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3.2021УДК 629.78(091) Ковтуненко В.М.

ВЯЧЕСЛАВ МИХАЙЛОВИЧ 
КОВТУНЕНКО –  
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КОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКИ

VYACHESLAV M. KOVTUNENKO – 
SCIENTIST AND DESIGNER  
OF THE SPACE  
TECHNOLOGIES

В.В. Ефанов1, 
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DOI: 10.26162/LS.2021.53.3.001

В статье сделан исторический обзор 
творческой деятельности выдающегося 
учёного и конструктора космической техники, 
соратника С.П. Королёва и М.К. Янгеля, 
генерального конструктора и генерального 
директора НПО им С.А. Лавочкина в период 
с 1977 по 1995 годы. Даётся краткий анализ 
его творческого наследия в отечественной 
ракетно-космической отрасли.

Ключевые слова: баллистические ракеты  
Р-12, Р-14, Р-16, «Космос-1»;  
высококипящие компоненты топлива;  
полигон Капустин Яр;  
программа «Интеркосмос»;  
индийский спутник «АРИАБХАТА»;  
КБ «Южное»; НПО им. С.А. Лавочкина;  
КА «ВЕГА»; проект «ИНТЕРБОЛ»;  
разгонный блок «Фрегат».

The article makes a historical overview  
of the creative endeavors of the outstanding  
scientist and designer of the space technologies,  
a colleague of Sergey P. Korolev аmd 
Michael К. Yangel, Designer General  
and Director General of Lavochkin Association  
for the period from 1977 to 1995. A brief  
analysis of his creative heritage in the Russian  
rocket and space industry is made.

Key words: ballistic missiles  
R-12, R-14, R-16, Kosmos-1;  
high-boiling fuel components;  
testing range Kapustin Yar;  
Intercosmos program;  
ARIABHATA Indian satellite;  
Yuzhnoe R&D Bureau; Lavochkin Association;  
VEGA SC; INTERBALL program;  
Fregat Upper Stage.

Доктор  технических  наук,  профессор,  член-
корреспондент  АН  УССР,  АН  СССР,  РАН  Вячес-
лав  Михайлович  Ковтуненко  родился  31  августа 
1921  года  в  небольшом  волжском  городке  Покров-
ске, переименованном в 1931 году в Энгельс. После 
окончания школы в 1939 году поступил в Рыбинский 
авиационной  институт.  В  августе  1941  года  добро-

вольцем ушёл на фронт. Воевал на Западном фрон-
те в сапёрном полку. В октябре 1941 года, во время 
Калининской  оборонительной  операции,  красно-
армеец Ковтуненко В.М. был тяжело ранен, после ле-
чения был признан не годным к дальнейшей службе 
и в сентябре 1942 года был демобилизован (Вячеслав 
Михайлович Ковтуненко, 2011).
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Вячеслав Михайлович Ковтуненко (1921–1995)

В  сентябре  1946  года  молодого  специалиста 
В.М. Ковтуненко  распределили  на  работу  в  подмо-
сковный Калининград (ныне г. Королев) на предпри-
ятие НИИ-88 Министерства вооружения СССР. Одно 
из подразделений НИИ-88 – отдел № 3 – возглавлял 
главный конструктор С.П. Королев. В должности ин-
женера-проектанта В.М. Ковтуненко занимался бал-
листикой, прочностью и аэродинамикой первых от-
ечественных баллистических ракет (рисунок 1).

В ходе работ по проектированию ракет Р-1 и Р-2 он 
приобретал опыт создания боевых ракет, углублялся 
в  теоретические  исследования  сверхзвукового  дви-
жения  летательных  аппаратов  в  плотных  слоях  ат-
мосферы с обеспечением заданных баллистических 
параметров.  На  талантливого,  энергичного  специ-
алиста обратил внимание один из ведущих разработ-
чиков ракетной техники М.К. Янгель.

рисунок 1. Межконтинентальная ракета Р-1 рисунок 2. Межконтинентальная ракета Р-16

ВЯЧЕСЛАВ МИХАЙЛОВИЧ КОВТУНЕНКО – УЧЁНЫЙ И КОНСТРУКТОР КОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКИ
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В 1951–1953 годах часть работ НИИ-88 по боевым 
ракетным  комплексам  была  передана  машиностро-
ительному  заводу  г.  Днепропетровска.  Правитель-
ственным  решением  туда  переводилась  большая 
группа специалистов, в их числе В.М. Ковтуненко.
Инициативная  группа,  в  составе  которой  был 

В.М. Ковтуненко, предложила – впервые в практике 
отечественного  ракетостроения –применить  в  про-
ектируемой боевой ракете высококипящее топливо. 
Использование  высококипящего  топлива  позволяло 
существенно  упростить  производство  и  эксплуата-
цию изделий данного класса.
В июне 1957 года на полигоне Капустин Яр состо-

ялся первый старт ракеты средней дальности Р-12.
За  короткое  время  была  создана  и  поставлена 

на боевое дежурство самая мощная в мире односту-
пенчатая ракета Р-14 с дальностью 450 км.
В  1960  году  В.М.  Ковтуненко  была  присуждена 

учёная степень доктора технических наук. В этом же 
году он становится лауреатом Ленинской премии.
В  сентябре  1960  года  первая  летная  ракета  Р-16 

(8К64  ЛД1-ЗТ)  была  отправлена  на  полигон  Тюра-
Там  (рисунок  2).  Как  представитель  проектантов 
В.М. Ковтуненко участвовал в работах по подготов-
ке ракеты к пуску и оказался свидетелем страшной 
трагедии, случившейся 24 октября 1960 года, связан-
ной  с  гибелью  людей  из-за  пожара  и  последующе-
го  взрыва  ракеты  на  стартовой  площадке  (погибли 
84 военнослужащих, среди них главнокомандующий 
РВСН  главный  маршал  артиллерии М.И.  Неделин, 
и  17  представителей  промышленности)  (Дегтя-
рев А.В., Кавелин С.С., 2011; Шевалев И.Л., 2011).
В последующем, после серии успешных запусков 

с  космодрома  Байконур,  ракетный  комплекс  Р-16 
в  1962  году  был  принят  на  вооружение.  Разработ-
чики  комплекса  были  удостоены  высоких  наград, 
а В.М. Ковтуненко – звания Героя Социалистическо-
го Труда.
Стремительное развитие ракетной техники откры-

вало новые возможности в совершенно иных, не во-
енных областях человеческой деятельности.
ОКБ-586  выступило  с  предложением  создать,  пу-

тём модернизации боевой Р-12 (8К63), первую отече-
ственную двухступенчатую ракету-носитель  косми-
ческого назначения лёгкого класса. В.М. Ковтуненко 
был одним из инициаторов этих работ по использо-
ванию и превращению боевых ракет в ракеты-носи-
тели для запусков искусственных спутников Земли.
Как и ранее, преодолев достаточно тернистый путь, 

совершив  необходимый цикл  обоснований  и  согла-
сований, активнейшее участие в которых – как иде-
олог  и  организатор –  принимал  В.М.  Ковтуненко, 
инициатива коллектива получила поддержку на госу-
дарственном уровне: в августе 1960 года вышло по-
становление Правительства «О создании ракеты-но-

сителя 63С1 на базе боевой ракеты Р-12, разработке 
и запуске 10 малых ИСЗ».
Таким образом, ОКБ 586 взяло на себя и разработ-

ку ИСЗ.
По инициативе В.М. Ковтуненко в структуре ОКБ 

было создано специализированное КБ космических 
аппаратов  –  КБ-3,  задачей  которого  было  проекти-
рование ракетно-космических комплексов научного, 
военного и народно-хозяйственного назначения. При 
его участии разработана программа «Космос». Дне-
пропетровский первенец – ракета Р-12 со второй сту-
пенью –  стала  космическим носителем «Космос-1» 
(63С1). РН «Космос-1» применялись для запуска ма-
лых ИСЗ массой от 50 до 600 кг (рисунок 3).

рисунок 3. РН серии «Космос»
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15 апреля 1965 года выходит Постановление прави-
тельства «О сотрудничестве СССР и социалистиче-
ских стран в области исследования и использования 
космического  пространства  в  мирных  целях».  Этот 
документ становится основой для разработки между-
народной программы научных космических исследо-
ваний, получившей название «ИНТЕРКОСМОС».
Часть программы была посвящена применению не-

пилотируемых космических аппаратов для проведе-
ния фундаментальных и прикладных научных иссле-
дований в околоземном пространстве, и у её истоков 
стоял Вячеслав Михайлович Ковтуненко.
Началась  реализация  программы  «ИНТЕР-

КОСМОС»  запуском  первого  спутника  14  октября 
1969  года.  В  целом  предусматривалась  совместная 
работа  учёных  девяти  стран  по  пяти  основным  на-
правлениям: космическая физика, метеорология, био-
логия и медицина,  спутниковая  связь,  исследование 
Земли из космоса (рисунок 4) (Шевалев И.Л., 2011).

