостаточно для принятия обосно-
ванного решения и оценки его последствий, что об-
условливает целесообразность перехода к интерваль-
ному оцениванию. В первую очередь, это необходимо 
при ограниченном объёме испытаний таких высоко-
надёжных  систем  ответственного  назначения,  каки-
ми являются современные КА. Тогда задача контроля 
надёжности может быть сформулирована как задача 
проверки  статистической  гипотезы  о  принадлежно-
сти полученного по результатам испытаний значения 
показателя надёжности заданному интервалу.
В  общем  случае  построение  доверительного  ин-

тервала для оценки показателей надёжности затруд-
нительно  из-за  отсутствия  априорного  значения  за-
конов их распределения. Особенно сложной задачей 
является расчёт их интервальных оценок.
Вместе с тем, в ряде случаев удаётся избежать та-

кого рода затруднений, используя свойство устойчи-
вости массовых случайных явлений. Так, для оценки 
показателя  аддитивного  вида,  например,  случайной 
величины  стоимости  наземной  экспериментальной 
отработки КА

  (1)

где  Ci  –  стоимость  наземной  экспериментальной 
отработки i-й системы КА, i∈[1,k];

k – количество систем, входящих в КА в соот-
ветствии с его структурно-функциональной схемой,
широкое применение нашёл нормальный закон рас-

пределения, с использованием которого построение 
доверительных интервалов затруднений не вызывает.
Простота  построения  доверительных  интервалов 

случайной величины с использованием нормально-
го  закона  распределения  приводит  к  неоправданно 
широкому  трактованию  центральной  предельной 
теоремы  теории  вероятностей  и  применению  нор-
мального  закона  распределения  при  оценивании 
показателей отличного от выражения (1) вида. Так, 
допущение о близости распределения оценок тако-
го показателя, как вероятность безотказной работы 
сложной технической системы, к нормальному при-
водит к неизбежному снижению точности получае-
мых интервальных оценок и, следовательно, к сни-
жению  достоверности  принимаемых  на  их  основе 
решений (Волков Л.И., 1987).
При допущении о независимости отказов отдельных 

систем КА показатель его надёжности может быть за-
писан в мультипликативной форме следующего вида:

  (2)

где  Pi  –  показатель  надёжности  i-й  системы  КА, 
i∈[1,k].
Для  построения  интервальных  оценок  показателя 

надёжности в виде (2) удобно воспользоваться след-
ствием из центральной предельной теоремы, которое 
для  случая  одинаково  распределённых  случайных 
величин  может  быть  сформулировано  следующим 
образом.
Если Pi, i∈[1,k] – одинаково распределённые неза-

висимые  случайные  величины  с  математическими 
ожиданиями  m(Pi)  и  дисперсиями  D(Pi)=σ2(Pi),  то 
при неограниченном увеличении k закон распределе-
ния случайной величины P, заданной в виде (2), не-
ограниченно  приближается  к  логарифмически  нор-
мальному (Браунли К.А., 1977; Вентцель Е.С., 1999). 
Здесь  σ2(Pi)  –  среднее  квадратическое  отклонение 
(СКО) случайной величины Pi.
Введём  вспомогательную  случайную  величину 

Z=lnP и прологарифмируем выражение (2)

  (3)

Очевидно,  что  при  Pi>0, i∈[1,k]  выражение  (3) 
удовлетворяет  условиям  центральной  предельной 
теоремы  и  распределение  случайной  величины  Z 
неограниченно  приближается  к  нормальному.  Тог-
да распределение случайной величины P стремится 
к  логарифмически  нормальному  закону  с  плотно-
стью распределения (Браунли К.А., 1977)

  (4)

где m(Z), σ(Z) – математическое ожидание и СКО 
нормально распределённой величины Z=lnP.
При этом математическое ожидание и СКО случай-

ной величины P, т.е. m(P) и σ(P), связаны с параме-
трами закона распределения случайной величины Z 
следующими соотношениями (Браунли К.А., 1977):

m(P)=exp[m(Z) – σ2(Z)/2];
σ2(P)=exp[2m(Z)+σ2(Z)][expσ2(Z) – 1].  (5)
Имеющееся  при  этом  ограничение  Pi>0, i∈[1,k] 

не  снижает  практической  значимости  используемо-
го  следствия  из  центральной  предельной  теоремы, 
т.к. показатели надёжности любой сложной техниче-
ской системы, в том числе КА, определены в поло-
жительной области числовой оси.
Требование  центральной  предельной  теоремы  об 

одинаковости распределений случайных величин так-
же не является жёстким условием её применимости. 
В частности, в соответствии с условием Линдсберга 
достаточно выполнения требования о независимости 
слагаемых в (3) и о незначительности вклада их дис-
персий в общую дисперсию (Вентцель Е.С., 1999).
С учётом изложенного выше доверительные интер-

валы для оценки показателя надёжности КА вида (2) 
можно получить следующим образом.

ИНТЕРВАЛЬНОЕ ОЦЕНИВАНИЕ НАДЁЖНОСТИ КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ  
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Пусть в процессе  j-го цикла испытаний получены 
оценки математического ожидания и дисперсии по-
казателей надёжности систем КА Pi, i∈[1,k],  входя-
щих в показатель надёжности КА в целом P вида (2)

 и  , i∈[1,k].
Полученные  точечные  оценки  математического 

ожидания и дисперсии (выборочные среднее и дис-
персия)  независимы  для  всех  i.  Это  позволяет  для 
расчёта точечных оценок показателя надёжности КА 
в целом применить теоремы умножения математиче-
ских ожиданий и дисперсий (Вентцель Е.С., 1999)

  (6)

где  ,   –  оценки  математических  ожида-
ний показателя надёжности КА и показателей надёж-
ности его систем;

,  – оценка дисперсий показателя на-
дёжности КА и показателей надёжности его систем.
Выражения  (6)  позволяют  получить  несмещён-

ные, состоятельные и асимптотически эффективные 
оценки показателя P.
Параметры  логарифмически  нормального  закона 

распределения в выражении (4) с учётом (5) можно 
записать в следующем виде (Хальд А., 1956):

  (7)

Используя вспомогательную случайную величину 
Z для расчёта интервальных оценок, запишем соот-
ветствующий доверительный интервал (толерантные 
пределы), в котором с заданной вероятностью нахо-
дится значение величины Z

Границы интервала могут быть определены из сле-
дующих соотношений:

где KТ  –  коэффициент  толерантности,  зависящий 
от уровня доверительной вероятности  γ и  значения 
задаваемой вероятности Рзад.
Для  небольших  объёмов  испытаний  n  коэффици-

ент толерантности может быть определён из соотно-
шения (Хальд А., 1956)

  (8)

где  UРзад  –  квантиль  нормального  распределения 
уровня Рзад, определяемая из выражения

χ2
n–1;1–γ  –  квантиль  распределения  χ2,  соответ-

ствующая числу  степеней  свободы n–1 и  вероятно-
сти 1–γ;

n – число испытаний.
В общем случае число испытаний систем КА мо-

жет  быть  различным.  Вместе  с  тем,  учитывая,  что 
их натурные испытания являются, как правило, до-
рогостоящими, объёмы этих испытаний ограничены, 
поэтому можно сделать допущение о равенстве коли-
чества испытаний всех систем КА, т.е.

n1=n2=…=ni=…=nk=n.
С учётом того, что P=exp(Z), нижняя и верхняя гра-

ницы  доверительного  интервала  оценки  показателя 
надёжности КА определяются по формулам

которые  после  подстановки  выражений  (7)  и  (8) 
принимают следующий вид:

  (9)

Таким образом, по зависимостям (9) можно опре-
делить  границы,  в  которых  с  задаваемой  вероятно-
стью Рзад и доверительной вероятностью γ находится 
значение показателя надёжности вида (2) отрабаты-
ваемого  КА.  Использование  интервального  оцени-
вания показателя надёжности повышает обоснован-
ность  решения  о  возможности  запуска  и  принятия 
КА в эксплуатацию.
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В статье предложен способ количественной оценки 
защитных свойств преграды при высокоскоростном 
ударе, использующий регистрирующую 
многослойную мишень, помещаемую за пределами 
защитного экрана. Проведено экспериментальное 
исследование сеточных противометеорных 
экранов, которое подтвердило повышение 
защитных свойств при каскадном расположении 
сеток (сначала крупная, затем мелкая) и при замене 
плоской сетки на гофрированную.

Ключевые слова: сеточный экран; 
противометеорная защита;  
высокоскоростное соударение.

The article proposes a method for quantitatively 
assessing the protective properties of  
a spacecraft shielding structure at hypervelocity  
impact, using a recording multi-layer target placed 
outside the shield. An experimental study of mesh 
shields resistance to micrometeoroid/orbital debris 
damage was carried out, which confirmed increase 
in protective properties with a cascade arrangement 
of meshes (first large, then small) and when replacing 
a flat mesh with a corrugated one.

Keywords: mesh shield;  
micrometeoroid/orbital debris shielding;  
hypervelocity impact.
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введение
Функционирование  космического  аппарата  (КА) 

сопровождается воздействием ряда факторов косми-
ческого пространства (Иванков А.А., Куршаков М.Ю., 
Твердохлебова Е.М.,  2020),  среди  которых  есть  два 
основных фактора риска повреждения аппарата вы-

сокоскоростными частицами –  воздействие метеор-
ных  тел  (Багров А.В., Леонов В.А., Сорокин Н.А., 
2019)  и  фрагментов  космического  мусора.  Подбор 
противометеорной  защиты  проводится,  как  прави-
ло, по заданным параметрам её работоспособности, 
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которые  получают  экспериментально  и  с  помощью 
численного  моделирования.  При  эксперименталь-
ном  исследовании  высокоскоростного  пробития  за-
щитных  экранов  оптимальным  результатом  может 
считаться  получение  баллистической  кривой,  кото-
рая  является  необходимой  составляющей исходных 
данных для  расчёта  вероятности  отсутствия  крити-
ческого повреждения  конструкции при  её нахожде-
нии в космическом пространстве. Однако подобный 
подход, даже с точки зрения получения баллистиче-
ского  предела  для  конкретного  значения  скорости, 
требует  выполнения  большого  объёма  эксперимен-
тов для различных комбинаций массы ударника, ско-
рости и угла соударения. При использовании экранов 
сложной геометрической формы дополнительно воз-
никает  неопределённость  из-за  различной  реакции 
при попадании ударника  в  различные  точки  экрана 
с учётом его неоднородности.
Кроме  того,  подобные  эксперименты  не  дают  от-

вета на  вопрос,  насколько опасны фрагменты,  если 
пробитие  произошло.  Особенно  это  актуально  для 
сеточных  защитных  экранов,  которые  эффективно 
дробят  ударники  и  рассеивают  импульс,  но  всегда 
имеют  запреградное  облако  фрагментов  ударника 
и сеточного экрана.
Сеточные  экраны  уже  значительное  время  иссле-

дуются  и  применяются  в  космонавтике  в  качестве 
противометеорной  защиты.  Баллистические  урав-
нения  для  сеточных  экранов  с  двойным  бампером 
(mesh double bumper, MDB) разработаны в 90-х годах 
прошлого  века  (Christiansen E.L., Kerr J.H.,  1993), 
тогда же была подтверждена высокая эффективность 
экранов (Horz F., Cintala M.J., Bernhard R.P., See Т.H., 
1995). Практическое применение  сеточных  экранов 
в виде установки на МКС в некоторых зонах модуля 
ФГБ  «Заря»  систем  защиты,  содержащих  стальные 

сетки,  отмечено  в  (Sanchez G.A., Christiansen E.L., 
1996); имеются исследования, направленные на по-
иск  вариантов  оптимизации  сеточных  защитных 
конструкций,  аналогичных  примененным  (Безру-
ков Л.Н., Гадасин И.М., Мягков Н.Н., Шумихин Т.А., 
2014).
В работе (Герасимов А.В., Пашков С.В., Христен-

ко Ю.Ф., 2011) представлены результаты теоретиче-
ского и экспериментального исследования сеточных 
защитных экранов. Описаны эксперименты по высо-
коскоростному  соударению  элементов  конструкций 
КА с использованием пороховых и легкогазовых бал-
листических установок. Результаты испытаний пока-
зали  значительное  увеличение  работоспособности 
сеточного экрана по сравнению с обычным экраном 
аналогичной поверхностной плотности.
В статье (Марков А.В., Коношенко В.П., Беглов Р.И., 

Соколов В.Г. и др., 2018) дан обзор вопросов проекти-
рования экранной защиты модулей российского сег-
мента Международной космической станции (МКС), 
отмечено применение сеток и гофрированных листов 
в качестве экранов в составе многослойной защиты 
от  микрометеоритов  и  космического  мусора.  В  це-
лом,  все  исследования  подтверждают  повышенные 
защитные  свойства  противометеорных  экранов  при 
наличии в их  конструкции  слоёв из металлических 
сеток.
Существуют  различные  способы  количественной 

оценки  пробивающей  способности  (или  энергии) 
облака  фрагментов,  образующихся  в  запреградном 
пространстве.  В  исследованиях  высокоскоростных 
взаимодействий  часто  применяется  метод  мягкого 
захвата  высокоскоростных  частиц  с  помощью  ма-
териалов,  обладающих  низкой  плотностью  (микро-
пористая  пена,  аэрогель,  пенополистирол),  позво-
ляющий оценить массу и размер вторичных частиц 

рисунок 1. Схема эксперимента по высокоскоростному воздействию
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(Shumikhin T.A., Myagkov N.N., Bezrukov L.N., 2012). 
Широко  используется  контрольная  металлическая 
пластина-свидетель,  размещаемая  за мишенью, или 
наборы тонких алюминиевых пластин (Putzar Robin 
et al., 2013) для исследования пробивающей способ-
ности  и  пространственного  распределения  частиц 
в облаке фрагментов.

1.  Способ оценки свойств преграды
Предлагается  способ  количественной  оценки  за-

щитных  свойств  преграды  и  снижения  импульса 
ударника при её пробитии. Регистрирующая мишень 
представляет  собой  конструкцию,  помещаемую 
за пределами защитного экрана (рисунок 1). Мишень 
состоит  из  10−20  слоёв  алюминиевой  фольги,  раз-
деленных  пластинами  пенополистирола.  Учитывая 
низкую пробивную стойкость алюминиевой фольги, 
число пробитых слоёв может служить количествен-
ной  оценкой  пробивной  способности  запреградно-
го  облака  фрагментов,  в  первую  очередь,  крупных 
фрагментов  частицы и  преграды. Устанавливая ми-
шень  на  заданном  расстоянии  от  преграды,  можно 
оценить радиус разлета частиц запреградного облака 
фрагментов,  сохранивших  пробивную  способность 
и представляющих опасность для оборудования.
Зазор  между  защитным  экраном  и  регистрирую-

щей  мишенью,  при  его  сравнительно  небольшом 
(около нескольких сантиметров) размере, также мо-
жет  регулироваться  с  помощью  плиты  из  пенопо-
листирола.  Это  позволяет  создать  единую  сборку, 
которую гораздо удобнее использовать при экспери-
ментальных работах, чем набранные по отдельности 
пластины или слои.