Особое место  занимали  в жизни В.М. Ковтуненко 
совместные работы с научными и техническими спе-
циалистами  Индии.  Он  был  одним  из  главных  дей-
ствующих лиц при оказании технической помощи со 
стороны СССР при запуске первого индийского ИСЗ 
«АРИАБХАТА», и наши зарубежные партнеры дру-
жески называли его «отцом индийской космонавтики».
Коллективом КБ-3 во главе с В.М. Ковтуненко был 

разработан  первый  советский  спутник  «МЕТЕОР» 
для  космической  службы  погоды.  Эти  спутники 
передавали  телевизионное  изображение  в  видимом 
и инфракрасном диапазоне как освещённой, так и те-
невой стороны земной поверхности (рисунок 5).
Напористость,  способность удивительно органич-

но  сочетать  системный  подход  и  широкомасштаб-
ность в рассмотрении возникающих проблем с без-
условным  движением  к  конечной  цели  –  с  таким 
багажом пришел В.М. Ковтуненко в 1977 году в НПО 
им.  С.А.  Лавочкина  (Вячеслав Михайлович Ковту-
ненко, 2011; Дегтярев А.В., Кавелин С.С., 2011; Ше-
валев И.Л., 2011).
По окончании некоего адаптационного периода ла-

вочкинцы убедились – на предприятие пришёл Глав-
ный конструктор, обладающий всеми необходимыми 
способностями и чертами характера для руководства 
головной космической фирмой, выполняющей заказы 
государственной важности в кооперации с не одним 
десятком промышленных, научных и военных пред-
приятий  и  организаций  с  многотысячными  трудо-
выми  коллективами.  Дар  глубокого  аналитического 
мышления, умение предвидеть последствия намеча-
емых действий на много ходов вперёд помогали Ков-
туненко находить единомышленников и оптимально, 
с  точки  зрения  стратегии  и  тактики,  программиро-
вать  не  только  деятельность  руководимого  им  кол-
лектива,  насчитывающего  в  лучшие  времена  более 
двенадцати тысяч человек, но и строить партнёрские 
отношения  с  разнопрофильными  смежными  орга-
низациями,  объединяемыми  в  единую  мощную  ко-
операцию при  разработке и  реализации  очередного 
космического проекта. Он был хорошо знаком с ру-
ководителями  основных  космических  фирм,  имел 
налаженные контакты в среде военного руководства, 
поддерживал дружеские отношения в академической 
среде, в рамках деятельности Совета «Интеркосмос» 
имел  возможность  общения  с  зарубежными  колле-
гами. Все это сыграло решающую роль в признании 
лидерства В.М. Ковтуненко не только лавочкинцами, 
но и смежниками.
Ещё  работая  в  КБ  «Южмаш»,  В.М.  Ковтуненко 

стал  ярым  приверженцем  использования  унифи-
цированных  космических  платформ  (служебного  
модуля)  при  создании  космических  аппаратов,  вы-
полняющих  различные  целевые  задачи.  Это  суще-

рисунок 4. КА серии «КОСМОС»

рисунок 5. Заседание Совета «Интеркосмос» проводит 
академик Б.Н. Петров

ВЯЧЕСЛАВ МИХАЙЛОВИЧ КОВТУНЕНКО – УЧЁНЫЙ И КОНСТРУКТОР КОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКИ
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приступить к осуществлению задуманного. Тем бо-
лее  что  первый  шаг  в  этом  направлении  был  уже 
давно сделан – прототип перелётного модуля серии 
«ВЕНЕРА» летал… к Марсу (рисунки 6, 7).
В.М. Ковтуненко сделал ставку на разработку ши-

рокомасштабных, разноплановых исследовательских 
проектов,  способных  заинтересовать  и  политиков, 
и  учёных,  в  том числе и  зарубежных  специалистов 
в области создания космической техники.
Почти все проекты, реализуемые НПО им. С.А. Ла-

вочкина при В.М. Ковтуненко в интересах Академии 
наук СССР, получили статус международных (Авто-
матические космические аппараты…, 2010; Косми-
ческий полёт НПО им. С.А. Лавочкина, 2010).
На  борту  космических  аппаратов  появилась  весь-

ма  специфичная  «полезная  нагрузка»:  крупногаба-
ритные  радиолокаторы  бокового  обзора,  телескопы 
ультрафиолетового, рентгеновского, гамма- и радио-
диапазонов  электромагнитного  излучения  и многое 
другое  (рисунок  8)  (Ширшаков А.Е., Карчаев Х.Ж., 
Моишеев А.А. Лоханов И.В., 2019; Автоматические 
космические аппараты…, 2010).
Примененное  и  активно  внедряемое  В.М.  Ковту-

ненко понятие «космический аппарат – это уникаль-
ный исследовательский инструмент» принципиально 
меняло основы взаимоотношений между научными 
и инженерно-техническими специалистами, всемер-
но укрепляя их творческий союз на всех этапах раз-
работки и реализации космического проекта.
Мировое  общественное  мнение  даже  присвоило 

Венере  статус  «русской  планеты»  по  интенсивно-
сти и результативности её посещений космическими 
аппаратами  серии  «ВЕНЕРА»,  поскольку  в  период 

рисунок 6. КА «МАРС-3»

рисунок 7. КА серии «ВЕНЕРА-9-14»

ственно  упрощало,  удешевляло и  ускоряло  созида-
тельный процесс.
Этот  же  принцип  был  присущ  и  проектно-кон-

структорской  школе  Г.Н.  Бабакина.  Вячеслав  Ми-
хайлович  развил  указанный  принцип,  окунувшись 
в проблематику НПО им. С.А. Лавочкина, что сразу 
же нашло положительный отклик у проектантов ОКБ 
(Автоматические космические аппараты…, 2010).
Он  уловил  в  конструктивных  особенностях  уже 

неоднократно  апробированного  в  межпланетных 
экспедициях  космического  аппарата  «ВЕНЕРА» 
искомое  –  базовый  аппарат,  разработанный  Глав-
ным  конструктором  С.С.  Крюковым.  Модуль  был 
прекрасно отработан и позволял практически сразу  

рисунок 8. КА «ВЕНЕРА-15»
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1978–1985 гг. к этой планете было совершено четыре 
миссии  (восемь  аппаратов)  (Автоматические кос-
мические аппараты…,  2010; Ефанов В.В., Марты-
нов М.Б., Карчаев Х.Ж., 2017).
Выделяется  уникальностью  программы  проект 

«ВЕГА», где реализовано сразу три крупных косми-
ческих эксперимента (Вайсберг О.Л., 2016):

 - десантирование на поверхность Венеры спуска-
емых аппаратов;

 - применение  впервые  в  практике  мировой  кос-
монавтики  аэростатных  зондов  для  планетных 
исследований;

 - исследование  малого  тела  Солнечной  системы 
(кометы Галлея) (рисунок 9).

Успешно  сработала  также  идея  В.М.  Ковтуненко 
использовать  венерианский  служебный  модуль  при 
создании  специализированных  астрофизических 
спутников  Земли  «АСТРОН»  (1983)  (Боярчук А.А., 
Моишеев А.А.,  2013),  а  затем  –  «ГРАНАТ»  (1989)  
(Автоматические космические аппараты…,  2010). 

рисунок 9. «КА ВЕГА-1, -2»

рисунок 10. Встреча в Кремле руководителей 
государства с советскими учёными  
(В.М. Ковтуненко – второй справа)

рисунок 11. КА «АСТРОН»

рисунок 12. КА «ГРАНАТ»

ВЯЧЕСЛАВ МИХАЙЛОВИЧ КОВТУНЕНКО – УЧЁНЫЙ И КОНСТРУКТОР КОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКИ
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рисунок 13. КА «ПРОГНОЗ»

рисунок 14. КА «ФОБОС-1»
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рисунок 15. В.М. Ковтуненко и В.А. Асюшкин

рисунок 16. РБ «Фрегат»

ВЯЧЕСЛАВ МИХАЙЛОВИЧ КОВТУНЕНКО – УЧЁНЫЙ И КОНСТРУКТОР КОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКИ
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Отечественные астрофизики остро нуждались в но-
вых исследовательских инструментах – вынесенных 
за  пределы  земной  атмосферы  автоматических  об-
серваториях, здесь наша страна существенно и без-
оговорочно отставала от Запада, и лавочкинцы таким 
образом, смогли обеспечить решение весьма насущ-
ной научной проблемы (рисунок 10).
В.М. Ковтуненко один из первых увидел перспек-

тивы развития этого нового направления отечествен-
ной непилотируемой космонавтики. В конце 70-х – 
начале 80-х годов возникло творческое содружество 
коллективов  НПО  им  С.А.  Лавочкина  и  Крымской 
астрофизической  обсерватории,  возглавляемой  в  то 
время академиком А.Б. Северным.
ИСЗ «АСТРОН» (рисунок 11) стал первой отече-

ственной  внеатмосферной  непилотируемой  обсер-
ваторией.  В  рамках  этого  проекта  специалистами 
НПО  им.  С.А.  Лавочкина,  КрАО  и  Марсельской 
лаборатории  разработана  уникальная  конструкция 
крупнейшего, на момент запуска, ультрафиолетового 
космического телескопа, получившего наименование 
«СПИКА».
Космический аппарат «АСТРОН» стал первым ла-

вочкинским долгожителем, проработавшим в космо-
се более семи лет.
Второй космической обсерваторией, созданной под 

руководством В.М. Ковтуненко, стал «ГРАНАТ» (ри-
сунок 12),  выведенный на орбиту ИСЗ в 1989 году. 
«ГРАНАТ»  обрел  жизнь  благодаря  совместным 
усилиям  советских,  французских  и  датских  иссле-
дователей  космоса  (Ефанов В.В., Мартынов М.Б., 
Карчаев Х.Ж.,  2017; Космический полёт НПО 
им. С.А. Лавочкина, 2010).
Таким  образом,  В.М.  Ковтуненко  стал  одним 

из  основоположников  нового  направления  в  от-
ечественной  беспилотной  космонавтике  –  создания 
специализированных  АКА  для  астрофизических 
исследований.
Одним  из  важнейших  этапов  совершенствования 

ранее разработанных КА серии «ПРОГНОЗ» (рису-
нок 13) стало их участие в реализации международ-
ной миссии  «ИНТЕРБОЛ»,  главной  целью  которой 
было изучение физических механизмов, ответствен-
ных за передачу энергии солнечного ветра в магни-
тосферу  Земли,  её  накопление  там  и  последующую 
диссипацию в хвосте и авроральных областях магни-
тосферы, в ионосфере и верхней атмосфере во время 
магнитосферных суббурь (Зеленый Л.М., Хартов В.В., 
Застенкер Г.Н., Ковражкин Р.А. и др., 2015).
Реализацией  проекта  «ВЕГА»  завершился  период 

эксплуатации КА «ВЕНЕРА» как базового для иссле-
довательских экспедиций к планетам и малым телам 
Солнечной системы. К летным испытаниям был под-

готовлен  новый  аппарат,  которому  в  будущем  отво-
дилась эта роль, названный в соответствии с первой 
целью своего полета – «ФОБОС». Космические аппа-
раты «ФОБОС-1» и «ФОБОС-2» были предназначены 
для проведения комплексных исследований объектов 
Солнечной системы: спутника Марса Фобоса – путём 
сближения с ним вплоть до состояния «бреющего по-
лёта» над его поверхностью и десантирования на неё 
стационарного и подвижного исследовательских зон-
дов ДАС и ПРОП-ФП,  а  также исследования  с про-
лётной  траектории и  с  орбиты ИСМ планеты Марс, 
Солнца и межпланетного пространства.
Экспедиция КА «ФОБОС-1, -2» (1988) стала пер-

вым этапом внедрения межпланетного аппарата но-
вого типа (Ефанов В.В., Ширшаков А.Е., 2018), клас-
сифицируемого  как  автоматический  космический 
комплекс (рисунок 14).
Уже первый полёт  констатировал факт появления 

автоматического КА с уникальными маневренными 
возможностями.  Никогда  ранее  советские  аппара-
ты в межпланетных экспедициях не выполняли по-
лёт  с  многочисленными  перестроениями  в  погоне 
за спутником другой планеты.
Несмотря  на  неполную  реализацию  программы 

полёта, были получены уникальные результаты, от-
крывающие  новый  этап  исследований Марса  и  его 
окрестностей,  которые  являются  хорошей  основой 
для создания инженерной модели Фобоса, необходи-
мой для последующих экспедиций.
Подводя  некий  итог  в  отношении  новшеств,  вне-

сенных В.М. Ковтуненко в практику межпланетных 
экспедиций,  необходимо  еще  раз  подчеркнуть,  что 
под его руководством был значительно увеличен со-
став научных приборов, возрос уровень и объём на-
учных исследований, впервые и весьма результатив-
но осуществлены сближения АКА с малыми телами 
Солнечной  системы  –  кометой  Галлея  и  Фобосом, 
совершающими движение по трудноотслеживаемым 
с Земли небесным траекториям.
С приходом В.М. Ковтуненко в НПО им. С.А. Ла-

вочкина значительно повысился уровень сложности 
проектных работ по созданию аппаратов наблюдения 
поверхности Земли в целях раннего обнаружения по-
жаров, наводнений и других чрезвычайных ситуаций. 
Началась  реализация  выпестованной  под  руковод-
ством В.М. Ковтуненко идеи о создании оптико-элек-
тронной  космической  системы  ДЗЗ  (Ефанов В.В., 
Клименко Н.Н., Семункина В.И., Шостак С.В., 2017; 
Занин К.А., Москатиньев И.В.,  2019);  более  того, 
во главу угла было поставлено создание космических 
систем – предприятие брало на себя роль системного 
«головника».



12

Это привело и к серьёзному творческому развитию 
нашего партнерства: НПО им.С.А. Лавочкина стало 
родоначальником  ещё  одного  нового  направления 
в  отечественной  космонавтике  –  оптико-электрон-
ных космических систем наблюдения.
В связи с этим потребовалась «глобализация проек-

тно-конструкторского мышления» – системного под-
хода,  включающего  прогнозирование  и  оптимиза-
цию ситуационного взаимодействия между объектом 
съёмки, космическим и наземным сегментами (Дар-
нопых В.В., Ефанов В.В., Занин К.А., Малышев В.В., 
2010;  Ефанов В.В., Семункина В.И., Шостак С.В., 
2009). В результате один из самых сложных проектов 
космической  отрасли  по  результатам ЛКИ получил 
высокую оценку заказчика.
Высокий авторитет В.М. Ковтуненко содействовал 

появлению НПО им. С.А. Лавочкина на рынке кос-
мических  услуг  по  выведению  на  заказанные  око-
лоземные орбиты  трёх индийских  спутников  серии 
IRS с помощью советских ракет-носителей. Это, по-
жалуй,  первые  такого  рода  коммерческие  контрак-
ты  в СССР.  За  успешным результатом последовали 
новые заказы – на запуски национальных спутников 
Аргентины, Бразилии, Мексики. Стали очевидными 
не  только  коммерческая  привлекательность  этого 
рода  деятельности,  но  и  явная  необходимость  при-
ложить определённые интеллектуальные и организа-
ционные усилия для того, чтобы закрепиться на этом 
поприще,  сохранить  востребованность  и  неоспори-
мость своего участия, что в годы перестройки было 
крайне актуально.
Главное в этой ситуации – обладать «золотым клю-

чиком»  –  разгонным  блоком,  достаточно  универ-
сальным  для  адаптации  с  большинством  из  суще-
ствующих  отечественных  ракет-носителей  лёгкого 
и среднего класса. И опять перед В.М. Ковтуненко, 
как в момент его прихода в НПО им. С.А. Лавочки-
на, был выбор – идти по пути модернизации неодно-
кратно применённой, простой и очень надёжной тех-
ники – блока «Л», или согласиться с предложением 
инициативной группы, возглавляемой В.А. Асюшки-
ным  (рисунок  15),  и  создавать  универсальный  раз-
гонный  блок  нового  класса,  обладающего  элемен-
тами  «интеллекта»  –  настоящий  межорбитальный 
космический буксир (Асюшкин В.А., Ишин С.В., Пич-
хадзе К.М., Полищук Г.М., 2006).
Генеральный  конструктор  выбрал  второе.  Так 

«Фрегат», отличавшийся своей действительной уни-
версальностью, обрёл право на жизнь (рисунок 16).
Благодаря усилиям В.М. Ковтуненко на калужской 