1 – метательная установка;  
2 – датчик дульной скорости;  
3 – баротрасса;  
4 – пулеприёмник;  
5 – мишень;  
6 – окна для рентгеновских аппаратов;  
7 – окна для оптической регистрации.
рисунок 2. Схема экспериментального стенда

рисунок 3. Внешний вид экспериментального стенда

таблица − Параметры и результаты экспериментов по пробитию металлических сеток

№ защитный экран (набор слоёв) результат

1 крупная сетка (+пенополистирол 8 мм)
мелкая сетка (+пенополистирол 8 мм)

пробито шесть из восьми слоёв фольги,  
на седьмом листе следов нет

2 гофра (45°) из крупной сетки (+пенополистирол 8 мм)
мелкая сетка (+пенополистирол 8 мм)

удар строго по впадине гофры,  
пробито пять из восьми слоёв фольги;  

на шестом листе незначительные вмятины

3
гофра (45°) из крупной сетки (+пенополистирол 8 мм)
гофра (45°) из мелкой сетки (+пенополистирол 8 мм)

слои гофры взаимно перпендикулярны

пробито три из восьми слоёв фольги,  
на четвертом листе следов нет

4 крупная сетка  
(+пенополистирол 8 мм)

пробито 13 из 13 слоёв фольги,  
на тринадцатом листе крупное отверстие 

5 гофра (45°) из мелкой сетки  
(+пенополистирол 8 мм)

пробито 11 из 15 слоёв фольги,  
на двенадцатом листе вмятина

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ СТОЙКОСТИ ГОФРИРОВАННЫХ СЕТОЧНЫХ  
ПРОТИВОМЕТЕОРНЫХ ЭКРАНОВ

1 3542 67
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2.   Противометеорная защита 
со слоями из металлической  
сетки

Предложенный  подход  был  применён  для  экспе-
риментального  исследования  стойкости  сеточных 
противометеорных  экранов.  В  качестве  ударника 
использовались  шарики  из  алюминия  диаметром 
1,5 мм. Алюминий примерно соответствует по плот-
ности  хондритам  (наиболее  распространённой  под-
группе  в  классификации метеоритов)  и широко ис-
пользуется  в  качестве  ударников,  имитирующих 
микрометеориты, а также частицы космического му-
сора. Ударники ускорялись  в  легкогазовой двухсту-
пенчатой  установке  (Герасимов А.В., Добрица Д.Б., 
Пашков С.В., Христенко Ю.Ф.,  2016)  до  скоростей 
порядка 5 км/с. Для упрощения экспериментов был 
использован  режим  свободного  метания,  когда  ша-

рик  ускоряется  в  стволе  непосредственно  газовым 
потоком. В этом случае отпадает необходимость от-
деления и отсечки фрагментов поддона.
На  рисунках  2,  3  показана  схема  и  внешний  вид 

экспериментального  стенда.  В  экспериментах  со 
скоростями до 2,5 км/с используются одноступенча-
тые пороховые баллистические установки. Скорости 
до 5,5 км/с можно получить на двухступенчатых лег-
когазовых установках (ЛГУ) с «тяжёлым поршнем», 
а  скорости  до  8  км/с  и  выше  –  на  ЛГУ  с  «лёгким 
поршнем».
Экспериментально исследовались защитные экра-

ны,  включающие  в  себя  слои  из  плоской  и  гофри-
рованной сетки. Патент на конструкцию защитного 
экрана на основе гофрированной металлической сет-
ки принадлежит АО «НПО им. С.А. Лавочкина» (До-
брица Д.Б., Герасимов А.В., Пашков С.В., Христен-
ко Ю.Ф., 2017).

рисунок 4. Повреждения в эксперименте № 1: слоёв 1 и 2 защитного экрана (а); слоёв 1, 3, 4 и 6 регистрирующей 
мишени (б)
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рисунок 5. Повреждения в эксперименте № 2: сеток 1 и 2 защитного экрана (а); слоёв 1, 3, 4 и 6 регистрирующей 
модельной мишени (б)

В  данной  работе  в  экспериментах  использова-
лись  два  типоразмера  металлической  сетки  (сталь 
12Х18Н10Т) в различных комбинациях (один или два 
слоя, гофра и/или плоская сетка). Параметры крупной  
сетки:  проволока  d=0,3  мм;  просвет  a=0,5  мм  (шаг 
s=0,8  мм);  поверхностная  плотность  ρA=1,50  кг/м2.  
Параметры  мелкой  сетки:  проволока  d=0,2  мм; 
a=0,356 мм (s=0,556 мм); ρA=0,95 кг/м2.
В  модельной  мишени  использовалась  30  мкм 

алюминиевая  фольга,  разделённая  пластинами  пе-
нополистирола  толщиной  8  мм.  Использовался  пе-
нополистирол  с  плотностью  25  кг/м3.  Регистриру-
ющая мишень в каждом опыте была многослойной 
(до 15 слоёв фольги, разделённых 8-мм пластинами 
из  пенополистирола).  При  использовании  гофриро-
ванной  сетки  угол  гофры  брался  равным  45°,  шаг 
гофры 10 мм, высота гофры 5 мм. Сеточные экраны 
отделялись от многослойной мишени также пласти-
нами 8 мм пенополистирола.

В таблице приведены параметры и результаты экс-
периментов по пробитию металлических сеток.

3.   Результаты экспериментальных 
испытаний

На  рисунке  4  показаны  результаты  эксперимента 
№ 1.  Эксперимент  показал,  что  пробивная  способ-
ность  запреградного  облака  фрагментов  оказалась 
достаточной  для  пробития  ещё  пяти  слоёв  алюми-
ниевой фольги. С каждым слоем фольги количество 
пробоин быстро  уменьшается,  что  говорит  о  значи-
тельной степени фрагментации ударника на двойном 
сеточном экране,  в результате которой превалируют 
лёгкие фракции осколков, не обладающие кинетиче-
ской энергией, достаточной для повреждения значи-
тельного количества регистрирующих слоёв мишени.
Несмотря  на  повышенные  защитные  свойства 

гофрированной  сетки,  замена  слоя  из  крупной  сет-
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ки на  слой из  гофрированной крупной сетки в  экс-
перименте № 2 (рисунок 5) не привела к принципи-
альному  снижению  пробивной  способности  облака 
фрагментов.  Однако  это  объясняется  тем,  что  удар 
пришёлся строго по впадине гофры, а радиус закру-
гления  в  месте  изгиба  гофры  сравним  с  радиусом 
ударника. Тем самым, у «эффекта тёрки», присущего 
гофрированной сетке, в данном случае не было воз-
можности проявиться. За счёт большого радиуса кри-
визны в точке удара можно считать, что локальный 
наклон  был  околонулевым  и  поверхностная  плот-
ность преграды в точке удара также принципиально 
не изменилась по сравнению с поверхностной плот-
ностью плоской сетки. Стоит отметить, что, по оце-
ночным результатам численного моделирования ав-
торов, оптимальный угол наклона гофры находится 
в интервале 60−75 градусов. Такой угол обеспечива-
ет  и максимальное  дробление  ударника,  и  не  столь 
резкое  снижение  эффективности  при  ударе  строго 
в вершину или впадину гофры.

В  эксперименте № 3  (рисунок  6)  использовались 
два  слоя  гофрированной  сетки  (крупная  и  мелкая). 
Ориентация  гребней  гофры  была  взаимно  перпен-
дикулярной  для  обеспечения максимального  откло-
нения  и  рассеивания  облака фрагментов. В  данном 
эксперименте уже значимым образом сработал «эф-
фект тёрки», поэтому пробивная способность облака 
фрагментов  снизилась  до  трёх  слоёв  алюминиевой 
фольги. На листах мишени видно отсутствие круп-
ных осколков, количество и размер пробоин быстро 
уменьшаются.
Для  более  корректной  оценки  преимуществ  ис-

пользования  гофрированного  слоя  требуется прове-
сти сравнительные эксперименты для слоёв из пло-
ской  металлической  сетки  и  гофрированной  сетки, 
с поверхностной плотностью, идентичной в плоско-
сти преграды. Учитывая, что при гофрировании по-
верхностная плотность слоя увеличивается обратно 
пропорционально косинусу угла наклона гофры, для 
сравнительных экспериментов гофру следует делать 

рисунок 6. Повреждения в эксперименте № 3: слоёв 1 и 2 защитного экрана (а); слоёв 1–3 регистрирующей модельной 
мишени (б)
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рисунок 7. Повреждения в эксперименте № 4: защитного экрана из плоской сетки 1 и слоя пенополистирола 2 (а); 
листов модельной мишени: первый слой – фольга 3, первый слой – пенополистирол 4, третий слой – фольга 5, пятый 
слой – фольга 6 (б); слоёв 7, 9, 11, 13 регистрирующей мишени (в)

из мелкой сетки. С этой целью было проведено два экс-
перимента – с плоской крупной сеткой (эксперимент 
№ 4,  поверхностная  плотность  слоя  ρA=1,50  кг/м2,  
рисунок 7) и с гофрированной мелкой сеткой (экспе-
римент № 5,  угол  гофрирования 45°,  ρA=1,35  кг/м2, 
рисунок 8).
На рисунке 7б в первом слое хорошо виден харак-

терный  для  соударения  высокоскоростного  шарика 
с плоским сеточным экраном крестообразный разлёт 

фрагментов  (Gongshun G., Ruitao N., 2013; Шуми-
хин Т.А., Мягков Н.Н., Безруков Л.Н., 2014), из кото-
рых  в  дальнейшем,  по  мере  пробивания  слоёв  ми-
шени  частицами  запреградного  облака фрагментов, 
постепенно  выделяется  максимальный  фрагмент, 
обладающий наибольшей пробивной способностью, 
значительно превышающей таковую у остальных бо-
лее мелких частиц.
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рисунок 8. Повреждения в эксперименте № 5: защитных экранов, включающих: гофру из мелкой сетки 1, фольги 
первого слоя регистрирующей мишени 2, первого слоя пенополистирола регистрирующей мишени 3 (а); слоёв 4, 5, 7, 9, 
12 регистрирующей мишени (а, б)

К сожалению, в эксперименте № 4 с крупной пло-
ской  сеткой  оценка  пробивной  способности  оказа-
лась заниженной и 13 слоёв фольги не хватило для 
остановки самого крупного фрагмента. В то же вре-
мя в эксперименте № 5 точка удара (рисунок 8) по-
зволила полностью проявиться всем преимуществам 
гофрированной сетки. Несмотря на то, что слой гоф-
рированной мелкой сетки обладает меньшей поверх-
ностной  плотностью,  его  эффективность  оказалась 
выше, чем у более тяжёлой крупной плоской сетки. 
Для  более  лёгкого  гофрированного  экрана  пробив-
ной способности осколков хватило на 11  слоёв ми-
шени, в то время как для обычного сеточного экра-
на были пробиты все 13 слоёв, а большое отверстие 
на последнем говорит о том, что пробивная способ-
ность неразрушенной части ударника ещё достаточ-
но велика.

Полученные в экспериментах № 4, 5 данные под-
тверждают  результаты  численного  моделирования 
(Добрица Д.Б., Пашков С.В., Христенко Ю.Ф., 2020) 
в том, что при равной поверхностной плотности за-
щитные свойства гофрированных сеточных экранов 
существенно выше, чем у экранов из плоской сетки, 
благодаря «эффекту тёрки» и большему рассеиванию 
облака фрагментов.

заключение
Предложен эффективный и удобный вариант кон-

струкции  модельной  мишени,  позволяющей  коли-
чественно  сравнивать  защитные  свойства  противо-
метеорных экранов без построения баллистической 
кривой,  которая  требует  проведения  значительного 
числа  экспериментов. С помощью данного подхода 
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было проведено сравнительное тестирование защит-
ных экранов разной конфигурации.
Экспериментально  подтверждено  значительное 

улучшение защитных свойств при каскадном распо-
ложении сеток (сначала крупная, затем мелкая) и при 
замене плоской сетки на более тонкую гофрирован-
ную равной удельной массы.
Помимо  повышенных  защитных  свойств  и  боль-

шого  потенциала  для  повышения  живучести  кос-
мических аппаратов, использование гофрированной 
металлической  сетки  может  решить  ряд  конструк-
ционных проблем с жесткостью и виброустойчиво-
стью  защитных  экранов. Гофра,  заполненная пеной 
или приваренная микросваркой к тонкой фольге или 
к  другому  гофрированному  слою  с  направлением 
гребня  перпендикулярно  первому,  имеет  достаточ-
ную жёсткость  для независимого  крепления  в  виде 
панелей.  Комбинированная  защита,  в  которой  ис-
пользуются  подобные  слои,  может  при  определён-
ных условиях даже выступать в роли несущего эле-
мента конструкции.

Работа выполнена при финансовой поддерж-
ке гранта Российского научного фонда (проект 
№ 16-19-10264).
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В данном обзоре, выполненном по материалам 
зарубежных публикаций, описаны принципы 
продольной интерферометрии, применяемые для 
селекции движущихся целей (СДЦ) с помощью 
космических радиолокаторов с синтезированной 
апертурой; приведены некоторые алгоритмы СДЦ 
и представлены базовые расчётные соотношения.
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This review, based on the materials  
of publications in foreign literature,  
describes the principles of longitudinal  
interferometry with space based synthetic  
aperture radars for moving targets indication (MTI). 
Some MTI algorithms are presented and basic 
calculation relations are presented.

Keywords:  
synthesized aperture radar;  
moving targets indication;  
longitudinal interferometry.

введение
Селекция  движущихся  целей  с  определением  их 

реального  положения  в  пространстве,  скорости 
и курса является одной из тех задач, которые реша-
ются  аэрокосмическими  системами  дистанционно-
го  зондирования Земли с помощью радиолокаторов 
с синтезированной апертурой (РСА). Данной пробле-
матике посвящены отдельные разделы в монографи-
ях (Верба В.С. и др., 2010; Радиолокационные систе-

мы…, 2008; Кондратенков Г.С., Фролов А.Ю., 2005), 
а также многочисленные журнальные публикации.
Доплеровские параметры сигналов, принимаемых 

локатором от движущихся целей, отличаются от сиг-
налов,  которые  формирует  фон  (Raney R.K.,  1971). 
Выявление этих отличий при обработке радиоголо-
грамм и позволяет выполнить процедуры СДЦ. Пара-
метры движущихся целей определяются как с помо-
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щью РСА, работающих в моностатическом режиме, 
так и в системах продольной интерферометрии с ан-
теннами, имеющими два и более разнесенных фазо-
вых  центра,  а  также  с  антеннами,  установленными 
на различных платформах.
За  последние  годы  достигнуты  впечатляющие 

успехи в области СДЦ с помощью моностатических 
систем  РСА,  причём  с  использованием  как  тради-
ционных методов обработки доплеровского спектра 
(Renga A., Moccia A.G., 2016), так и новых подходов 
к  спектральному  анализу. В  их  числе  дробное  пре-
образование Фурье  (ДрПФ)  (Pelich R. et. al.,  2016) 
и его взвешенный вариант (Tao R., Li Y.-L., Wang Y., 
2010),  называемый  в  зарубежной  литературе  уко-
роченным во  времени ДрПФ. Кроме  того,  успешно 
применяется  ряд  интегральных  преобразований, 
формирующих  частотно-временное  распределение 
отображаемых сигналов, которые описаны в обзоре 
(Cohen L., 1989). В работе (Park J.-W., Won J.-S., 2011) 
для  эффективной  оценки  доплеровских  параметров 
сигналов, принимаемых от движущихся целей аппа-
ратурой TerraSAR-X, использовано преобразование, 
формирующее  в  частотно-временной  области  рас-
пределение Вигнера – Вилле (РВВ – WVD).
Вместе с тем, установлено, что применение мето-

дов продольной интерферометрии позволяет расши-
рить  диапазон  измеряемых  скоростей  движущихся 
целей и повысить достигаемую точность их оценки.
Цель данного обзора состоит в том, чтобы, исполь-

зуя материалы публикаций в зарубежной литературе, 
раскрыть основные принципы продольной интерфе-
рометрии, привести расчётные соотношения и опи-
сать  некоторые  алгоритмы,  применяемые  для  СДЦ 
с помощью РСА.