земле  –прародительнице  космических  устремлений 
россиян,  появился  филиал  ОКБ  одной  из  ведущих 
космических фирм страны – НПО им. С.А. Лавочки-

на, который вот уже более 30 лет участвует в реали-
зации проектов НПО им. С.А. Лавочкина.
Очень болезненно переживал Вячеслав Михайло-

вич ситуацию с предприятием и отраслью в началь-
ный период перестройки. Присущий ему оптимизм, 
постоянная устремлённость в будущее помогали ве-
рить, что пришедшие с этим проблемы и трудности 
носят временный характер. Он также прекрасно по-
нимал, что Россия не сможет полноценно развивать-
ся, если будет загублена отечественная космонавти-
ка. Уже будучи тяжело и неизлечимо больным, он дал 
согласие на участие в деятельности Рабочей группы 
при  правительстве  Е.Т.  Гайдара  по  подготовке  ос-
новной концепции «Космической политики России». 
Проработка вариантов предложений, обмен мнения-
ми с другими членами группы проходила в больнич-
ной палате Обнинского онкологического центра.
И в постсоветской России Ковтуненко был востре-

бован как мирового уровня профессионал в области 
практической космонавтики.
Постоянный настрой на поиск нового, на движение 

вперёд, на развитие космических технологий: от ра-
кет стратегического назначения, до непилотируемых 
космических  комплексов  –  «космических  роботов 
НПОЛ», – таков творческий путь В.М. Ковтуненко.
Период  его  руководства  предприятием  –  время 

очень непростое во всех отношениях, но его 18 лет 
этой работы были чрезвычайно плодотворными, они 
определили роль и значение коллектива лавочкинцев 
в современном развитии космонавтики.
Творческий  потенциал  наследия  Вячеслава  Ми-

хайловича  Ковтуненко  очень  большой,  его  идеи 
и  замыслы  продолжают  жить  и  развиваться  (Ефа-
нов В.В., Мартынов М.Б., Карчаев Х.Ж., 2016). КА 
серии  «ЭЛЕКТРО-Л»  успешно  обеспечивают  ра-
боту  гидрометеорологического  комплекса  России, 
возможности  которого  значительно  расширены 
с  запуском  КА  серии  «АРКТИКА-А».  На  орбите 
успешно  отработала  астрофизическая  обсервато-
рия  «СПЕКТР-Р».  Продолжила  работу  по  иссле-
дованию  Вселенной  космическая  обсерватория 
«СПЕКТР-РГ».  Универсальный  разгонный  блок 
«Фрегат» разработка которого была начата ещё при 
жизни Вячеслава Михайловича, стал наиболее вос-
требованным средством выведения космических ап-
паратов  в  мире,  самым  надёжным  среди  аналогов. 
К настоящему времени осуществлено 99 успешных 
запусков, выведено в космос более 600 КА различ-
ного назначения.
Предприятие  по-прежнему  активно  участвует 

в  международных  космических  проектах,  наиболее 
яркий из них – проект «ЭКЗОМАРС», второй этап 
которого состоится в 2022 году.

ВЯЧЕСЛАВ МИХАЙЛОВИЧ КОВТУНЕНКО – УЧЁНЫЙ И КОНСТРУКТОР КОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКИ
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Следует  отметить,  что  В.М.  Ковтуненко  уделял 
значительное  внимание  кадровой  работе,  преем-
ственности в руководстве, ориентируясь в основном 
при назначении на руководящие должности на спе-
циалистов, прошедших школу нашего предприятия. 
Так  создавалась  единая  команда  под  руководством 
Вячеслава  Михайловича  с  большой  творческой 
отдачей.
В  начале  и  середине  1990-х  годов  НПО  име-

ни С.А. Лавочкина переживало тяжелейший период. 
Оно было близко к банкротству, многими месяцами 
не выплачивали зарплату. В 1996 году, после смерти 
В.М. Ковтуненко, генеральным конструктором, а за-
тем и генеральным директором был назначен ученик 
и  последователь  Ковтуненко  доктор  технических 
наук, профессор С.Д. Куликов, который вместе с еди-
номышленниками В.М. Тимофеевым, В.М. Войтиком, 
В.В. Семёновым и другими смогли выправить ситуа-
цию, отвели предприятие от края пропасти, сохрани-
ли работоспособный коллектив. В этот период (1996–
2003) было запущено два КА ДЗЗ нового поколения, 
уникальный  космический  комплекс  «МАРС-96»,  
«ИНТЕРБОЛ»,  проведены  лётные  испытания  раз-
гонного  блока  «Фрегат»  и  другие  работы  (Автома-
тические космические аппараты…, 2010; Космиче-
ский полёт НПО им. С.А. Лавочкина, 2010).
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КОНЦЕПЦИЯ ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОГО 
ПОЛЁТА ЛУННОГО ДЕМОНСТРАТОРА 
С ЭРДУ В КОМПЛЕКСЕ  
С БУКСИРОМ «ФРЕГАТ»

THE EXPERIMENTAL MISSION 
CONCEPT OF LUNAR ELECTRIC 
PROPULSION DEMONSTRATOR 
COUPLED WITH SPACE TUG FREGAT
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В статье рассматривается концепция создания 
космического аппарата-демонстратора 
и проведения космического эксперимента 
для демонстрации ряда технологий перспективных 
средств межорбитальной транспортировки 
на базе электроракетной двигательной  
установки (ЭРДУ) по доставке полезных грузов 
на окололунную орбиту.

Ключевые слова: космический эксперимент; 
межорбитальная транспортировка;  
окололунная орбита;  
электроракетная двигательная установка.

The concept of spacecraft demonstrator  
development and space experiment  
implementation is presented in the paper.  
Space experiment is intended for  
demonstration of number of technologies  
for perspective interorbital electric propulsion  
vehicles for pay-load transportation to  
the circumlunar orbit.

Key words: space experiment;  
interorbital transportation;  
circumlunar orbit;  
electric propulsion system.

введение
Одной  из  главных  задач  «Основ  государственной 

политики Российской Федерации в области космиче-
ской деятельности на период до 2030 года и дальней-
шую перспективу» является создание перспективной 
транспортной системы и космической инфраструкту-
ры для осуществления на рубеже 2030-х годов пило-
тируемых полётов в окололунное пространство и на 
Луну. К числу перспективных направлений развития 
средств  межорбитальной  транспортировки  (СМТ) 
полезных  грузов  относится  создание многоразовых 
межорбитальных  буксиров  (ММБ)  с  ЭРДУ.  Благо-

даря высокому удельному импульсу тяги ЭРДУ при-
менение  этих  средств  может  обеспечить  примерно 
двукратное  снижение  требуемой  грузоподъёмности 
используемых ракет-носителей (РН) и, соответсвен-
но, стоимости доставки грузов на высокоэнергетиче-
ские целевые орбиты в околоземном и окололунном 
пространстве  по  сравнению  с  традиционными  раз-
гонными блоками (РБ) на базе ЖРД.
Создание бортовых ядерных и солнечных ЭУ мега-

ваттного класса с высоким массогабаритным совер-
шенством, требуемым для эффективного применения 
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ММБ,  может  потребовать  значительного  времени. 
С целью развития и продвижения технологий ММБ 
своевременное выявление и решение ряда проблем, 
связанных  с  эффективным  использованием  ЭРДУ 
в  транспортных  операциях,  может  быть  осущест-
влено заранее, с минимальными затратами времени 
и  средств  –  по  результатам  лётного  (космического) 
эксперимента  с  маломасштабным  демонстратором 
на  базе ЭРДУ и  солнечных батарей  (СБ). В  основу 
предложения  положен  подход,  когда  проектируется 
не аппарат под решение конкретной задачи, что яв-
ляется традиционным подходом при разработке кос-
мической  техники,  а  создаётся  и  демонстрируется 
система типовых средств, обеспечивающих решение 
максимального количества возможных задач.

1.   Состояние с применением ЭРДУ 
в транспортных операциях

Основные характеристики экспериментальных КА 
с  солнечными  ЭРДУ,  созданных  за  рубежом,  пред-
ставлены в таблице 1.
Первый  перелёт  на  окололунную  орбиту  с  при-

менением ЭРДУ был осуществлён  европейским КА 
SMART-1. Целями перелёта, начавшегося 30 сентября 
2003 года, явились отработка маршевой ЭРДУ для бу-
дущих миссий к Меркурию и Солнцу, а также прове-
дение исследований Луны с орбиты её спутника. Для 
перелёта КА SMART-1 на лунную орбиту с геопере-
ходной орбиты, сформированной маршевыми ступе-
нями  РН  «Ариан-5»,  использовалась  двигательная 
установка на базе электроракетного двигателя (ЭРД) 

PPS-1350-G (модификация ЭРД СПД-100 разработки 
АО «ОКБ «Факел») (Duchemin O. et all., 2013). Элек-
тропитание  ЭРДУ  осуществлялось  от  планарных 
трехкаскадных арсенид-галлиевых СБ. Рабочая око-
лолунная  полярная  орбита  с  радиусами  перицентра 
Rπ≈470 км и апоцентра Rα≈2880 км была достигнута 
к 27 февраля 2005 года.
В 2017  году NASA была представлена концепция 

создания  транспортно-энергетического  модуля  – 
PPE  (Power  Propulsion  Element)  с  солнечной  ЭРДУ 
(Herman D., 2017). PPE оснащается двумя холловски-
ми ЭРД с номинальной мощностью 12,5 кВт и двумя 
двигательными модулями, каждый из которых вклю-
чает два холловских ЭРД с номинальной мощностью 
6 кВт (Herman D. et all., 2019). Каждый из двигате-
лей с мощностью 12,5 кВт и каждый двигательный 
модуль из двух двигателей по 6 кВт устанавливается 
на  своём  манипуляторе,  обеспечивающем  управле-
ние  вектором тяги в широком диапазоне. Известны 
намерения США по запуску PPE как пилотного блока 
для строительства и последующего энергодвигатель-
ного обеспечения окололунной станции Gateway.
В России применение ЭРД пока ограничено задача-

ми довыведения КА в рабочую позицию двигателя-
ми коррекции и поддержания точки стояния.

2.   Цели, критерии и принципы 
осуществления эксперимента

Эффективность  эксперимента  характеризуется 
комплексом критериев «ярко – быстро – надёжно –  
недорого».

таблица 1 – Зарубежные проекты КА с солнечными ЭРДУ

название проекта DEEP SPACE 1 SMART-1 HAYABUSA DAWN HAYABUSA-2 BEPICOLOMBO

стадия проекта завершён завершён завершён завершён в полёте в полёте

год запуска 1998 2003 2003 2007 2014 2018

назначение межпланетный КА полёт к Луне полёт 
к астероиду

межпланетный 
КА

полёт 
к астероидам

межпланетный 
КА

разработчик NASA (США) ESA (ЕС) JAXA 
(Япония) NASA (США) JAXA 

(Япония) ESA (ЕС)

сухая масса КА, кг 400 280 465 780 600 4100

масса рабочего  
тела, кг 82 80 65 450 73 580

мощность ЭРДУ, 
кВт до 2,4 до 1,2 до 1,2 до 2,5 до 1,2 до 10

источник (Rayman M.D.,  
2002)

(Camino O.  
et all., 2006)

(Kuninaka H., 
2011)

(Garner C.E. 
et all., 2015)

(Ильин А., 
2015)

(Sutherland O.  
et all., 2015)
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Критерий  «ярко»  определяет  выбор  для  экспери-
мента  наиболее  интересной  и  актуальной  для  ши-
рокой  общественности  задачи,  наглядность  показа 
высоких  характеристик  (удельного  импульса  тяги, 
мощности,  надёжности)  и  эффективности  демон-
стрируемого объекта, а также комплексность решае-
мых в космическом эксперименте проблем.
Критерий «быстро» определяет короткий срок соз-

дания демонстратора и своевременность проведения 
эксперимента,  желательно  с  опережением  момента 
появления зарубежных конкурентов-аналогов.
Критерий  «надёжно»  определяет  использование 

в эксперименте технических решений и средств, ми-
нимизирующих риск невыполнения основных задач 
эксперимента.
Критерий  «недорого»  определяет  использование 

при  создании  демонстратора  существующих  кос-
мических  средств  и  технологий,  малоразмерность 
демонстратора,  минимальный  состав  и  стоимость 
используемых  в  эксперименте  средств  выведения, 
а также возможность экономии средств за счёт вы-
ведения  демонстратора  в  качестве  попутного  по-
лезного  груза  либо  совмещения  эксперимента 
с проведением:

 - научных исследований, имеющих самостоятель-
ностью ценность;

 - лётных испытаний используемых средств выве-
дения (РН и РБ).

В связи с этим целью проекта является демонстра-
ция основных  технологий  средств межорбитальной 
транспортировки  на  базе ЭРДУ по  доставке  грузов 
на окололунную орбиту, включая:

 - демонстрацию рабочих параметров ЭРДУ в на-
турных условиях;

 - перелёт  с  двигательной  установкой  малой  тяги 
на  полярную  орбиту  искусственного  спутника 
Луны (ОИСЛ);

 - стыковку на ОИСЛ демонстратора с имитатором 
пилотируемого  транспортного  корабля  (ПТК) 
или лунной орбитальной станции (ЛОС);

 - демонстрацию  развёртывания  и  длительного 
функционирования  перспективной  гибкой  сол-
нечной батареи.

Согласно  принятым  критериям  «ярко  –  быстро  – 
надёжно – недорого» основными принципами реали-
зации проекта являются:

 - новизна  и  комплексность  решаемых  в  экспери-
менте задач;

 - высокая  энерговооружённость  демонстратора 
в сравнении с зарубежными экспериментальны-
ми аналогами;

 - демонстрация  характеристик  ЭРДУ,  близких 
к максимальным, при ограниченной длительно-
сти эксперимента;

 - осуществление  эксперимента  с  максимальным 
использованием  созданных  и  разрабатываемых 
космических средств;

 - минимизация состава и стоимости демонстриру-
емых элементов и средств их выведения – ракет-
носителей и разгонных блоков;

 - выбор  схемы  проведения  демонстрации,  мини-
мизирующей риски невыполнения основных це-
лей эксперимента;

 - возможность попутного выполнения программы 
исследования  Луны  путём  доставки  в  составе 
экспериментальных  средств  и  использования 
на ОИСЛ дополнительной аппаратуры;

 - возможность  практического  использования  раз-
работанных для эксперимента элементов в каче-
стве транспортно-энергетических средств.

3.   Основные технические требования 
к демонстратору

В  соответствии  с  целями  и  принципами  реализа-
ции проекта приняты следующие основные требова-
ния к демонстратору с ЭРДУ:

 - мощность  солнечной  батареи  для  питания 
ЭРДУ – 15 кВт;

 - высота  развёртывания  и  использования  СБ 
на околоземных орбитах – не менее 400 км;

 - целевая орбита – полярная круговая ОИСЛ вы-
сотой 200 км;

 - длительность  перелёта  на  целевую  орбиту  – 
до 200 суток.

4.   Состав демонстрируемых 
элементов, средства и общая схема 
проведения эксперимента

В эксперименте на ОИСЛ выводятся и стыкуются 
два аппарата:

 - демонстратор, доставляемый с помощью ЭРДУ;
 - межорбитальный буксир  с ЖРД, имитирующий 
ПТК или ЛОС.

В процессе стыковки с буксиром демонстратор вы-
полняет роль пассивного кооперируемого объекта.
Для минимизации сроков создания демонстратора 

и  стоимости  космического  эксперимента  приняты 
следующие технические решения:
1.  Демонстратор  с  ЭРДУ  создаётся  на  базе  спут-

никовой  платформы  «Экспресс-2000»  разработки 
АО «ИСС» (Красильников А. Мощный…, 2014; Кра-
сильников А. Трудный…, 2014).
2.  Межорбитальный  буксир  (МБ-Ф)  создаётся 

на базе РБ «Фрегат-СБУ» (модификации РБФ2У-СБ 
(Асюшкин В.А. и др.,  2017)  разработки  АО  «НПО 
Лавочкина».
3.  Выведение  демонстратора  и  буксира  МБ-Ф 

на  низкую  опорную  орбиту  (НОО)  осуществляетя 
одним пуском РН среднего класса «Союз-5».