1.   Метод продольной 
интерферометрии и оценка  
ошибки радиальной  
составляющей скорости цели

Принцип измерения  радиальной  компоненты  ско-
рости  движения  объектов  на  земной  поверхности 
с  помощью  РСА,  работающих  в  продольно-траек-
торном  интерферометрическом  режиме,  состоит 
в следующем. Создаётся аппаратура, которая может 
излучать и принимать отражённые от цели сигналы 
в  два  последовательных  момента,  разделённых  ма-
лым интервалом времени Δt. Пространственное по-
ложение точки наблюдения, в которой располагается 
измерительная аппаратура в эти два момента време-
ни, в идеале должно быть зафиксировано. Тогда фаза 
сигнала,  принимаемого  в  первый  момент  времени, 
будет  равна  Ф1=–(4π/λ)R1(t),  во  второй  Ф2=–(4π/λ)× 
×R2(t+Δt).  Их  разность  Ф=Ф1-Ф2=(4π/λ)[R2(t+Δt)– 
–R1(t)], где λ – длина волны; Vr – радиальная скорость 

цели; R1,2  –  расстояния  от  двух  платформ  до  цели. 
Если  бы  цель  была  неподвижна,  то  R1(t)=R2(t+Δt) 
и Ф=0. При её движении в радиальном направлении 
со скоростью Vr в течение интервала времени Δt на-
клонная дальность изменится на величину VrΔt, что 
вызовет  изменение  значения  разности  фаз  Ф=Ф1– 
–Ф2=(4π/λ)VrΔt.  В  интерферометрических  системах 
измеряемым параметром как раз и является фазовый 
сдвиг.  Зная  его,  можно  определить  радиальную  со-
ставляющую скорости движения цели:

Vr=(Ф/4π)(λ/Δt).

Практически  описанное  выше  последовательное 
во времени измерение расстояния до объекта может 
быть выполнено путём размещения на движущейся 
платформе  двух  антенн  в  продольном  направлении 
по  отношению  к  траектории  полёта  или  антенны 
с разнесёнными фазовыми центрами. Это могут быть 
и две независимые, продвигающиеся друг за другом 
со скоростью V платформы, разделенные расстояни-
ем d, рисунок 1.
При  измерениях,  выполняемых  в  интерфероме-

трическом  режиме,  необходимо  знание  абсолютно-
го  значения фазового  сдвига Ф. Однако  аппаратура 
может определить его лишь в интервале от 0 до 2π. 
В литературе предложены различные методы восста-
новления абсолютного значения фазы. Однако для их 
реализации, например, при измерении высоты, обя-
зательно требуется наличие, по меньшей мере, одной 
наблюдаемой  опорной  цели,  имеющей  точную  гео-
метрическую привязку и известную высоту. При из-
мерении  скорости  пришлось  бы  иметь  такую  же 
опорную точку, для которой также была бы известна 
и скорость её движения. Поэтому для избегания про-
цедуры восстановления абсолютного значения фазы 
поступают иначе. Задают максимально допустимый 

рисунок 1. Расположение антенн при продольно-
траекторной интерферометрии
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интервал  [–Vrмакс, Vrмакс]  скорости  объекта,  подлежа-
щей измерению, и фазы [–π,π]. Поскольку Δt=d/V, то

|Ф|=(4π/λ)VrΔt=(4πd/λ)(Vrмакс/V)≤π.

Из этого неравенства вытекают ограничения:

d≤λV/(4Vrмакс), Vrмакс≤λV/(4d) и Δt≤V/(4Vrмакс).

При известных значениях длины волны, скорости 
движения платформы и требуемом значении макси-
мальной измеряемой радиальной составляющей ско-
рости  движения  объектов  приведённое  выражение 
позволяет  определить  расстояние  между  фазовыми 
центрами двух антенн.
В работе (Moccia A., Rufino G., 2001) в явном виде 

получено  выражение  для  оценки  дисперсии  ошиб-
ки  определения  радиальной  составляющей  скоро-
сти  цели,  выраженные  через  её  чувствительности 
к  ошибкам  задания  следующих  параметров:  скоро-
сти движения платформы V, продольного расстояния 
между фазовыми центрами антенн d, фазового сдви-
га между сигналами в двух антеннах Ф, размера базы 
по осям у и z (By и Bz), высоты полёта платформы h, 
локального  радиуса  Земли  a  и  наклонной  дально-
сти R. Оно имеет следующий вид

,

где через pi обозначены восемь параметров в при-
ведённом и указанном выше порядке. Частные про-
изводные  определяются  с  помощью  следующих 
соотношений:

∂Vr/∂V=Δl/d≤Vrмакс/V;

∂Vr/∂d=–4VrмаксΔl/(λd)≤–4Vrмакc(Vrмакс/V)λ–1;

∂Vr/∂Ф=Vrмакс/π;

∂Vr/∂By=(4Vrмакс/λ)sinθ;

∂Vr/∂Bz=(4Vrмакс/λ)cosθ;

∂Vr/∂h=–[4Vrмаксre/(λRa)]Bzy;

∂Vr/∂a=(4Vrмакс/λ)(R–1–a–1cosθ)Bzy; 

∂Vr/∂R=(4Vrмакс/λ)(a–1–R–1cosθ)Bzy,

где Δl=λ(Ф/4π)–(Bzcosθ+Bysinθ)=VrΔt; Bzy=Bz+By/tgθ.
Таким  образом,  парциальные  составляющие  дис-

персии  ошибки  определения  радиальной  скорости 
можно  выразить  через  произведения  парциальных 
чувствительностей,  нормированных  к  максималь-
ному  значению  радиальной  скорости,  и  дисперсии 
ошибок парциальных параметров как

(∂Vr /∂pi)(σpi /Vrмакс).

рисунок 2. Продольно-траекторная интерферометрия в системе TanDEM–X
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Ряд  проблем,  связанных  с  созданием  систем про-
дольной  интерферометрии,  удалось  успешно  ре-
шить  в  германской  системе  TerraSAR–X,  в  кото-
рой  использована  фазированная  антенная  решетка 
(Cherniakov M., 2008; Krieger G.,  2006).  В  режиме 
передачи  сигнал  излучается  всей  апертурой,  тогда 
как в режиме приёма он поступает и  затем обраба-
тывается в раздельности для каждой половины, фак-
тически выступающей как самостоятельная антенна. 
Для измерения малых скоростей реализуется конфи-
гурация,  состоящая  из  двух  аппаратов,  рисунок  2. 
Спиральная форма орбиты позволяет гибко изменять 
требуемое  разнесение  спутников,  а  малое  продоль-
ное разнесение сенсоров обеспечивается на каждом 
спутнике в отдельности.
Развёрнутый  анализ  работы  РСА,  работающего 

в режиме продольной интерферометрии, с аппарату-
рой TerraSAR–X/TanΔEM-X, установленной на двух 
платформах,  сделан  в  работе  (Baumgartner S.V., 
Krieger G., 2016). Исследование проведено в предпо-
ложении о том, что цель перемещается на земной по-
верхности с продольной и радиальной составляющи-
ми скорости vx и vr, а также может иметь радиальное 
ускорение ar. Показано, что доплеровские центроиды 
и скорости изменения доплеровской частоты на двух 
платформах определяются следующим образом:

fдц,i=–(2/λ)(νr–Vr,i), 

Kд,i =–(2/λ){[V2
эф,i –V2

r,i+2(νrVr,i–νxVi)]Ri
–1+ar}.

Здесь  i=1,  2  –  номер  платформы;  Vi  –  её  орби-
тальная  скорость;  Vr,i  –  радиальная  составляющая 
скорости  платформы; Vэф,i  –  эффективная  скорость,  
Vэф,i=V i

2
 – Ri

TAi; Ri  –  радиус-векторы,  направленные 
с  двух  платформ  на  цель; Ai  –  их  ускорения  соот-
ветственно.  Если  сдвиг  доплеровского  центроида, 
связанный  с  вращением  Земли  вокруг  своей  оси, 
скомпенсирован  за  счёт  соответствующей  про-
странственной  ориентации  платформы,  то  Vr,i=0. 
В  этом  случае  приведённые  выше  соотношения 
упрощаются:

fдц,i=–(2/λ)νr,

Kд,i =–(2/λ)[(V2
эф,i –2νxVi)/Ri+ar].

Для неподвижной цели vx=0 и ar=0, поэтому
Kд,i =K0,i =–2V2

эф,i/(λRi).
Если  азимутальный  сигнал  обрабатывается филь-

тром,  согласованным  с  сигналом,  принимаемым 
от  неподвижных  целей,  который  характеризуется 
скоростью  изменения  доплеровской  частоты  K0,i,  то 
изображение точечной цели сдвинется по медленно-
му (азимутальному) времени на интервал Δti=–fдц,i/Kд,i,  
которому будет соответствовать сдвиг в продольном 
направлении  на  расстояние  δxi=–(fдц,i/Kд,i)VДН,i,  где 
VДН,i≈V2

эф,i/Vi – скорость движения отпечатка диаграм-
мы направленности (ДН) антенны на земной поверх-

ности. Кроме того, произойдёт сдвиг цели в радиаль-
ном направлении δri=(λf 2

дц,i)/4K0,i .
Если РСА установлены на двух платформах, дви-

жущихся в одинаковом направлении на расстоянии d 
друг от друга, то для стационарных целей на второй 
платформе  время  съёмки  изображения  будет  отста-
вать  от  времени  его  съёмки  на  первой  платформе 
на  интервал  Δt=–d/V.  При  продольном  движении 
цели  со  средней  скоростью  x  интервал  времени 
окажется  равным Δt′=–d/(V– x). И  поскольку  x<<V, 
то Δt′≈Δt. За время Δt произойдёт сдвиг цели, проек-
ции которого определятся как ∆xν= x∆t, ∆rν= r∆t, где

r  –  среднее  значение  радиальной  скорости.  Сдвиг 
по азимуту и по наклонной дальности изображений, 
сформированных путём свертки сигналов, отражён-
ных от движущейся цели и принимаемых двумя ап-
паратами, определится следующим образом:
∆x≈(2VДН,1ar∆t)/(λKд,1)+∆xν,

∆r ≈2/(λKд,1)(arνr,1∆t+0.5ar
2∆t2)VДН,1+∆rν≈∆rν.

Значения Δx и Δy, полученные из анализа реальных 
голограмм,  обозначим  через  Δx′=x′2–x′1  и  Δy′=y′2–y′1. 
Если полагать,  что ускорение движения цели на ин-
тервале времени Δt отсутствует, то  ′x=∆x′/∆t, ′r=∆r′/∆t.
Поперечная  составляющая  скорости  связана 

с  радиальной  простым  соотношением  ′y= ′r /sinθп,  
где  θп  –  угол  падения  волны  на  поверхность.  Аб-
солютное  значение  скорости  движения  цели  

0=( x′2+ y′2)0.5. По отношению к траектории полёта на-
правление скорости движения объекта составит угол 
αт=arctg( ′y / ′x).  Реальное  положение  движущейся 

цели  определится  соотношениями  , 

, где x′из,1 и r′из,1 – положение цели на изо-

бражении по азимуту и по наклонной дальности.
Теперь  будем  полагать,  что  измеренное  значение 

скорости изменения доплеровской частоты равно K′д. 
Тогда  радиальная  составляющая  ускорения  движу-
щейся цели определится следующим образом:

Продольная  и  радиальная  составляющие  скоро-

сти     Положе-

ние  движущейся  цели  по  азимутальной  коорди-

нате  и  радиальной  координатам   

Азимутальная  составляющая  ускорения  выража-

ется через радиальную как   Значения 

ОБЗОР МЕТОДОВ И АЛГОРИТМОВ ПРОДОЛЬНОЙ ИНТЕРФЕРОМЕТРИИ ДЛЯ СЕЛЕКЦИИ  
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сдвига  в  двух  изображениях  цели  рассчитываются 
путём  выполнения  процедуры  двухмерной  кросс-
корреляции  фрагмента  изображения  цели  Iф1(x,r), 
полученного аппаратурой первой платформы с изо-
бражением,  полученным  аппаратурой  второй  плат-
формы I2(x,r) с использованием быстрого преобразо-
вания Фурье (БПФ):

R(x, r)=F–1{[F(Iф1(x, r)]*F(I2(x, r)},
где символы F и F–1 означают процедуры прямого 

и обратного БПФ. Значения сдвигов Δx′ и Δr′ опре-
деляются в точке максимума кросс-корреляционной 
функции R(x, r).
Минимальное  значение  абсолютной  скорости, 

определяемой путём выполнения двухмерной крос-
скорреляционной  процедуры,  оценивается  неравен-
ством v0,мин≥Δц/Δt, где Δц – размер цели.
В работе  (Baumgartner S.V., Krieger G., 2016) так-

же приведены выражения и сделаны оценки ошибок 
определения:  радиального  ускорения;  поправки  по-
ложения цели по азимуту и по наклонной дальности; 
продольной,  поперечной  и  абсолютной  скорости; 
курса  цели.  Приведены  многочисленные  графиче-
ские зависимости их значений от отношения сигнала 
к шуму, ЭПР цели, направления её движения, скоро-
сти и радиального ускорения, а также от интервала 
времени,  за  который  космический  аппарат  прохо-
дит расстояние, разделяющее две платформы. Даны 
примеры,  демонстрирующие  эффективность  разра-
ботанных  алгоритмов  для  целей,  движущихся  как 
по суше, так и на морской поверхности.
Отметим также, что в аппаратуре COSMO-SkyMed 

Second Generation фирмы ThalesAlenia для селекции 
движущихся целей в качестве последнего седьмого, 
опционного  (optional)  варианта  функционирования 
системы предусмотрена возможность её работы в ре-
жиме продольной интерферометрии.

2.   Алгоритм СДЦ, применённый 
в системе TerraSAR–X/TanDEM-X

Для  выполнения процедуры СДЦ необходимо  ре-
шить  три  основные  задачи:  во-первых,  выделить 
движущиеся  цели  на  фоне  неподвижных  объектов; 
во-вторых, оценить их реальные положения по ази-
мутальной  координате;  в-третьих,  определить  ази-
мутальную  и  радиальную  составляющие  вектора 
скорости.
Алгоритм  выполняется  в  три  основных  этапа. 

На  первом  этапе  происходит  предпроцессорная  об-
работка  сигнала и  калибровка. Из  сырых  сигналов, 
принимаемых четырьмя парциальными апертурами, 
формируются  традиционные  изображения  наблю-
даемой  области  с  помощью  алгоритма  масштаби-
рования сигнала с линейной частотной модуляцией 
(ЛЧМ). Обработка  ведётся  в полной полосе частот, 

определяемой частотой повторения Fп импульсов пе-
редатчика. Для формирования изображения с высо-
ким разрешением необходимо выполнить  стандарт-
ные процедуры калибровки и, кроме того, провести 
сорегистрацию  всех  данных  с  первым  приёмным 
каналом.  В  аппаратуре  TerraSAR–X/TanDEM-X  эти 
операции  выполняются  с  помощью  эксперимен-
тального  интерферометрического  процессора  TAXI 
(Prats P. et al.,  2010),  разработанного  в  институте 
микроволн и радиолокации Германского аэрокосми-
ческого центра.
Возможное наличие поперечной к траектории по-

лёта  составляющей  базы  локатора,  формируемой 
между двумя платформами, должно быть скомпенси-
ровано перед выполнением процедуры когерентного 
подавления фонового изображения от неподвижных 
объектов и оценкой параметров движущихся целей. 

рисунок 3. Сечение усредняющего окна

В  процессоре TAXI  формируется  цифровая  модель 
возвышений  (ЦМВ),  поэтому  получаемые  оценки 
фазы, вызванные изменением высоты, использованы 
для компенсации искажающего влияния наличия по-
перечной составляющей базы.
Для  увеличения  отношения  полезного  сигнала 

к суммарному, состоящему из фона и шума, и вероят-
ности обнаружения цели, вычислительные процеду-
ры могут выполняться итеративно с использованием 
различных  значений  продольной  и  поперечной  со-
ставляющей скорости цели для  адаптивной коррек-
ции миграции ячеек по дальности и для адаптивной 
азимутальной фокусировки изображения.
Другой подход описан в работе  (Yang L., Wang T., 

Bao Z.,  2008). Прежде  чем  приступить  к  обработке 
сигнала,  предлагается  выполнить  три  процедуры: 
во-первых,  удалить  из  комплексного  изображения 
локальную фазу плоской Земли; во-вторых, удалить 
составляющую фазы,  обусловленную наличием по-
перечной  составляющей  базы  локатора;  в-третьих, 
подавить  составляющие  сигналов,  принимаемых 
от неподвижных объектов.
Движущиеся  по  земной  поверхности  цели  обыч-

но  располагаются  на  почти  плоской  поверхности. 

нулевые значения

область задания  
весовых коэффициентов

1
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Поэтому  на  первом  этапе  в  интерферограмме  для 
последующей селекции движущихся целей выбира-
ются только те области, в которых фаза изменяется 
не более чем на 2π.
На  втором  этапе  в  интерферограмме  устраняется 

фазовая  составляющая,  связанная  с  наличием  по-
перечной к траектории полёта платформы проекции 
базы локатора. Для этого вначале формируется мас-
сив X(m,n)=x1(m,n)x2

*(m,n), где x1 и x2 – две комплекс-
ные голограммы. Затем для каждого элемента вычис-
ляется  поправочное  значение  фазы  ϕ(m,n),  которое 
следует удалить из интерферометрического значения 
Ф=(2π/λ)[R1(t)–R2(t)]:

где m, n – номера точек двух комплексных изобра-
жений; P, Q – размеры усредняющих окон по дально-
сти и по азимуту; 0≤β(p,q)≤1 – весовой коэффициент. 
Типичный вид его распределения в окне изображён 
на  рисунке  3.  Нулевая  область  соответствует  пик-
селям, в области которых наблюдается движущаяся 
цель.
На третьем этапе в изображении подавляются со-

ставляющие, которые соответствуют неподвижному 
фону. Прямое вычитание изображения цели, получа-
емое на двух платформах, приводит к неудовлетво-
рительному удалению фонового сигнала, поскольку 
всегда имеются различия в характеристиках двух ан-
тенн и  приёмных устройств. В  результате функции 
отклика на точечную цель в изображениях двух аппа-
ратов будут  различаться. В литературе предложены 
методы  калибровки,  которые  позволяют  устранить 
эту проблему (Soumekh M., Himed B., 2002). Однако 
в  работе  (Yang L., Wang T., Bao Z.,  2008)  применён 
другой  метод  –  адаптивной  фильтрации,  имеющий 
меньшую вычислительную трудоёмкость.
Сущность  его  состоит  в  следующем. Для  каждой 

пары пикселей двух изображений x1(m, n) и x2(m, n) 
формируется вектор Х=[x1(m, n), X2], где X2 – вектор, 
состоящий из пикселя x′2(m, n) и соседних с ним пик-
селей  (штрих  означает,  что  этап  2  для  этого  сигна-
ла  выполнен).  Затем  формируется  ковариационная 
матрица

где K  –  число  использованных  статистически  не-
зависимых отсчётов;  верхний индекс Н  –  выполне-
ние операции эрмитовского сопряжения. После этого 
определяется вектор весовых коэффициентов

W=μ[R]–1s,
где μ – нормирующий коэффициент, имеющий та-

кое  значение,  при  котором первый  элемент  вектора 
W1=1, s =[1,0,...,0].

Результирующее изображение определяется следу-
ющим образом:

где   – вектор, который формируется из коэффи-
циентов W,  за  исключением  первого  элемента W1. 
В оставшемся изображении выполняется процедура, 
позволяющая  снизить  вероятность  появления  лож-
ной тревоги. С этой целью сравниваются уровни по-
давления пикселей изображения. Для неподвижных 
целей  этот  уровень  оказывается  существенно  боль-
шим, чем для подвижных целей.
Описанная  методика  была  проверена  в  (Yang L., 

Wang T., Bao Z., 2008) при обработке реальной голо-
граммы участка гористой местности, в которой в пе-
редней  равнинной  части  имеется железнодорожное 
полотно с движущимся составом и дорога, по кото-
рой едут два автомобиля, рисунок 4.

3.   Многоканальные системы 
селекции движущихся целей

В канадской системе RADARSAT-2 применена ан-
тенная решетка,  в которой в режиме селекции дви-
жущихся целей активизация её элементов при излу-
чении и приёме сигнала изменяется таким образом, 
что формируются различные варианты активной об-
ласти апертуры антенны с парциальными смещенны-
ми фазовыми центрами (Dragosevic M.V., Burwash W., 
Chiu Sh., 2012). На рисунке 5 изображены четыре ва-
рианта активизации элементов антенной решётки.
При излучении сигнала могут быть включены: все 

элементы, их половина или же 3/4 части от общего 
числа (последний вариант на рисунке 5 не показан). 
При  приёме формируются  два  суммарных  сигнала: 
либо  от  половины  общего  числа  элементов,  либо 
от четвёртой части их общего числа. Очевидно, что 
уменьшение  числа  парциальных  излучателей  ведёт 
к расширению ДН решётки, уменьшению коэффици-
ента усиления антенны, а в режиме передачи – ещё 
и к уменьшению мощности сигнала.
Пусть антенна имеет p=0,1,...,P–1 фазовых центра. 

Тогда направление на n-ю движущуюся цель опреде-
ляется путём минимизации по углу Ф функционала:

Радиальная  составляющая  скорости  движущей-
ся цели определяется максимизацией по скорости V 
функционала:

ОБЗОР МЕТОДОВ И АЛГОРИТМОВ ПРОДОЛЬНОЙ ИНТЕРФЕРОМЕТРИИ ДЛЯ СЕЛЕКЦИИ  
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а – полное изображение, полученное РСА; б – интерферограмма вида и выделенная область поиска движущихся 
целей; в – интерферометрическая фаза после удаления составляющей, связанной с наличием поперечной 
интерферометрической составляющей базы; г – результат удаления составляющей сигнала, связанной с фоном 
местности; д – селекция двух движущихся автомобилей; е – результирующее изображение движущихся поезда  
и двух автомобилей.
рисунок 4. Этапы селекции движущихся целей
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рисунок 5. Варианты активизации элементов антенной решётки RADARSAT-2 в режиме продольной интерферометрии

В этих формулах введены следующие обозначения: 
p – составляющие двух векторов импульсной функ-
ции отклика на точечную цель

где проектор   направляющая 
матрица, состоящая из двух столбцов   
p – составляющие векторов азимутального сканирова-
ния и колокации фона; bp(ω)=exp[j4πp(D/λ)ω] и gp( )= 
=exp[–j4πp(Vg/Vs)(D/λ)( /Rn)] положение n-й точечной 
цели на изображении;  =xn–RnVn/Vs,  – азимуталь-
ная функция  отклика на  точечную цель. Кроме  того, 
введены  следующие  обозначения:  Vs, Vg  и  Vn  –  ско-
рости  движения  платформы,  отпечатка  ДН  антенны 
на  земной  поверхности  и  цели  соответственно; Rn – 
расстояние по наклонной дальности до n-й движущей-
ся цели; x и xn  –  текущее значение азимутальной ко-
ординаты и её значение при минимальном расстоянии 
от платформы до n-й движущейся цели;   – комплекс-
ная амплитуда; dx – разрешение локатора в продольном 
направлении.
Другой  вариант  селекции  движущихся  целей 

и  определения их  скорости предложен  в испанской 
системе SEOSAR/PAZ (Rizzato D., 2012), рисунок 6. 
Сигналы,  принимаемые  двумя  антеннами,  оказы-
ваются  смещенными  по  времени.  Поэтому  внача-
ле  устраняют  это  смещение  с  помощью  операции, 
которую  называют  совместной  регистрацией  (co-
registration).  Затем  сигнал  сжимается  по  дальности 

и  выполняется  коррекция  миграции  ячеек  по  даль-
ности  в  обоих  каналах.  После  этого  вычисляется 
разность  этих двух сигналов,  а не разность их фаз. 
Эту  операцию  называют  процедурой  нахождения 
разностного сигнала c помощью антенны, имеющей 
два разнесенных входа приёмного устройства. В за-
рубежной  литературе  её  обозначают  аббревиатурой 
DRA – Dual Receive Antenna.
После этого над разностным сигналом, в котором 

будет подавлена  составляющая,  связанная  с фоном, 
выполняют операцию дробного преобразования Фу-
рье,  и  в  каждой  полоске  по  дальности  определяют 
максимумы  преобразованной  разностной  функции. 
Далее  с  помощью  специальной  процедуры  находят 
порог  ложной  тревоги,  и  если  его  значение  ниже 
найденного максимума, то считается, что в области 
ДрПФ обнаружена движущаяся цель.
На  следующем  этапе  определяются  значения  по-

перечной  и  продольной  составляющих  скорости 
движения цели. Делается это уже с помощью метода 
продольной  интерферометрии.  Вначале  два  сигна-
ла, прошедших процедуру совместной регистрации, 
преобразуются с помощью ДрПФ. Затем они филь-
труются в областях, в которых были выявлены дви-
жущиеся цели, а полученные сигналы снова перево-
дятся  во  временную  область  с  помощью  обратного 
ДрПФ. И уже только после этого над ними выполня-
ются процедуры продольной интерферометрии, опи-
санные выше. С их помощью находят составляющие 
скорости движения целей.
Приведём  математические  выражения,  применя-

емые  при  выполнении  описанных  выше  процедур. 
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а – селекции движущихся целей; б – определения составляющих скорости.
рисунок 6. Блок-схемы

ба

рисунок 7. Геометрия многоканальной системы продольно-траекторной интерферометрии
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Сорегистрация  и  разностный  сигнал  определяются 
как  Δs(t)=s1(t)–s2[t+d/(2vs)]~|sin[πvyybd/(λRbvs)]|.  Здесь 
введены  обозначения:  vy  –  поперечная  к  траекто-
рии составляющая скорости цели; Rb и yb – расстоя-
ние от платформы до цели по наклонной дальности 
и по земной поверхности в момент их максимально-
го сближения; d – расстояние между двумя фазовыми 
центрами  антенн;  vs  –  скорость  движения платфор-
мы. Из приведённого соотношения следует, что при 
vy=nλRbvs/(ybd) разностный сигнал стремится к нулю 
(соответствующие  скорости  называются  слепыми). 
Если цель имеет лишь азимутальную составляющую 
скорости,  а поперечная равна нулю,  то  значение Δs 
оказывается сильно уменьшенным.
После  преобразования  разностного  сигнала  в  об-

ласть ДрПФ его амплитудное распределение станет 
рэлеевским  f(A)=A/σ2exp[–A2/(2σ2)], А≥0. Среднеква-

дратическое отклонение   где аi – отсчё-

ты сигнала в области ДрПФ; порог ложной тревоги η 
при заданном значении вероятности её возникнове-

ния 

Определение  поперечной и  продольной  составля-
ющих скорости выполняется только для целей, кото-
рые были селектированы как движущиеся. Разность 
фаз сигналов, принимаемых двумя антеннами, опре-
деляется как Ф=arg[s1(t)s2

*(t)]. Поперечная составля-
ющая  скорости  vy=[λR0vs/(2πdy0)]Ф. Сигнал,  сжатый 
по  наклонной  дальности,  но  не  сжатый  по  азиму-
ту,  подвергается  дробному  преобразованию  Фурье, 
и определяется значение угла αм, при котором ДрПФ 
достигает максимальное значение. Это значение свя-
зано с параметрами локатора следующим соотноше-
нием: α=arctg[–Fп

2/(KaN)],  где Fп  – частота повторе-
ния импульсов передатчика; Ka=2vs/(λR0) – скорость 
изменения доплеровской частоты для неподвижных 
целей; N  –  общее  число  отсчётов  при  выполнении 
ДрПФ. Продольная составляющая скорости

В  статье  (Zhang S. et. al.,  2015)  проанализирова-
на  многоканальная  цифровая  система  продольной 
интерферометрии  (МЦСПИ),  рисунок  7;  здесь  так-
же  проведён  детальный,  содержащий  77  ссылок, 
литературный  обзор  тематики.  В  докладе  на  кон-
ференции  по  радиолокации  в  2020  году  (Silva A.B., 
Baumgartner S.V., 2020) предложена новая методика 
пространственно-временной  адаптивной  калибров-
ки МЦСПИ. Её быстродействие в 15 раз превышает 
традиционную систему балансировки цифровых ка-
налов системы.