КОНЦЕПЦИЯ ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОГО ПОЛЁТА ЛУННОГО ДЕМОНСТРАТОРА С ЭРДУ В КОМПЛЕКСЕ  
С БУКСИРОМ «ФРЕГАТ»
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4.  Буксир МБ-Ф доставляет демонстратор с НОО 
на  стартовую  высокоэллиптическую  орбиту  (ВЭО), 
где производится их разделение.
5.  На ОИСЛ буксир МБ-Ф и КА-демонстратор вы-

водятся раздельно.
6.  Демонстрация развёртывания и работы в косми-

ческих условиях экспериментальной гибкой солнеч-
ной батареи производится на примере маломасштаб-
ной СБ (~2 кВт), введённой в состав буксира МБ-Ф 
для  электропитания  его  бортовых  систем  в  период 
длительного  (~200  суток)  ожидания  на ОИСЛ при-
лёта демонстратора с ЭРДУ.
Рассматривается вариант рулонной СБ технологии 

ROSA  (Roll-Out  Solar  Array)  американской  компа-
нии  Deployable  Space  Systems,  обладающей  высо-
кой удельной мощностью и минимальным объёмом 
в  сложенном  состоянии  (Хамиц И.И. и др.,  2017). 
Для СБ технологии ROSA проведён большой объём 
экспериментальной  отработки,  включая  осущест-
вление процессов её развертывания и функциониро-
вания  в  космосе – на  борту МКС  (Красильников А. 
и др., 2017).
Грузоподъёмность используемой РН «Союз-5» обе-

спечивает резерв как для размещения научно-иссле-
довательской аппаратуры в качестве дополнительной 
полезной нагрузки, так и для парирования значитель-
ного увеличения массы буксира МБ-Ф в  сравнении 
с РБ «Фрегат-СБУ». В частности, масса конструкции 
буксира  МБ-Ф  увеличивается  на  ~900  кг  при  до-

работках  бортовых  систем  РБ  «Фрегат-СБУ»  из-за 
необходимости:

 - введения  в  состав  буксира  экспериментальной 
СБ и активной системы стыковки;

 - дооснащения вспомогательной ДУ двигателями 
для  обеспечения  координатных  перемещений 
в процессе причаливания и стыковки;

 - обеспечения длительного (≥200 суток) функцио-
нирования буксира в космическом пространстве;

 - доработки бортового радио- и телеметрического 
комплекса для обеспечения обмена информаци-
ей на расстоянии до ~400 тыс. км.

5.  Состав демонстратора с ЭРДУ
В таблице 2 приведены состав и массовые характе-

ристики демонстратора в сравнении с прототипом – 
платформой  «Экспресс-2000»  (Двирный В.В. и др., 
2015).  Модификация  платформы  «Экспресс-2000» 
включает:

 - замену двигательной системы коррекции орбиты 
на маршевую ЭРДУ с двигателем КМ-10 разра-
ботки АО ГНЦ «Центр Келдыша»;

 - размещение  дополнительного  оборудования, 
включая автономную систему навигации и пас-
сивную стыковочную систему;

 - доработку бортового радио- и телеметрического 
комплекса для обеспечения обмена информаци-
ей на расстоянии до ~400 тыс. км.

рисунок 1. Внешний вид ЭРД КМ-10
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Оценки характеристик демонстратора были полу-
чены с учётом значительного снижения (по сравне-
нию с прототипом) масс:

 - аккумуляторных  батарей  системы  электропита-
ния  (в  связи  с  принятием  условия  отключения 
ЭРДУ на теневых участках траектории полёта);

 - бортовой кабельной сети за счёт применения но-
вых технологий (Двирный В.В. и др., 2015) и от-
сутствия полезной нагрузки.

В  составе  демонстратора  используется  один  мар-
шевый ЭРД КМ-10 (рисунок 1).
В космическом эксперименте двигатель КМ-10 ра-

ботает в режиме повышенной мощности, параметры 
которого приведены в таблице 3 (Lovtsov A.S. et all., 
2019).  Устойчивая  и  эффективная  работа  двигателя 
на этом режиме была продемонстрирована в ходе па-
раметрических испытаний.

таблица 3 – Параметры работы двигателя КМ-10 
в эксперименте

наименование параметра значение

разрядное напряжение, В 500

разрядный ток, А 25

потребляемая мощность, кВт 12,5

тяга, мН 592

удельный импульс тяги, км/c 27,68

КПД, % 65,6

масса, кг 11,8

таблица 2 – Массовая сводка КА-демонстратора 
в сравнении с прототипом

составные элементы
масса, кг

прототип демонстратор

бортовой комплекс  
управления 108 108

система навигации  
и управления движением – 20

система ориентации 
и стабилизации 60 60

система коррекции  
параметров орбиты 186 –

система  
электропитания 632 536

система  
терморегулирования 219 200

конструкция 548 548

бортовая  
кабельная сеть 154 69

маршевый ЭРД КМ-10 – 11,8

система преобразования 
и управления ЭРДУ – 62,5

система хранения и подачи 
ксенона в маршевую ЭРДУ – 45,7

пассивная  
стыковочная система – 184

конструкторский резерв – 60

итого 1907 1905

1 – стартовая ВЭО; 2 – выведение буксиром демонстратора на ВЭО; 3 – целевая полярная ОИСЛ;  
4 – траектория перелёта буксира с ЖРД; 5 – многовитковая траектория перелёта демонстратора с ЭРДУ;  
6 – КА-демонстратор с ЭРДУ.
рисунок 2. Схема перелётов буксира МБ-Ф и КА-демонстратора
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6.   Этапы полёта и характеристики 
буксира и демонстратора

Схема перелётов буксира МБ-Ф и КА-демонстра-
тора в эксперименте приведена на рисунке 2.
Полёт буксира с ЖРД на ОИСЛ включает следую-

щие этапы:
 - выведение  ракетой-носителем  «Союз-5»  ор-
битального  блока  (ОБ),  состоящего  из  буксира 
и демонстратора, на низкую опорную орбиту вы-
сотой H=200 км и отделение ОБ от верхней сту-
пени РН;

 - выведение  ОБ  на  промежуточную  эллиптиче-
скую орбиту включением маршевого ЖРД букси-
ра до выработки топлива из сбрасываемого блока 
баков (ССБ) и последующее отделением ССБ;

 - выведение ОБ на ВЭО с высотой перигея/апогея 
Hπ/Hα=800/40000 км и наклонением i=51,6° за счёт 
двух включений ЖРД буксира в перигее и одного 
включения в апогее промежуточных орбит;

 - отделение на ВЭО буксира МБ-Ф от демонстра-
тора  и  его  выведение  на  транслунную  траекто-
рию включением ЖРД в перигее ВЭО;

 - полёт  буксира  по  транслунной  траектории 
(~4 суток);

 -  выход буксира на целевую полярную ОИСЛ вы-
сотой Н=200 км путём подачи «тормозного» им-
пульса маршевым ЖРД.

Демонстратор, отделившийся от буксира на ВЭО, 
раскрывает  панели  СБ  и  совершает  перелёт  на  ту 
же  целевую  ОИСЛ  с  помощью  ЭРД  КМ-10,  ра-
ботающего  в  непрерывном  режиме  (за  исключе-
нием  «теневых»  участков  орбитальных  витков). 
Реализуемая  пространственная  многовитковая  тра-
ектория  перелёта  демонстратора  включает  три  ха-
рактерных  участка:  геоцентрический,  переходной 
и селеноцентрический.
На первом участке происходит эффективный подъ-

ём высоты перигея промежуточных витков с быстрым 

таблица 4 – Характеристики демонстратора и буксира по этапам перелёта

характеристика значение

масса орбитального блока, включающего буксир МБ-Ф и демонстратор, после отделения от РН на НОО  
высотой H=200 км и наклонением i=51,6°, кг 17000

характеристики КА-демонстратора с ЭРДУ

масса демонстратора, выведенного буксиром на стартовую ВЭО (Hπ/Hα=800/40000 км, i=51,6°), кг 2265

конечная масса демонстратора при выходе на полярную ОИСЛ высотой Н=200 км, кг 1922

продолжительность перелёта демонстратора на ОИСЛ, сут. 195

расход ксенона при перелёте на ОИСЛ, кг 343

длительность работы маршевого ЭРД при перелёте, ч 4454

характеристики буксира МБ-Ф с ЖРД

продолжительность перелёта буксира на ОИСЛ, сут ~5

суммарный расход топлива из баков буксира, кг, в том числе: 11251

- сбрасываемого блока баков 3050

- основного модуля 8047

- вспомогательной ДУ 154

масса буксира при стыковке с демонстратором на ОИСЛ, кг 3104

собственная конечная масса буксира, кг 1930

резерв массы, выводимой буксиром, кг 1174
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выходом  траектории  его  движения  из  зоны  высот 
с  высокой  плотностью  распределения  космического 
мусора, а затем и радиационных поясов Земли. Одно-
временно с этим относительно медленнее растёт и вы-
сота апогея промежуточных орбитальных витков.
С подъёмом апогея орбит выше 200000 км демон-