4.   Метод определения  
3-мерного вектора скорости 
движущихся целей

Метод  определения  полного  3-мерного  вектора 
скорости движущихся целей  с помощью РСА, рас-
положенных  на  геосинхронной  орбите  (ГЕО  РСА) 
(Петров А.С. и др., 2019; Петров А.С., Волчен-
ков А.С.,  2020)  и  работающих в  бистатическом ре-
жиме, описан в работе (Wang P., Liu M, Wang S. et. al., 
2018). Сначала с использованием дробного преобра-
зования Фурье входные сигналы s1,2(t), заданные во 
временной области, отображаются в сигналы Sα

1,2(u), 
определенные в двухмерной области (α, u). В ней на-
ходятся максимумы функций Sα

1,2(u) и соответствую-
щие им значения αm и um. Если общее число отсчётов 
сигнала по времени равно M, а отсчёт, соответствую-
щий um, имеет номер m, то рассчитываются нормиро-
ванные значения доплеровских центроидов и скоро-
сти изменения доплеровской частоты f ′дц,n=m/(2M+1)  
и f ′r,n=–(cotαm)/2π, n=1, 2.
Затем находится проекция скорости цели на ось х как  

Vцx=V–(0.5λR0f ′r,n)0.5. Проекции скорости цели на оси y 
и z определяются путём решения системы из следу-
ющих двух уравнений:

f ′дц,1=[2/(λR0)][(x0–Bx1)(V–Vцx)+(y0-By1)Vy+(H+Bz1)Vz];

f ′дц,2=[2/(λR0)][(x0–Bx2)(V–Vцx)+(y0-By2)Vy+(H+Bz2)Vz],
где λ – длина волны; R0 – расстояние от центра базы 

до цели в начальный момент времени;  (Xn, Yn, Zn) – 
координаты двух аппаратов в прямоугольной декар-
товой системе координат; (Bxn, Byn, Bzn) – координаты 
фазовых центров двух антенн; x0, y0 и z0 – координа-
ты цели в начальный момент медленного времени t0;  
V – скорость движения аппаратов.
Проверка данной методики проведена при следую-

щих параметрах системы: несущая частота 1.25 ГГц; 
полоса частот сигнала, модулирующего несущую ча-
стоту, 20 МГц; длительность импульса передатчика 
40 мкс;  частота  повторения  импульсов  300  Гц;  вы-
сота аппаратов над земной поверхностью 35800 км; 
угол визирования цели 3.5°. Размеры базовой линии 
по  трём  координатам  (500,  20,  20)  м.  Найденное 
значение  скорости  движения  цели V=(4,  2,  1)T  м/с 
отличается  от  заданного при моделировании  значе-
ния по трем координатам на 1.55, 14 и 17 процентов 
соответственно.

заключение
С помощью космических РСА, работающих в ре-

жиме  продольной  интерферометрии,  удаётся  обна-
руживать и локализовать цели, движущиеся на суше 
и  в море,  а  также  измерять  две  и  даже  все  три  со-
ставляющие их скорости, причём в широком диапа-
зоне изменения – от единиц метров в секунду до со-
тен километров в час и с учётом возможного наличия 

ОБЗОР МЕТОДОВ И АЛГОРИТМОВ ПРОДОЛЬНОЙ ИНТЕРФЕРОМЕТРИИ ДЛЯ СЕЛЕКЦИИ  
И ОЦЕНКИ ПАРАМЕТРОВ ДВИЖУЩИХСЯ ЦЕЛЕЙ С ПОМОЩЬЮ КОСМИЧЕСКИХ РСА



43

1.2021

ускорения.  В  литературе  получены  оценки  зависи-
мости  ошибок  проводимых  измерений  от  параме-
тров  интерферометрической  системы,  на  которые 
для обеспечения необходимой точности приходится 
накладывать весьма жесткие ограничения. Алгорит-
мы селекции движущихся целей, а также определе-
ния составляющих их скорости и курса оказывают-
ся многоступенчатыми и достаточно сложными при 
реализации. Наряду с традиционными процедурами 
согласованной фильтрации приходится также приме-
нять методы глубокой постпроцессорной обработки 
сигнала и получаемого изображения.

список литературы
Верба В.С., Неронский Л.Б., Осипов И.Г., Турук В.Э. 

Радиолокационные системы землеобзора. М.: Радио-
техника, 2010. 680 с.

Кондратенков Г.С., Фролов А.Ю.  Радиовидение. 
Радиолокационные системы дистанционного зонди-
рования  Земли:  учеб.  пособие  для  вузов  / Под  ред. 
Г.С. Кондратенкова. М.: Радиотехника, 2005. 368 с.

Петров А.С., Прилуцкий А.А., Чиков В.А., Волчен-
ков А.С.  К  вопросу  расчёта  геометрического  разре-
шения  и  энергетического  потенциала  космического 
радиолокатора  с  синтезированной  апертурой,  рас-
положенного  на  геосинхронной  орбите  и  работа-
ющего  в  бистатическом  режиме  //  Вестник  НПО 
им. С.А. Лавочкина. 2019. № 4. C. 56-66.

Петров А.С., Волченков А.С.  Геометрическое  раз-
решение РСА, работающих в бистатическом режиме 
с  активным орбитальным модулем  // Вестник НПО 
Лавочкина. 2020. № 2. C. 72-81.

Радиолокационные системы воздушной развед-
ки, дешифрирование радиолокационных изображе-
ний / Под ред. Л.А. Школьного. М.: ВВИА им. проф. 
Н.Е. Жуковского, 2008. 530 с.

Baumgartner S.V., Krieger G.  Dual-Platform  Large 
Along-Track Baseline GMTI  //  IEEE Transactions On 
Geoscience  and  Remote  Sensing.  2016. Vol.  54, № 3. 
P. 1554-1574.

Cherniakov M.  Bistatic  radar:  emerging  technology, 
Part 4 by Krieger G. and Moreira A. Spaceborne Inter-
ferometric and Multistatic SAR Systems / John Wiley & 
Sons, 2008. P. 95-158.

Cohen L.  Time–frequency  distribution.  A  review  // 
Proc. IEEE. 1989. Vol. 77, № 7. P. 941-981.

Dragosevic M.V., Burwash W., Chiu Sh.  Detection 
and  Estimation  With  RADARSAT-2  Moving-Object 
Detection Experiment Modes  //  IEEE Transactions On 
Geoscience And Remote Sensing.  2012. Vol.  50, № 9. 
P. 3527-3543.

Krieger G.  Advanced  Bistatic  and  Multistatic  SAR 
Concepts and Applications. Тutorial. DLR: Microwaves 
and  Radar  Institute.  2006.  URL:  https://elib.dlr.

de/43805/1/eusar06_tutorial_advanced_bistatic_sar_
final_reduced.pdf (дата обращения: 14.01.2021).

Moccia A., Rufino G.  Spaceborne Along-Track  SAR 
Interferometry:  Performance  Analysis  and  Mission 
Scenarios  //  IEEE  Transactions  On  Aerospace  and 
Electronic Systems. 2001. Vol. 37, № 1. P. 199-213.

Park J.-W., Won J.-S. An Efficient Method of Doppler 
Parameter  Estimation  in  the  Time–Frequency  Domain 
for  a Moving Object  From TerraSAR-X Data  //  IEEE 
Transactions On Geoscience And Remote Sensing. 2011. 
Vol. 49, № 12. P. 4771-4787.

Pelich R., Longеpе N., Mercier G., Hajduch G. et al. 
Vessel  Refocusing  and  Velocity  Estimation  on  SAR 
Imagery Using the Fractional Fourier Transform // IEEE 
Transactions On Geoscience and Remote Sensing. 2016. 
Vol. 54, № 3. P. 1670-1684.

Prats P. et al. TAXI: A versatile  processing  chain  for 
experimental TanDEM-X Product evaluation // Proc. IEEE 
IGARSS, Honolulu, HI, USA, Jul. 2010. P. 4059-4062.

Raney R.K.  Synthetic  aperture  imaging  radar  and 
moving  targets  //  IEEE  Trans  Aerosp.  Electron. 
Syst. 1971. Vol. AES7. P. 499-505.

Renga A., Moccia A.G. Use of Doppler parameters for 
ship velocity computation in SAR images // IEEE Trans. 
Geosci. Remote Sens. 2016. Vol. 54, № 7. P. 3995-4011.

Rizzato D.  Techniques  for  ground  moving  target 
detection  and  velocity  estimation  with  multi-channel 
Synthetic Aperture Radars (SAR). Physics. 2012. 82 p.

Silva A.B., Baumgartner S.V. Multi-Channel Calibration 
for  Airborne  Post-Doppler  Space-Time  Adaptive 
Processing // IEEE Radar Conference. 2020. 6 p.

Soumekh M., Himed B. Moving  target  detection  and 
imaging using an X-band along-track monopulse SAR // 
IEEE Trans. Aerosp. Electron. Syst. 2002. Vol. 38, № 1. 
P. 315-333.

Tao R., Li Y.-L., Wang Y. Short-time fractional fourier 
transform  and  its  applications  //  IEEE  Trans.  Geosci. 
Remote Sens. 2010. Vol. 58, № 5. P. 2568-2580.

Wang P., Liu M, Wang S. et. al. 3D Velocity Estimation 
for Moving Targets via Geosynchronous Bistatic SAR // 
China International SAR Symposium (CISS). 2018. 5 p.

Yang L., Wang T., Bao Z.  Ground  moving  target 
indication  using  an  InSAR  system  with  a  hybrid 
baseline // IEEE Geosci. Remote Sens. Lett. 2008. Vol. 5, 
№ 3. P. 373-377.

Zhang S., Xing M., Xia X., Guo R. et. al. Robust Clutter 
Suppression and Moving Target  Imaging Approach  for 
Multichannel  in  Azimuth  High-Resolution  and  Wide-
Swath  Synthetic Aperture  Radar  //  IEEE  Transactions 
On Geoscience and Remote Sensing. 2015. Vol. 53, № 2. 
P. 687-709.

Статья поступила в редакцию 11.02.2021
Статья после доработки 11.02.2021
Статья принята к публикации 11.02.2021



44

УДК 629.78:621.791.725

1   ООО «ЦВТМ при МГТУ имени Н.Э. Баумана».
LLC «Center of High Technology  in Machine Building at 

BMSTU», Russia, Moscow.
2  АО  «НПО  Лавочкина»,  Россия,  Московская  область, 
г. Химки.
Lavochkin Association, Russia, Moscow region, Khimki.

3  ООО  «Центр  «ФиЛТ»,  Россия,  Московская  область, 
г. Балашиха.
LLC  «Center  «Filter  Technic  and  Laser  Technology», 

Russia, Moscow region, Balashikha. 

ПРОНИЦАЕМЫЕ СТРУКТУРЫ 
НА ОСНОВЕ КОМБИНИРОВАННОГО 
ПОРИСТОГО СЕТЧАТОГО МЕТАЛЛА 
И СВАРОЧНАЯ ТЕХНОЛОГИЯ 
ПРОИЗВОДСТВА ИЗДЕЛИЙ  
ИЗ НИХ ДЛЯ ДВИГАТЕЛЬНЫХ 
УСТАНОВОК КОСМИЧЕСКИХ 
ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ

PERMEABLE STRUCTURES  
ON THE BASIS OF COMBINED  
POROUS MESH METAL  
AND WELDING PRODUCTION 
TECHNOLOGY OF PRODUCTS  
MADE OF THEM FOR  
SPACE VEHICLE  
PROPULSION SYSTEMS

Совершенствование конструкций космических 
двигательных установок определяет внедрение 
новых материалов и технологий в их производство. 
В данной статье обсуждается применение 
лазерных технологий для сварки конструктивных 
элементов космических двигательных установок 
на основе комбинированных пористых сетчатых 
металлов. Рассматриваются конструкторские 
решения капиллярных фазоразделителей 
внутрибаковых устройств и топливных фильтров, 
использующих проницаемые капиллярные 
структуры на основе комбинированных пористых 
сетчатых металлов, и технологическое 
оборудование для их сварки на примере созданной 
универсальной полуавтоматической лазерной 
импульсной сварочной установки.
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введение
В гидравлических, пневматических системах дви-

гательных  установок  (ДУ)  космических  аппаратов 
(КА) широко используются изделия для фильтрации 
жидкостей и газов. Основой этих изделий являются 
проницаемые  материалы,  изготовленные  из  метал-
лических сеток, спечённых порошков и т.д. (Ягодни-
ков Д.А. и др., 2018). Наряду с фильтрацией жидких 
и  газообразных  рабочих  сред  в  космических  жид-
костных  ракетных  двигательных  установках  стоит 
задача разделения газа наддува и компонентов топли-
ва непосредственно в топливных баках ДУ в услови-
ях действия малой гравитации. В отечественной и за-
рубежной  космической  технике  вопрос  разделения 
указанных сред решается введением в конструкцию 
топливных  баков  ДУ  разделительных  внутрибако-
вых  устройств:  эластичных  вытеснительных  разде-
лителей  (мешков),  металлических  мембран  в  виде 
пластичных диафрагм или упругих сильфонов, вну-
трибаковых устройств капиллярного типа (ВБУ КТ) 
с капиллярно-пористыми фазоразделителями (Чело-
мей В.Н. и др.,  1978; Ушаков В.В., Щербаков А.М., 
2020).

1.   Применение проницаемых 
пористых структур в космическом 
двигателестроении

Разработка  и  создание  проницаемых  материалов 
как  отдельное  направление  научно-производствен-
ной деятельности происходит параллельно с разви-
тием машиностроения во всех промышленно разви-
тых  странах.  Достигнутый  отечественный  уровень 
такого  направления  на  конец  двадцатого  столетия 
наиболее полно описан в  справочном издании  (По-
ристые проницаемые материалы, 1987).
Первое применение ВБУ КТ в двигательных уста-

новках АО «НПО Лавочкина» относится к 90-м го-
дам  прошлого  века.  Топливный  бак  двигательной 
установки КА  «Купон»  имел ВБУ КТ  с  фазоразде-
лителем,  капиллярная  структура  которого была  вы-
полнена  из  комбинированного  пористого  сетчатого 
металла  (КПСМ)  (Новиков Ю.М. и др.,  1998). При-
менение капиллярно-пористой структуры на основе 
КПСМ  в  ВБУ КТ  на  тот  момент  с  полной  уверен-
ностью  можно  считать  мировым  достижением.  До 
этого  времени  (и,  в  большинстве  случаев,  по  сей 
день)  создание  конструкций  капиллярно-пористых 
фазоразделителей опиралось на применение набора 
отдельных, не скреплённых друг с другом металли-
ческих  сеток,  получивших  название  капиллярных 
сетчатых  разделителей  (СР). Конструктивная  схема 
ВБУ КТ выбиралась из учёта динамических и кине-
матических условий эксплуатации ВБУ КТ в составе 
топливного бака ДУ КА «Купон». При этом учиты-

вались физико-химические свойства рабочей среды, 
в которой должно было эксплуатироваться ВБУ КТ, 
а  также  реологические  свойства  КПСМ,  отличаю-
щиеся от реологии набора сеток, применяемых в СР 
(Багров В.В. и др., 1997). Уникальное преимущество 
КПСМ,  которое  приводит  к  неконкурентоспособ-
ности СР  –  это  восстановление  работоспособности 
проницаемого экрана фазоразделителя в случае про-
рыва  через  него  газового  пузыря.  Гарантированное 
восстановление  процесса  фазоразделения  в  указан-
ном случае происходит за счёт действия в объёмной 
структуре  КПСМ  сил  поверхностного  натяжения 
в  тангенциальном,  перерезывающем  направлении 
по отношению к движению прорвавшегося газового 
пузыря (Большаков В.А. и др., 1999). Кроме того, по-
ристые проницаемые конструкции на основе КПСМ 
обладают  повышенной  весовой  эффективностью 
по  сравнению  с  конструкциями  на  основе  СР,  ис-
пользование которых требует наличия дополнитель-
ного силового каркаса (Милюков В.К. и др., 2019).
Процесс изготовления металлоконструкций с при-

менением  пористых  проницаемых  материалов  обя-
зательно содержит операции по соединению корпус-
ных деталей из монолитного материала с пористыми 
(проницаемыми)  деталями  и  деталей  с  пористыми 
элементами друг с другом. Известны методы созда-
ния  неразъёмных  соединений  элементов  конструк-
ции с применением клея, пайки и различных видов 
сварки. При создании неразъёмного соединения де-
талей из пористых структур методом склеивания или 
пайки предусматриваются технологические приёмы, 
предотвращающие  неконтролируемое  растекание 
клея, припоя и флюса по площади пористой струк-
туры. Кроме того, после пайки необходимо удалить 
остатки флюса, что бывает проблематично из-за его 
глубокого  проникновения  в  пористую  структуру. 
Любое нарушение пористой структуры фазораздели-
теля приводит к его неработоспособности. Поэтому 
для соединения деталей из пористых металлических 
структур  широко  применяются  различные  виды 
сварки  (Пористые проницаемые материалы, 1987; 
Синельников Ю.И. и др., 1983).

2.   Технология и оборудование 
лазерной импульсной сварки 
пористых структур

Создание  надёжно  функционирующих  конструк-
ций с применением пористых структур определило 
необходимость  комплексного  решения  двух  основ-
ных технологических задач (Новиков Ю.М., Больша-
ков В.А., 2001):

 - во-первых,  придание  новых  свойств  плоскому 
проницаемому  листу  под  задачи  соединения 
с помощью одного из типов сварки, т.е. создание 
технологии производства КПСМ, т.к. на то время 
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плоские проницаемые листы из ПСМ уже огра-
ниченно производились;

 - во-вторых, создание новой технологии и свароч-
ного  оборудования,  обеспечивающих  надежное 
соединение проницаемых структур.

В целях создания плоских заготовок из ПСМ, под-
готовленных  для  сварки,  была  разработана  техно-
логия  изготовления  плоских  пористых  заготовок 
на  основе  металлических  сеток  с  зонами  в  местах 
соединения,  содержащими  металлическую  фольгу 
(рисунок 1) для создания режима сварки «металл-ме-
талл» (Патент РФ № 1505720, МПК4 B 23 K 20/00, 
1986).
Это  общее  техническое  решение  предопределило 

переход  при  разработке  и  производстве  проницае-
мых изделий от плоского листа из ПСМ к получению 
плоских развёрток из КПСМ детали.
Разработанные технологические решения были ис-

пользованы  АО  «НПО  Лавочкина»  в  конструкции 
фазоразделителя  топливного  бака ДУ КА  «Купон», 
а также предлагаются к использованию в конструк-
циях  топливных  фильтров  для  гидравлических  то-
пливных  систем  (Патент RU № 26355802,  2016) 
и  в  фазоразделителе ВБУ КТ  топливных  баков ДУ 
перспективных КА (Патент РФ № 2657137, 2016), 
рисунки 1, 2.

Выбор  лазерной  импульсной  сварки  объясняется 
ограниченным  в  процессе  тепловым  воздействием 
на  свариваемые  детали  и  наличием  выпускаемо-
го  оборудования,  например  установок  «Квант-15», 
на одной из которых и отрабатывалась новая техно-
логия. В  результате проведённых работ  был  создан 
лазерный комплекс (ЛК) К-15-800 по получению ста-
бильного и качественного шва на изделиях из КПСМ 
в  полуавтоматическом  режиме  импульсной  сварки 
при  ручной  установке,  позиционировании  и  кор-
ректировке процесса сварки. В дальнейшем для ре-
шения  задач  по  созданию  разнообразных  сложных 
конструкций  фазоразделительных  и  фильтрующих 
устройств для космической промышленности полу-
ченные результаты работы стали основой для опре-
деления  основных  характеристик  технологической 
сварочной установки (ТСУ) с увеличенным объёмом 
автоматизированных  сборочно-сварочных  и  кон-
трольных операций.

3.   Лазерная импульсная сварочная 
установка для сварки пористых 
проницаемых структур на основе 
КПСМ

При проектировании установки с учётом требова-
ний предприятия-заказчика (АО «НПО Лавочкина») 
было  определено,  что  с  помощью ТСУ  должен  ре-
шаться следующий круг задач:

 - получение герметичного сварочного шва на по-
верхностях  различной  кривизны  (от  плоской 
до  сферической)  за  счёт  обеспечения  точной 
подачи объекта работы по заданной траектории 
с  возможностью  её изменения  в  режиме реаль-
ного времени;

 - обеспечение  стабильности  качества  сварочного 
шва за счёт стабилизации параметров сварочно-
го  процесса  и  минимизации  участия  оператора 
в управлении сварочным процессом;

 - исключение возможности образования брака при 
выполнении  сварочно-сборочных  работ  за  счёт 
точной  пространственной  ориентации  объекта 
работы сложной геометрической формы и значи-
тельных размеров в зоне сварки;

 - обеспечение  высокой  эргономичности  и  произ-
водительности труда оператора в режиме много-
задачности работ.

Выполнение  вышеперечисленных  задач  даёт  воз-
можность  организовать  производство  пористых 
изделий  широкого  номенклатурного  спектра  для 
космической промышленности на основе КПСМ, со-
ответствующее  требованиям  системы менеджмента 
качества (Александров А.А. и др., 2017).

рисунок 1. Детали из КПСМ топливного фильтра 
(диаметр 70 мм)

рисунок 2. Детали ФУ из КПСМ (диаметр 340 мм)

ПРОНИЦАЕМЫЕ СТРУКТУРЫ НА ОСНОВЕ КОМБИНИРОВАННОГО ПОРИСТОГО СЕТЧАТОГО МЕТАЛЛА 
И СВАРОЧНАЯ ТЕХНОЛОГИЯ ПРОИЗВОДСТВА ИЗДЕЛИЙ ИЗ НИХ ДЛЯ ДВИГАТЕЛЬНЫХ УСТАНОВОК 
КОСМИЧЕСКИХ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ
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Рисунок 3 иллюстрирует сложность и многообра-
зие геометрических сопряжений и технологических 
переходов  при  изготовлении  типизированного  ФУ 
для ВБУ КТ ДУ перспективного КА.
Анализ  геометрии  изготавливаемых  конструкций 

и  технологических  операций  определил  выбор  мо-
дульного принципа построения ТСУ и состав блоков 
(модулей).
В результате апробации в ручном режиме базовой 

технологии  изготовления  ФУ  и  фильтроэлемента 
(ФЭ)  топливного  фильтра  (ТФ)  с  использованием 
изготовленной  технологической  оснастки  получено 
полномасштабное  типизированное  ФУ  (рисунок  4) 
для  топливного  бака ДУ  перспективного КА  и ФЭ 
ТФ (рисунок 5).
На данном этапе работ ТСУ состоит из Блоков 1, 

2, 3 (рисунок 6). Блок 1 предназначен для взаимной 
ориентации,  фиксации  и  проведения  постадийной 
сборки составных элементов ФУ для ВБУ КТ и ФЭ 
ТФ. Блок 1 при изготовлении ФУ или ФЭ ТФ предо-
ставляет возможность точной взаимной ориентации 
пористых элементов из КПСМ совместно с корпус-
ными элементами, обеспечивает в рабочей зоне вы-
сокоточное позиционирование совмещённых кромок 
свариваемых  элементов  конструкции  под  лазерным 
лучом.  Блок  1  по  конструктивному  признаку  вы-
полняет функции наклонного (от 0–90 угловых гра-
дусов) и поворотного стола  (вращение 360 угловых 
градусов) и обеспечивает возможность вращения за-
креплённых на нём элементов ФУ, ФЭ ТФ и их сбо-
рочных  единиц  под  заданным  углом  к  оптической 
оси лазерного излучения.

рисунок 3. Элементы макетного типизированного ФУ ВБУ КТ

рисунок 4. Полноразмерный опытный образец ФУ 
для ВБУ КТ на основе КПСМ

рисунок 5. ФЭ ТФ из КПСМ в сборе (комплектующие 
детали из КПСМ приведены на рисунке 1)
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На  рисунке  7  показано  рабочее место  с ТСУ при 
участии оператора.
В  качестве  приводов  для  поворота  и  наклона 

монтажного  стола  применены  два  серводвигателя 
(рисунок 6).
Контроль режимов работы Блока 1 осуществляется 

через панель оператора лазерной сварки. Узел мон-
тажного  стола Блока  1  включает  в  себя  устройство 
центрирования  и механизм  закрепления  технологи-
ческих  приспособлений,  участвующих  в  процессе 
сварочно-сборочных  работ.  Блок  1  укомплектован 
специализированной  оснасткой.  Через  станину  он 
закрепляется  механически  на  подвижной  платфор-
ме привода продольной подачи Блока 3 ТСУ, а через 
электрические  соединители  образует  связь  с  систе-
мой управления ТСУ.
Для  обеспечения  продолжительной  и  безопасной 

работы  ТСУ  Блок  2  укомплектован  следующими 
системами:

 - системой визуального контроля в режиме реаль-
ного  времени,  обеспечивающей  непрерывную 
трансляцию зоны сварки и включающей в себя: 
цифровую  видеокамеру  высокого  разрешения, 
монитор высокого разрешения,  кронштейн кре-
пления монитора с несколькими степенями сво-
боды, мини-компьютер со специализированным 
ПО обработки изображения  с функцией  записи 
в  режиме  реального  времени,  указатель  центра 
сварного  шва  со  шкалой  определения  степени 
перекрытия  точек  плавления  на  образованном 
сварном шве;

 - системой  кольцевого  освещения,  обеспечива-
ющей  равномерную  подсветку  зоны  сварки. 
Основой  осветительной  системы  являются  ос-
ветительные  головки,  с  8-ю  независимо  кон-
тролируемыми  сегментами,  а  имеющийся  кон-
троллер светодиодного осветителя обеспечивает 
плавную регулировку яркости освещения;

 - системой дымоудаления (вытяжной рукав) с ре-
гулируемой  дроссельной  заслонкой  (дозатором 
воздушного  потока)  с  ручным  приводом.  Кон-
струкция вытяжного рукава имеет несколько сте-
пеней свободы и обеспечивает возможность под-
вода воздухоприемника рукава непосредственно 
к месту проведения сварки для эффективного за-
бора летучих продуктов горения;

 - системой пилотного лазера, позволяющей опре-
делять положение объекта работы в зоне сварки;

 - системой защиты органов зрения оператора ЛС 
от лазерного излучения (защитный экран).

Блок  3  представляет  собой  координатный  стол, 
который  обеспечивает  перемещение  установлен-
ного  на  нем  Блока  1  в  двух  плоскостях:  горизон-
тальной и вертикальной. Управление координатами 
Блока  3  осуществляется  через  панель  оператора, 
закреплённую на регулируемом кронштейне, распо-
ложенном на правой стойке Блока 3. Для получения 
качественного  сварного  шва  система  обеспечения 
и контроля вертикальной подачи Блока 3 позволяет 
с требуемой точностью поддерживать совмещённые 
под  лазерную  сварку  кромки  сварных  элементов 
конструкций ФУ или ФЭ ТФ на заданном характе-
ристиками  оптической  системы Блока  2 фокусном 
расстоянии.  Точность  позиционирования  для  про-
дольной  и  вертикальной  подач  определяется  точ-
ностью  исполнительных  приводных  узлов  и  ме-
ханизмов  и  разрешающей  способностью  системы 
контроля перемещения. Блок 3 и панель оператора 
через  кабельные  соединения  образуют  связь  с  си-
стемой управления ТСУ.
Различные  фрагменты  лазерного  сварного  шва 

в месте соединения нескольких элементов из КПСМ, 
входящих в состав ФУ ВБУ КТ, показаны на рисун-
ке 8. Сварочно-сборочные работы на изготовленной 
ТСУ проведены в полуавтоматическом режиме с об-
разованием сварного шва повторяемого качества.

рисунок 6. Технологическая сварочная установка 
в составе Блоков 1, 2, 3

рисунок 7. Рабочее место с ТСУ

ПРОНИЦАЕМЫЕ СТРУКТУРЫ НА ОСНОВЕ КОМБИНИРОВАННОГО ПОРИСТОГО СЕТЧАТОГО МЕТАЛЛА 
И СВАРОЧНАЯ ТЕХНОЛОГИЯ ПРОИЗВОДСТВА ИЗДЕЛИЙ ИЗ НИХ ДЛЯ ДВИГАТЕЛЬНЫХ УСТАНОВОК 
КОСМИЧЕСКИХ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ

блок 2

блок 1

блок 3
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таблица – Основные технические характеристики
№ наименование параметра значение параметра

1 потребляемая электрическая мощность, кВт 18

2 потребная площадь размещения  
(без учёта вспомогательного инвентаря, столов, шкафов и др.), м2 13

3 расход водопроводной воды в системе охлаждения  
при давлении 0,06 МПа, л/мин, не менее 12

4 напряжения питания, В 380

Блок 1

угол наклона поворотного стола, угл. град 0–90

1.1 точность позиционирования привода угла наклона поворотного стола, угл. град 0,01

1.2 максимальная скорость вращения устройства центрирования, об/мин 30

Блок 2

2.1 максимальная электрическая мощность, кВт, не более 12

2.2 максимальная энергия излучения в моноимпульсном режиме, Дж 15

2.3 длина волны излучения, мкм 1,06

2.4 диаметр светового пятна в фокальной плоскости оптической системы, мм  0,3–1,5

2.5 класс лазерной опасности IV

2.6 рабочий отрезок объектива, мм 100

2.7 расход внутреннего контура охладителя, л/мин 25–38

Блок 3

3.1 длина перемещения подвижной платформы стола, мм 355

3.2 скорость перемещения подвижной платформы, мм/мин 3000

3.3 точность позиционирования подвижной платформы, мкм, не хуже 200

3.4 длина вертикального перемещения стола, мм 230

3.5 скорость вертикального перемещения стола, мм/мин 3000

3.6 точность позиционирования стола, мкм, не хуже 200

Блок 4

4.1 максимальная длина свариваемых цилиндров, мм, не менее 1000

4.2 максимальный диаметр свариваемых цилиндров, мм 220

4.3 максимальная скорость сварки вертикальных кольцевых швов  
для наибольшего диаметра 220 мм, мм/мин 17270
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а – сварной шов в месте соединения элементов нижнего 
конуса ФУ;  
б – сварной шов в месте соединения элементов верхнего 
конуса ФУ;  
в – сварное соединение монолитной стойки и лепестка 
из КПСМ.
рисунок 8. Элементы ФУ ВБУ КТ на основе КПСМ

а б

а

б

в

а – внутренний экран типизированного ФУ сферического 
бака;  
б – вариант технологического исполнения конструкции 
ВБУ КТ из КПСМ для торового бака.
рисунок 9. Цилиндрические элементы ФУ ВБУ КТ 
на основе КПСМ

Следует  отметить,  что  модульный  принцип  по-
строения ТСУ позволяет в процессе её эксплуатации 
проводить необходимую модернизацию её блочного 
состава. Так, по требованию предприятия-заказчика 
рассматривается возможность изготовления на дан-
ной  ТСУ  пористых  изделий  двойной  кривизны 
из КПСМ. В  качестве  первого шага  к  выполнению 
поставленной задачи разработан и находится в ста-
дии сборки и отладки Блок 4. Будучи установленным 
вместо Блока  1  на Блок  3,  он  позволяет  с  большей 
производительностью  изготавливать  фильтрующие 
элементы  фильтров  с  расширенной  гаммой  геоме-
трических размеров.
В  таблице  представлены  технические  характери-

стики ТСУ.