стратор будет регулярно сближаться с Луной, испы-
тывая  с  её  стороны все более  существенные «резо-
нансные» возмущения. После прохода области точки 
либрации L1 системы «Земля – Луна» и зоны дина-
мической  нестабильности  демонстратор  захватыва-
ется полем тяготения Луны и выходит на окололун-
ную эллиптическую орбиту.
На  этапе  полёта  в  поле  тяготения Луны произво-

дятся манёвры торможения с использованием работы 
маршевой ЭРДУ для  скругления,  снижения  высоты 
и уточнения угла наклона промежуточных орбиталь-
ных витков с выходом демонстратора на целевую по-
лярную орбиту.
Выбор  схемы  старта  демонстратора  с  ВЭО  

(Hπ/Hα=800/40000  км)  вместо  круговой  орбиты  вы-
сотой Н=400 км, минимально необходимой для рас-
крытия  панелей  солнечной  батареи,  позволяет  (Ар-
хангельский Н.И. и др., 2016):

 - снизить в 4…5 раз длительность перелёта демон-
стратора на ОИСЛ, расход ксенона и требуемый 
ресурс работы маршевого ЭРД;

 - значительно  снизить  радиационную  нагрузку 
на  бортовую  аппаратуру  демонстратора  за  счёт 
более быстрого прохождения зон радиационных 
поясов Земли;

 - снизить риск столкновения демонстратора с кос-
мическим мусором за счёт резкого уменьшения 
(на  два  порядка)  суммарной  длительности  на-
хождения демонстратора в зоне околоземных ор-
бит высотой Н=600…1800 км, где плотность рас-
пределения космического мусора максимальна;

 - минимизировать теневые участки на траектории 
перелёта демонстратора.

Необходимые запасы топлива буксира МБ-Ф и ра-
бочего  тела  (ксенона)  для  ЭРДУ  демонстратора, 
расходуемые  в  эксперименте,  определялись по  тре-
буемым  наборам  характеристической  скорости. 
Суммарный набор скорости, создаваемый буксиром 
с  ЖРД,  оценивался  с  использованием  графоанали-
тических  зависимостей  работы  (Егоров В.А. и др., 
1980).  Требуемый  при  использовании  ЭРДУ  набор 
скорости  для  перелёта  демонстратора  со  стартовой 
ВЭО на целевую полярную ОИСЛ определялся с ис-
пользованием  данных  работы  (Архангельский Н.И. 
и др., 2016).
Характеристики демонстратора с ЭРДУ и буксира 

с ЖРД по этапам перелёта на полярную ОИСЛ высо-
той Н=200 км, реализуемые при старте РН «Союз-5» 
с космодрома Байконур, представлены в  таблице 4. 

Из  таблицы  следует,  что  для  рассматриваемой  кон-
цепции эксперимента имеет место значительный ре-
зерв в массе, выводимой буксиром МБ-Ф на целевую 
ОИСЛ, равный 1,17 т. Этот резерв может рассматри-
ваться как попутно доставляемый буксиром модуль 
полезной нагрузки.

7.   Степень готовности и сроки 
проведения эксперимента

Степень готовности используемых в эксперименте 
средств характеризуется следующими положениями:
1.  Лётные  испытания  РН  «Союз-5»  проводятся 

в 2023-2025 годах.
2.  РБ  «Фрегат-СБУ»  разрабатывается  АО  «НПО 

Лавочкина» для применения в составе РН «Союз-5» 
(Колмыков В.А. и др., 2019; Ишин С.В. и др., 2019). 
Для  эксперимента  предложен  уже  созданный  сбра-
сываемый  блок  баков,  использовавшийся  в  составе 
РБ  «Фрегат-СБ»  при  запусках  КА  «ЭЛЕКТРО-Л» 
и «СПЕКТР-Р».
Ожидаемый  срок  модификации  эксплуатируемой 

спутниковой  платформы  «Экспресс-2000»  в  демон-
стратор и РБ «Фрегат-СБУ» в межорбитальный лун-
ный буксир может составить ~3 года.
Наиболее  критичной  технологией  в  плане  степе-

ни  готовности  к  демонстрации  может  стать  экспе-
риментальная рулонная СБ типа ROSA. В случае её 
неготовности,  как  альтернатива,  для  эксперимента 
может быть принята СБ веерного типа  (технологии 
UltraFlex  компании  Orbital  ATK),  эксплуатируемая 
в составе грузового корабля Cygnus.
Соответственно, ожидаемый срок подготовки кос-

мического  эксперимента  может  составить  ~3  года, 
а его проведение может быть совмещено с заверша-
ющими лётными испытаниями РН «Союз-5».

8.   Ожидаемые результаты 
эксперимента

В  ходе  космического  эксперимента  будет  про-
демонстрирован  ряд  перспективных  технологий 
по транспортировке  грузов на окололунную орбиту 
с помощью ЭРДУ,  включая демонстрацию: параме-
тров  маршевого  ЭРД  КМ-10  в  натурных  условиях, 
перелёта на окололунную орбиту с помощью ДУ ма-
лой тяги, автоматической стыковки на ОИСЛ, а так-
же  развёртывания  и  работы  перспективной  гибкой 
солнечной батареи.
Наряду с  этим принятые для  эксперимента реше-

ния  делают  возможным  получение  ряда  дополни-
тельных результатов:
1.  Благодаря использованию долгохранимых ком-

понентов топлива и системы стыковки МБ-Ф может 
быть применён в качестве:

КОНЦЕПЦИЯ ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОГО ПОЛЁТА ЛУННОГО ДЕМОНСТРАТОРА С ЭРДУ В КОМПЛЕКСЕ  
С БУКСИРОМ «ФРЕГАТ»
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 - низкоорбитального  буксира  для  многократной 
и  оперативной  транспортировки  полезных  гру-
зов  с  многократным  повторением  операций 
по  коррекции  орбиты,  сближению,  стыковке 
и расстыковке;

 - средства стыковки и межорбитальной транспор-
тировки грузов для выполнения перспективных 
программ  в  околоземном  и  дальнем  космосе, 
в том числе задач с применением сложных, мно-
гопусковых схем.

2.  Резерв массы в 1,17  т  (см.  таблицу 4),  рассма-
триваемый  как  попутно  доставленный  буксиром 
на  ОИСЛ  модуль  полезной  нагрузки,  при  наличии 
у  демонстратора  не  израсходованных  в  экспери-
менте  ресурсов  СБ  (~15  лет)  и  ЭРДУ  (более  50%) 
делает  возможным  его  дальнейшее  использование 
в качестве  энерговооружённого КА для проведения 
орбитальных исследований Луны либо как аппарата 
для формирования окололунной космической инфра-
структуры. Данных ресурсов достаточно, например, 
для  разведения  по  орбитальным позициям  четырёх 
(из требуемых 12) спутников лунной системы спут-
никовой навигации. При этом может быть минимизи-
рована стоимость проведения самого эксперимента, 
рассматриваемого в данном случае как попутная про-
цедура выведения энерговооружённого КА на около-
лунную орбиту.
3.  Технологии рулонной СБ, апробированной в кос-

мическом  эксперименте  в  составе  буксира  МБ-Ф, 
могут быть использованы для повышения энергово-
оружённости КА различного назначения, а также для 
создания в перспективе мощных транспортно-энерге-
тических модулей и многоразовых межорбитальных 
буксиров с ЭРДУ.
4.  Промежуточным  решением,  способствующим 

развитию  технологий  ММБ  и,  одновременно,  спо-
собом создания эффективного средства с ЭРДУ для 
транспортировки  грузов,  не  требующих  оператив-
ной доставки на целевые орбиты  (с длительностью 
перелётов 1,5 года и более), может стать модерниза-
ция демонстратора с увеличением до ~50 кВт мощ-
ности  его  ЭУ. При  высокой  плотности  компоновки 
рулонной СБ в сложенном состоянии (более 40 кВт/
м2) и в ~5 раз меньшей массе в сравнении с традици-
онными СБ с жёстким каркасом (Хамиц И.И. и др., 
2017) её применение позволит увеличить мощность 
ЭУ  с  15  до  50…60  кВт  без  существенного измене-
ния её массогабаритных характеристик и, возможно, 
конструктивной схемы демонстратора. Целью моди-
фикации является обеспечение эффективного приме-
нения  демонстратора  в  качестве  транспортно-энер-

гетического модуля для  решения широкого  спектра 
задач  прикладной  и  научно-исследовательской  на-
правленности (Herman D.A. et all., 2017).
В частности,  транспортно-энергетический модуль 

с ЭУ мощностью ~50 кВт может быть использован 
в операциях с высокоэффективной доставкой и энер-
госнабжением  различных  полезных  грузов  в  око-
лоземном  пространстве,  включая  пилотируемую 
программу  исследования  и  освоения  Луны.  После 
выполнения задачи доставки полезного груза, напри-
мер, элементов лунной орбитальной станции, такой 
модуль может эффективно использоваться в составе 
ЛОС для осуществления коррекций её орбиты и со-
вершения других, более энергозатратных, манёвров 
в окололунном пространстве вплоть до многократно-
го  выполнения  межорбитальных  переходов.  Кроме 
того,  система  электроснабжения  каждого  из  таких 
модулей,  пристыкованных к ЛОС, может использо-
ваться  в  качестве дополнительного источника  элек-
троэнергии для потребителей в её составе.