Например,  модульный  принцип  построения  ТСУ 
и типизация комплектующих изделий из КПСМ даёт 
возможность с Блоком 4 изготавливать цилиндриче-
ские элементы ФУ ВБУ КТ топливных баков различ-
ных конфигураций (рисунок 9).

ПРОНИЦАЕМЫЕ СТРУКТУРЫ НА ОСНОВЕ КОМБИНИРОВАННОГО ПОРИСТОГО СЕТЧАТОГО МЕТАЛЛА 
И СВАРОЧНАЯ ТЕХНОЛОГИЯ ПРОИЗВОДСТВА ИЗДЕЛИЙ ИЗ НИХ ДЛЯ ДВИГАТЕЛЬНЫХ УСТАНОВОК 
КОСМИЧЕСКИХ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ
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заключение
1.  Представленная  в  данной  работе  технологи-

ческая  сварочная  установка  относится  к  высокоэф-
фективному  технологическому  оборудованию,  ха-
рактеризующемуся  стабильно  высококачественным 
процессом лазерной импульсной сварки и широкими 
возможностями в части габаритов и геометрических 
форм свариваемых изделий.
2.  Модульность конструкции ТСУ позволяет нара-

щивать  варианты  используемой  в  сварочно-сбороч-
ном процессе технологической оснастки и специали-
зированного оборудования.
3.  ТСУ рассматривается в качестве основного тех-

нологического  компонента  для  организации  произ-
водственного участка в АО «НПО Лавочкина» по из-
готовлению  проницаемых  изделий  (капиллярных 
фазоразделителей  и  фильтроэлементов)  из  КПСМ 
для КА. Такой участок станет первым в космической 
отрасли,  который  будет  соответствовать  современ-
ным  требованиям  системы  менеджмента  качества 
для обеспечения надёжности и безопасности КА.
4.  Разработанная технология изготовления КПСМ 

и сборочно-сварочное оборудование (ТСУ с комплек-
том технологической оснастки) имеют значительный 
потенциал  диверсификации  для  производства  сепа-
рационных  изделий  на  основе  пористых  структур 
из КПСМ для высокотехнологичных отраслей маши-
ностроения, энергетики, нефте-газовой, химической, 
медицинской промышленности и  т.д.,  который оце-
нивается, с учётом имеющейся комплектующей базы 
тканых металлических сеток, на уровне 25 млрд руб.
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В статье рассматриваются вопросы 
совершенствования системы контроля бортовой 
радиоэлектронной аппаратуры (БРЭА) 
при проведении испытаний изделий ракетно-
космической техники (РКТ) с использованием 
нейронных сетей (НС). Проведён анализ функции 
выхода систем, открытых по входу, при контроле 
их технического состояния (ТС) в условиях 
воздействий дестабилизирующих факторов. 
Осуществлена постановка задачи синтеза функции 
отнесения множества параметров к состояниям 
многозначной функции выходов на основе НС 
прямого распространения при контроле ТС БРЭА 
изделий РКТ. Предложен нейросетевой подход 
к оценке состояния БРЭА в системе контроля 
технического состояния изделий РКТ, в рамках 
которого представлена математическая модель 
процесса отнесения параметров к состояниям 
и обучения нейронной сети в виде коммутативной 
диаграммы. Разработана обобщенная схема оценки 
состояния БРЭА системы контроля технического 
состояния изделий РКТ. Приведен пример 
возможности реализации предложенного подхода 
к оценке состояния бортовой радиотелеметрической 
системы БР-91Ц изделий РКТ на этапе контроля 
технического состояния при проведении испытаний.

Ключевые слова: техническое состояние;  
контроль; оценка состояния;  
ракетно-космическая техника; нейронная сеть.

The article discusses the issues of improving the control 
system of onboard electronic equipment (BREA) 
when testing products of rocket and space technology 
(RKT) using neural networks. The analysis of the 
function of the output of systems, open at the input, 
while monitoring their technical condition (TS) under 
the influence of destabilizing factors. The problem 
of synthesizing the function of assigning a set of 
parameters to the states of a multivalued function of 
outputs based on a neural network of direct propagation 
is carried out when monitoring the TS of radio-
electronic equipment of rocket and spacecraft products. 
A neural network approach to assessing the state of the 
electronic equipment in the system for monitoring the 
technical condition of rocket and spacecraft products 
is proposed, within which a mathematical model of the 
process of assigning parameters to states and training 
a neural network in the form of a commutative diagram 
is presented. A generalized scheme for assessing the 
state of the radio-electronic equipment of the system 
for monitoring the technical condition of rocket-space 
vehicles was developed an example of the possibility of 
implementing the proposed approach to assessing the 
state of the on-board radiotelemetry system BR-91Ts of 
RCT products at the stage of monitoring the technical 
condition during testing is given.

Key words: technical condition;  
control; testing;  
rocket and space technology; neural network.
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введение
Создание  современных  автоматизированных  ис-

пытательных  комплексов  (АИК)  изделий  РКТ  тре-
бует  разработки  соответствующего  специального 
математического  обеспечения  (СМО).  Известно 
(ГОСТ 34.003-90,  1990),  что  под  СМО  понимает-
ся  совокупность  математических  методов,  моде-
лей и алгоритмов, примененных в АИК. Разработка 
СМО АИК сопряжена с определенными трудностя-
ми:  во-первых,  процесс  создания  математических 
моделей функционирования систем и алгоритмов их 
диагностирования  носит  эвристический  характер; 
во-вторых, сложность учёта воздействия дестабили-
зирующих факторов на этапе идентификации систем 
может  привести  к  неправильной  оценке  состояния 
БРЭА при проведении испытаний;  в-третьих, боль-
шая  размерность множества  контролируемых  пара-
метров  связана  с  «проклятием  размерности»  реше-
ния оптимизационных  задач  (при  синтезе  тестовых 
последовательностей,  программ  диагностирования 
и т.д.). В свою очередь, перспективным направлени-
ем совершенствования систем испытаний и контроля 
БРЭА  является  разработка  СМО  с  использованием 
нейронных сетей. Это позволит  за счёт их свойств, 
с  одной  стороны,  автоматизировать  процесс  оцен-
ки состояния систем при контроле ТС изделий РКТ 
и,  с  другой  стороны,  повысить  достоверность  тех-
нического диагностирования БРЭА в условиях воз-
действия деструктивных факторов и большого числа 
контролируемых  параметров  (Hanaa T. El-Madany 
et al., 2011; Patan K., 2008; Шевченко С.Н., 2018).

1.    Анализ функции выхода 
систем, открытых по входу, 
при контроле их технического 
состояния в условиях воздействий 
дестабилизирующих факторов

Под контролем ТС понимается контроль правиль-
ности функционирования объекта в каждый момент 
времени (контроль исправности) (Талалаев А.А. и др., 
2015; Лоскутов А.И. и др., 2013). Формализованное 
описание  этой  задачи  предполагает  наличие  мате-
матической модели функционирования объекта, вид 
представления которой  зависит от  свойств объекта, 
целей контроля и условий его проведения. Примени-
тельно к БРЭА объектов РКТ, которая, по сути, явля-
ется динамической системой, процесс функциониро-
вания  (построение  математической  модели)  удобно 
представлять  в  виде  математической  конструкции, 
описанной в литературе (Дунаев В.В. и др., 1991).
Однако в определенных случаях возникает неодно-

значность выхода динамической системы, связанная 
с  отсутствием  информации  о  воздействиях  некото-
рых  внешних  (неконтролируемых)  деструктивных 

факторов  (помехи,  шумы  и  т.п.),  что  вызывает  не-
определённость  значений  выходных  переменных 
системы  при  неизменности  её  внутреннего  состо-
яния  и  постоянстве  контролируемых  входных  воз-
действий. Это приводит к снижению достоверности 
технического  диагностирования  БРЭА  вследствие 
неправильного  (некорректного)  определения  допу-
сков на параметры. С точки зрения системных иссле-
дований  возникновение  данной  неопределённости 
можно  отнести  к  проблеме  наблюдения  состояния 
динамической  системы,  теоретическое  и  приклад-
ное  значение  которой  позволяет  сформулировать 
и  решить  задачу  учёта  дестабилизирующих  факто-
ров  на  основе  фиксации  доступных  для  измерения 
параметров.  Следует  отметить,  что  с  точки  зрения 
алгоритмических  основ  испытаний  обозначенные 
выше  системы  являются  открытыми  по  входу  (Ло-
скутов А.И. и др., 2013; Ловцов Д.А. и др., 2019).
Для  модели  данной  системы  отношение  φÍQ×Y 

между  состояниями  и  выходными  значениями  (вы-
ходами)  не  является,  вообще  говоря,  функцией, 
ввиду  сюрьективности  функции  выхода  (наличия 
классов эквивалентности S над множеством телеме-
трируемых параметров). Однако обратное отношение 
φ–1ÍQ×Y однозначно, и, следовательно, по наблюда-
емому выходу yÎY и функции φ–1:Y→Q можно чётко 
определить  текущее  состояние  φ–1(y)ÎQ.  На  рисун-
ке 1 представлено сюрьективное отображение функ-
ции выхода.

классы
эквивалентности

рисунок 1. Наглядное представление функции выхода 
систем, открытых по входу

Как видно, для оценки состояния систем, открытых 
по входу, вся модель системы не нужна, достаточно 
только функции  выхода φ. Каждому  состоянию  си-
стемы qiÎQ соответствует некоторый класс выходов 
этой системы φ(qi)ÎY, причём различным состояни-
ям qi, qjÎQ соответствуют непересекающиеся классы 
выходов: φ(qi)Çφ(qj)=∅ при i≠j. Таким образом, сущ-
ность оценки состояния систем, открытых по входу, 
заключается  в  отнесении  наблюдаемого  выхода  си-
стемы к множеству непересекающихся  классов  вы-
ходов. Функция φ–1 представляет собой функцию от-
несения к состояниям параметров классов выходов. 

φ–1:Y→Q=S*

Si
qi

qj

Sj

Q Y
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Наиболее важным с практической точки зрения явля-
ется случай, когда выходы системы представляют со-
бой кортежи значений измеряемых выходных пара-
метров этой системы, т.е. Y=Y1×…×YN. В этом случае 
многозначную функцию (Лоскутов А.И. и др., 2013):
φ:Q®Y1×…×YN,  (1)

равно как и однозначную функцию отнесения:
φ–1:Y1×…×YN®Q,  (2)

можно представить в табличном виде (таблица 1).

таблица 1 – Вид представления многозначной функции 
выхода (однозначной функции отнесения) системы, 
открытой по входу

Q Y1 Y2 … YN

qi1 y1
i1 y2

i1 … y N
i1

qi2 y1
i2 y2

i2 … y N
i2

… … … … …
qim y1

im y2
im … y N

im

Оценка  состояния  системы по наблюдаемому вы-
ходу YÎY1×…×YN и таблице для функции отнесения 
φ–1 может быть осуществлена с помощью алгоритма 
прямого перебора строк таблицы. Однако примени-
тельно к сложным системам решение данной задачи 
невозможно из-за недопустимо больших затрат вре-
мени  на  вычисления.  Особенно  это  актуально  для 
БРЭА объектов РКТ, техническое состояние которых 
оценивается, в некоторых случаях десятками тысяч 
параметров.
Выходом  из  сложившейся  ситуации  является  ис-

пользование метода синтеза системы оценки состо-
яния  (СОС),  основанного  на  принципах  обучения. 
Центральная  идея  метода  обучения  в  том,  чтобы 
по  частичному  описанию  функции  отнесения  по-
строить  некоторое  приближение  (аппроксимацию) 
этой функции. Для этого специалист по бортовой си-
стеме (эксперт) создает так называемую обучающую 
выборку (ОВ), т.е. разбиение некоторого, обычно от-
носительно небольшого по объёму, подмножества Y0 
множества Y всех возможных значений измеряемых 
(выходных) параметров на непересекающиеся клас-
сы. При этом между классами указанного разбиения 
и  состояниями  системы  устанавливается  взаимно 
однозначное соответствие.
Обучающая  выборка  представляет  собой  некото-

рую  однозначную  функцию  φ0
–1:Y0®Q  (или  много-

значную функцию φ0:Q®Y0). Фрагмент ОВ представ-
лен  в  таблице  1. С  помощью ОВ можно  оценивать 
состояния  системы  только  по  выходам  yÎY0,  где 
Y0 – область определения ОВ, так как на всём мно-
жестве Y\Y0  функция  φ0

–1  не  определена. Поскольку 
СОС  должна  уметь  оценивать  состояние  системы 
по любому её выходу yÎY,  то возникает задача по-
строения некоторого продолжения φ+

–1:Y®Q функции 
φ0

–1 на все множество Y возможных выходов системы. 

При  этом необходимо,  чтобы  выполнялось  условие 
полноты (P), а также условие корректности (K):
φ+

–1(y)=φ0
–1 (y) для любого yÎY0.

Эту  задачу  можно  эффективно  решить  на  основе 
НС прямого распространения,  обучив  её на  оценку 
состояния по множеству Y0. Этим расширяется мно-
жество Y0 до Y+, что позволяет сформировать эффек-
тивную СОС. Нейронная  сеть G  может  быть  пред-
ставлена в виде

G=<Z, Pij>,  (3)
где Z – множество вершин нейронной сети; Pij – ве-

совые коэффициенты связи между i-м и j-м нейроном.
Важным  аспектом  при  построении  ОВ  является 

предобработка выборки параметров, в частности, их 
нормировка  под  функцию  активации  применяемых 
нейронов. Нормировка параметров может быть осу-
ществлена согласно (Абрамов Н.С. и др., 2017).
Таким образом, предложенный подход к решению 

задачи  наблюдения  систем,  открытых по  входу,  ос-
нован на использовании НС прямого распростране-
ния, достоинством которых является возможность их 
обобщения  по  подобию,  что  позволит  решить  обо-
значенную задачу с требуемым качеством.

2.   Постановка задачи синтеза 
функции отнесения множества 
параметров к состояниям 
многозначной функции выходов 
бортовой радиоэлектронной 
аппаратуры на основе нейронной 
сети прямого распространения

Математическая  постановка  задачи  контроля  ТС 
БРЭА изделий РКТ с применением НС может быть 
представлена следующим образом.
Дано:
1.  Модель  объекта  испытаний  (параметры  моде-

ли), представленная в виде конечного автомата (Та-
лалаев А.А., 2015), характеризуемая N параметрами, 
которые могут принимать m значений.
2.  Обучающая выборка функции отнесения, задан-

ная над множеством Y0.
3.  Нейронная сеть G (3), позволяющая построить 

продолжение функции φ0 на все множество Y с учё-
том выполнения условий полноты и корректности.
4.  Показатель оптимизации решения задачи.
В качестве показателя оптимизации выберем пере-

крёстную энтропию Е, характеризующую оценку ве-
роятностей  ошибочных  определений  видов  ТС  как 
редких  событий. Минимизация  данного  показателя 
будет критерием, позволяющим делать вывод о целе-
сообразности применения системы контроля ТС объ-
ектов РКТ на основе нейронной сети при проведении 
испытаний.

НЕЙРОСЕТЕВОЙ ПОДХОД К КОНТРОЛЮ ТЕХНИЧЕСКОГО СОСТОЯНИЯ БОРТОВОЙ  
РАДИОЭЛЕКТРОННОЙ АППАРАТУРЫ ИЗДЕЛИЙ РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКИ  
В УСЛОВИЯХ МНОГОЗНАЧНОСТИ ФУНКЦИИ ВЫХОДОВ
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Тогда  ошибка  всех  выходов  сети  по  всему  набо-
ру  обучающих  примеров  будет  иметь  вид  (Сырям-
кин В.И. и др., 2013):

  (4)

где ti
{p} – требуемое (целевое) значение i-го выхода 

сети при подаче примера p; yi
{p} – реальное значение 

i-го  выхода  сети  при  подаче  примера  p; P  –  число 
примеров в обучающей выборке.
Требуется:  разработать  такую  конструкцию  ней-

ронной сети G, которая позволяет определить значе-
ния функции отнесения φ+

–1  при достижении мини-
мального значения показателя ЕП:

  (5)

где Птреб, Ктреб – требуемое условия полноты и кор-
ректности получаемой функции отнесения φ+

–1.
Таким образом, построение функции φ+

–1 при помо-
щи НС в  системе  контроля ТС БРЭА изделий РКТ 
будет определяться способом задания ОВ (исходны-
ми данными) и выбором параметров нейронной сети.

3.   Разработка нейросетевого подхода 
к оценке состояния бортовой 
радиоэлектронной аппаратуры 
в системе контроля технического 
состояния изделий ракетно-
космической техники

Математическая  модель  процесса  построения 
функции отнесения и обучения НС при создании си-
стемы контроля ТС БРЭА может быть представлена 
в виде коммутативной диаграммы с учётом измене-
ний множества Y (рисунок 2).

Здесь φ:Q→Yисх – отображение, реализующее функ-
цию выхода.,  получаемую в результате математиче-
ского  моделирования  процесса  функционирования 
объекта контроля;

μ:Yисх→Y0 – отображение, реализующее про-
цесс формирования исходных данных для ОВ (мно-
жество Y0);

ν:Y→Y+  –  отображение,  реализующее  про-
цесс  расширения  множества  Y0  до  множества  Y+ 
за счёт обучения и свойств НС;

φ0
–1:Y0→Q  –  обучающая  выборка,  в  общем 

случае являющаяся композицией двух отображений 
φ и μ;

φ+
–1:Y+→Q – функция отнесения, полученная 

в результате использования НС.
Построение  системы  для  определения  ТС  БРЭА 

на основе нейронной сети может включать следую-
щие основные этапы (Назаров А.В. и др., 2003):
1.  Формирование  обучающей  выборки  φ0

–1  на  ос-
нове функции выхода φ объекта контроля.
2.  Формирование  структуры  нейронной  сети 

G=<Z, Pij> исходя из условий целевой задачи (5).
3.  Обучение нейронной сети G по данным обучаю-

щей выборки φ0
–1.

4.  Проверка условий полноты (П) и корректности 
(К) получаемой функции отнесения φ+

–1.
5.  Проверка  условия  выполнения  целевой 

задачи (5).
6.  Применение  полученной  нейросетевой  струк-

туры в рамках системы контроля ТС БРЭА объектов 
РКТ.
Продолжение ОВ сводится к задаче распознавания 

образов.  Для  решения  задачи  распознавания  обра-
зов  будем  использовать  многослойную  нейронную 
сеть прямого распространения  (Николенко С. и др., 
2018). Структура такой нейронной сети представле-
на на рисунке 3.

рисунок 2. Коммутативная диаграмма, отображающая 
процесс построения функции отнесения и обучения 
нейронной сети

рисунок 3. Структура многослойной нейронной сети 
прямого распространения

Здесь xj – i-й вход нейронной сети; wk
ij – весовой ко-

эффициент связи i-го нейрона (k–1) слоя с j-м нейро-
ном k-го слоя (предпоследнего (L–1) слоя с j-м ней-
роном L-го слоя); yj – i-й выход нейронной сети.
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рисунок 4. Обобщенная блок-схема алгоритма обучения нейронной сети и построения функции отнесения

Функционирование многослойной нейронной сети 
прямого распространения описывается уравнениями 
согласно  (Николенко С. и др., 2018).  Для  обучения 
разработанной нейронной сети прямого распростра-
нения  будем использовать метод  обратного  распро-
странения  ошибки на  основе масштабируемого ме-
тода  сопряженных  градиентов  (Назаров А.В. и др., 
2003).
Обобщенная  схема  алгоритма  оценки  состояния 

с обучением нейронной сети и построением функции 
отнесения  φ+

–1  представлена  на  рисунке  4.  Данная 
схема является основой для построения подсистемы 

оценки состояния БРЭА системы контроля ТС изде-
лий РКТ.
На рисунке 5 представлена структурная схема си-

стемы контроля ТС БРЭА  с  оценкой  состояния  си-
стем, открытых по входу, нейронной сетью прямого 
распространения (Лоскутов А.И. и др., 2013).
Таким образом, применение в контуре контроля ТС 

БРЭА  нейронной  сети  позволяет  автоматизировать 
данный процесс. При поступлении вектора кортежа 
параметров НС осуществляется отнесение  (постро-
ение функции  отнесения)  их  к  состояниям  объекта 
и сравнение с модельными состояниями.

рисунок 5. Обобщённая структурная схема системы контроля
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таблица 2 – Функция выхода КАМ БРТС БР-9ЦК-1

состояние 
модели

состояние модели БРТС
Y={y1

i×...× y5
n}

y1 y2 y3 y4 y5

питание 
системы КСС ТМА1 ТМОТР1 ТМИ1 КСЗУ ДВ

Q1 0 0 0 0 0 0 0

Q2 1 0 0 0 0 1000 1

Q3 1 01000011 2±0,8В ≤0,5В 3,8±0,8В 1000 1

Q3 0,3

Q3 0,2

……

Q4 1 01000011 0В 0В 0В 1000 1

Q5 1 01000011 2±0,8В ≤0,5В 3,8±0,8В 1010 1

Q6 1 01000001 4±1В ≤0,5В 3,8±0,8В 1000 1

Q7 1 01000001 4±1В ≤0,5В 3,8±0,8В 1010 1

Q8 1 01000001 0В 0В 0В 1000 1

Q9 1 01100001 4±1В ≤0,5В 3,8±0,8В 1010 1

Q10 1 01100001 0В 0В 0В 0000 1

Q11 1 01100001 4±1В ≤0,5В 3,8±0,8В 0000 1

Q12 1 00110010 0В 0В 0В 1010 1

Q13 1 00110010 0В 0В 0В 0000 1

Q14 1 01110010 4±1В ≤0,5В 3,8±0,8В 1010 1

Q15 1 01110010 4±1В ≤0,5В 3,8±0,8В 0000 1

Q16 1 00110101 4±1В ≤0,5В 3,8±0,8В 0000 1

Q17 1 01100101 4±1В ≤0,5В 3,8±0,8В 0000 1

Q18 1 01110101 4±1В ≤0,5В 3,8±0,8В 0000 1

Q19 1 00110110 4±1В ≤0,5В 3,8±0,8В 0000 1

Q20 1 01100110 4±1В ≤ 0,5В 3,8±0,8В 0000 1

Q21 1 01110110 4±1В ≤0,5В 3,8±0,8В 0000 1

Q22 1 00000010 0В 0В 0В 1000 1

Q23 1 00000110 0В 0В 0В 1000 1

Q24 1 01000010 4±1В ≤0,5В 3,8±0,8В 1000 1

Q25 1 01000011 2±0,8В ≤0,5В 3,8±0,8В 1010 0

4.   Пример реализации предложенного 
подхода

Рассмотрим  возможность  реализации  предложен-
ного подхода в системе контроля ТС БРЭА на приме-
ре бортовой радиотелеметрической системы (БРТС) 
БР-9ЦК-1.  В  качестве  исходных  данных  рассмо-
трим параметры конечно-автоматной модели (КАМ) 
БРТС. Необходимо отметить, что для простоты будут 
рассмотрены состояния только исправно функциони-
рующей аппаратуры. Произведенный синтез матема-
тической модели БРТС позволил получить 25 состо-
яний,  формализующих  процесс  функционирования 

исходной исправно функционирующей системы БР-
9ЦК-1. Каждое состояние Q характеризуется своим 
образом Y в пространстве телеметрируемых параме-
тров (ТМП) (вектором ТМП).
Размерность  пространства  ТМП  равна  пяти: 

Y={y1
i×...×y5

n}. На основе рассмотренного выше алго-
ритма обучения представим пример реализации ней-
росетевого подхода  в  рамках  системы контроля ТС 
БРЭА.
1.  Определим  функцию  выхода  конечно-автомат-

ной модели БРТС БР-9ЦК-1. Данные представлены 
в таблице 2.



58

В таблице приняты следующие сокращения: КСС – 
командно-служебное слово; ТМА1 – мощность пада-
ющей волны передатчика; ТМОТР1 – мощность от-
ражённой  волны передатчика; ТМИ1 – напряжение 
питания; КСЗУ – командно-служебное слово запоми-
нающего устройства; ДВ – датчик времени.
На примере состояния Q3 представлены возможные 

векторы  значений  параметров,  характеризующие 
данные состояния по параметру ТМОТР1. Аналогич-
но получаем функцию выхода для всех состояний Q.
2.  На основании функции выхода φ КАМ БРТС БР-

9ЦК-1 синтезируем обучающую выборку φ0
–1 на 100, 

200 и 500 элементов для 25 состояний для обучения 
НС.  Для  подготовки  исходных  данных  используем 
линейную нормировку.

3.  Сформируем  нейросетевую  структуру  G  для 
решения задачи распознавания образов в пакете рас-
ширения Neural Network Toolbox системы MATLAB 
R2017a.  Сеть,  которая  используется  для  распозна-
вания образов, является сетью прямого распростра-
нения с двумя слоями и с сигмоидальной функцией 
активации в первом слое и softmax функцией – в вы-
ходном  слое. Количество  нейронов  в  скрытом  слое 
выберем по умолчанию равным 10. Число нейронов 
выходного слоя в нашем примере равно 25 (по числу 
состояний), так как входные данные необходимо раз-
делить на 25 классов.
4.  Произведём обучение НС G на основе сформи-

рованных в пункте 2 обучающих выборок. Для оцен-
ки  производительности  НС  рассмотрим  значения 

а – на 120 элементов; б – на 250 элементов;  
в – на 500 элементов; г – на 1000 элементов.
рисунок 6. Результаты обучения нейтронной сети при обучающей выборке
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перекрестной энтропии для проверочной последова-
тельности  из  состава ОВ. На  рисунках  6а–6г  пред-
ставлены  оптимальные  значения  перекрестной  эн-
тропии для НС при обучении выборкой на 120, 250, 
500 и 1000 элементов соответственно.
5.  Определим условия выполнения полноты и кор-

ректности для полученной функции отнесения φ+
–1.

6.  Определим параметры НС G с целью нахожде-
ния оптимального значения перекрестной энтропии. 
В  таблице  3  представлены  значения  перекрестной 
энтропии для различных параметров НС.

таблица 3 – Значения перекрестной энтропии 
от параметров НС и ОВ, %

ОВ
количество нейронов в скрытом слое

10 30 50 100 300

120 0,018 0,014 0,02 0,023 0,27

250 0,0096 0,0079 0,0091 0,013 0,22

500 0,0042 0,0034 0,0049 0,0073 0,012

1000 0,0022 0,0017 0,0045 0,0061 0,0081

Анализ полученных результатов показал, что экс-
тремум  функции  (5)  находится  в  пределах  от  10 
до 30 нейронов в скрытом слое в зависимости от па-
раметров ОВ. Дальнейшие исследования позволили 
получить значение перекрестной энтропии на уровне 
0,0012 для 25 нейронов скрытого слоя, что в рамках 
рассмотренных параметров НС и ОВ будет являться 
оптимальным значением функции (5).
Таким образом, при использовании СОС состояния 

были получены результаты эксперимента по продол-
жению ОВ φ+

–1 при оценке состояний БРЭА с высо-
кой степенью достоверности. При этом обеспечены 
минимальные  значения  показателя  перекрестной 
энтропии  ЕП  на  уровне  ≤1%.  Дальнейшим  направ-
лением исследований в данной предметной области 
является  расчёт  достоверности  контроля  ТС  БРЭА 
изделий РКТ с учётом ошибок 1 и 2 рода.

заключение
Совершенствование процесса испытаний в рамках 

разработки СМО является ключевым направлением 
развития  испытательных  комплексов  изделий  РКТ. 
С учётом анализа воздействий на БРЭА дестабили-
зирующих факторов и других особенностей, указан-
ных  ранее,  совершенствование  процесса  контроля 
ТС  БРЭА  требует  использования  НС.  Полученные 
в  ходе  работы  результаты  подтверждают  возмож-
ность  применения  НС  для  построения  СОС  БРЭА 
при контроле ТС изделий РКТ. Это, в свою очередь, 
позволить повысить уровень автоматизации процес-
са испытаний изделий РКТ.
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В АО «НПО Лавочкина» готовится к выпуску книга «Автоматический космический  
аппарат нового поколения «ЛУНА-25» – от исследования к освоению лунных ресурсов.
В ней представлено описание лунной станции и комплекса научной аппаратуры 
для контактных исследований естественного спутника Земли в районе Южного полюса, 
в том числе, с целью обоснования возможности освоения лунных ресурсов в дальнейшем. 
Этот аппарат будет базовой платформой для создания перспективных лунников  
с широкой научно-прикладной программой работы.
Разделы книги написаны учёными и специалистами АО «НПО Лавочкина»,  
ГК «Роскосмос» и ИКИ РАН.