9. Оценка стоимости эксперимента
Стоимость проведения  космического  эксперимен-

та, включающая стоимости изготовления демонстра-
тора,  ксенона,  работ  по  подготовке  и  проведению 
эксперимента, а также стоимости изготовления и ус-
луг по пуску РН «Союз-5» и буксира МБ-Ф, по пред-
варительным оценкам составит ~6 млрд руб (в ценах 
2020  года,  без  учёта  полезного  использования  де-
монстратора после  эксперимента). Она может быть 
снижена  в  ~2  раза  при  совмещении  эксперимента 
с лётными испытаниями РН «Союз-5» и РБ «Фрегат-
СБУ», поскольку в этом случае стоимости изготовле-
ния и услуг по пуску используемых в эксперименте 
средств выведения (РН и РБ) будут отнесены к стои-
мости их разработки.

заключение
Разработана  концепция  создания  КА-демонст-

ратора с солнечной ЭРДУ и проведения космического 
эксперимента для демонстрации ряда перспективных 
технологий по транспортировке грузов на окололун-
ную  орбиту,  включая  демонстрацию:  параметров 
маршевого ЭРД КМ-10  в  натурных  условиях,  пере-
лёта  на  ОИСЛ  с  помощью ДУ  малой  тяги,  автома-
тической  стыковки на  окололунной  орбите,  а  также 
развертывания и работы перспективной гибкой сол-
нечной батареи.
Определены  характеристики  участвующих  в  экс-

перименте  элементов  для  варианта  его  проведения 
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на базе РН среднего класса «Союз-5» и модифициро-
ванного РБ «Фрегат-СБУ». Имеющийся при этом ре-
зерв в массе выводимых на ОИСЛ элементов (1,17 т), 
рассматриваемый, например, как попутно доставля-
емая научная аппаратура, позволяет совместить про-
ведение космического эксперимента с выполнением 
программы исследования Луны, имеющей самостоя-
тельную ценность.
Получено, что стоимость проведения эксперимен-

та составляет ~6 млрд руб, но может быть снижена 
в ~2 раза при его осуществлении в рамках лётных ис-
пытаний РН «Союз-5» и РБ «Фрегат-СБУ». При этом 
предложенная концепция даёт возможность практи-
ческого  применения  элементов,  разработанных  для 
эксперимента,  при  решении  различных  задач  при-
кладной и научно-исследовательской деятельности.
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МЕТОДИКА ПРЕДВАРИТЕЛЬНОГО 
АНАЛИЗА ТЕПЛОВОГО РЕЖИМА 
ПРИБОРНОЙ ПАНЕЛИ  
ПОСАДОЧНОГО ЛУННОГО МОДУЛЯ.  
ЧАСТЬ 2. ОЦЕНКА ТЕМПЕРАТУРЫ 
ПОСАДОЧНЫХ МЕСТ И ПУТИ 
МОДИФИКАЦИИ СТР2

PROCEDURE FOR PRELIMINARY 
THERMAL ANALYSIS OF THE LUNAR 
LANDER INSTRUMENT PANEL.  
PART 2. TEMPERATURE  
EVALUATION OF MOUNTING  
SEATS AND TCS  
MODIFICATION OPTIONS

2  Начало  статьи  см.  в  журнале  «Вестник  «НПО 
им. С.А. Лавочкина». 2021. № 2. С. 25-35.
Beginning of the article was published in «Вестник «НПО 

им. С.А. Лавочкина». 2021. № 2. Р. 25-35. 

Разработана оригинальная методика, позволяющая 
определить ряд рабочих параметров системы 
терморегулирования приборной панели (СТРПП) 
на начальной стадии проектирования. Применение 
методики демонстрируется с помощью тепловой 
математической модели СТРПП в составе 
посадочного лунного модуля. Отдельное 
внимание уделено аспектам воспроизведения 
внешних тепловых воздействий и адекватному 
представлению функциональной схемы СТРПП, 
построенной на базе тепловых труб. Обсуждаются 
пути модификации СТРПП. Выполнен расчётный 
прогноз хладопроизводительности СТРПП 
и температурных состояний приборной панели 
в составе лунного модуля.

Ключевые слова: система терморегулирования; 
посадочный лунный модуль;  
тепловая математическая модель;  
приборная панель; тепловая труба; 
радиоизотопные источники тепла;  
тепловое проектирование.

An original method has been developed enabling  
to define a number of operating parameters of  
the instrument panel temperature control system 
(STRPP) at the initial design stage. The procedure 
application is demonstrated using the STRPP  
thermal mathematical model at the lunar  
landing module level. Special attention is  
paid to the external thermal effects reproduction  
aspects and an adequate representation of  
the STRPP functional diagram based on  
the heat pipes. The STRPP modification  
options are considered. The calculated forecast  
of the STRPP cooling capacity and the thermal 
environment of the lunar module instrument  
panel is performed.

Key words: thermal control system (TCS);  
lunar landing module;  
thermal mathematical model;  
instrument panel; heat pipe;  
radioisotope heat units (RHUs);  
thermal design.
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6.   Расчёт детализированного 
температурного состояния ТСП

Детализированное  температурное  состояние  ТСП 
можно прогнозировать располагая подробными дан-
ными  о  циклограммах  работы  установленных  при-
боров и блоков. В нашем случае такой информации 
в полном объёме нет. Тем не менее, в процессе на-
чальных шагов проектного анализа  температурного 
состояния ТСП полезно хотя бы приблизительно по-
казать/оценить,  что  может  происходить  с  темпера-
турой посадочного места каждого блока. Воспроиз-
вести условно детализированное (т.е. при дефиците 
ИД)  температурное  состояние ТСП  с  применением 
разработанного методического подхода и имеющих-
ся тепловых моделей можно двумя способами.
Первый  способ  построен  на  применении  МКЭ-

модели ТСП. Рисунки 6а и 6б показывают, что в местах 
установки  блоков  на  3D-модели  ТСП  можно  разме-
стить плоские параллелепипеды, имитирующие дни-
ща корпусов блоков. Удельные контактные тепловые 
проводимости для соединения ТСП с днищами блоков 
определим величиной 2000 Вт/м2К. Поблочные тепло-
вые нагрузки подведём в соответствии со значениями, 
отражёнными  на  рисунке  7а.  Остальные  граничные 
условия применим по  аналогии  с  уже определенны-
ми  для  расчёта  проводимости  тракта  «АТТ  –  РТО». 
Температуру  пара  в  испарителе  КТТ  определим  ве-
личиной 18°С: средняя температура пара в АТТ ТСП 
в этом случае установится на уровне не выше 30°С.
Результаты показаны на рисунках 6а и 6б. В пер-

вом случае работают только РИТ и источник мощно-
стью 3.6 Вт, во втором – работают также установлен-
ные блоки. Здесь почти все расчётные температуры 
посадочных мест  не  выходят  за  рамки  предъявляе-
мых  требований.  Однако  есть  три  тепловыделяю-
щих элемента, которые установлены на поверхности 
ТСП опосредованно, т.е. при помощи кронштейнов. 
Это 3.6 Вт (камеры), 15 Вт (устройство для приёма 
грунта)  и  51  Вт  (шесть  РИТ,  на  небольшом  крон-
штейне-проставке).  Кронштейн  для  «выносного» 
расположения  источника  15  Вт  показан  на  рисун-
ке  6в. Из  полученного  на  ТСП  распределения  тем-
ператур  следует,  что  для  РИТ  и  камер  требуемые 
условия  температурного режима выполняются. Для 
источника  15  Вт  температура  в  месте  соединения 
ТСП  с  кронштейном  завышена  (рисунок  6б).  Это 
значит,  что  в месте  установки  блока  15 Вт  следует 
(придётся)  организовать  автономную,  так  называе-
мую локальную СТР, обеспечивающую диссипацию 
теплового потока в окружающую среду, по месту.
Второй способ детализированного расчёта  темпе-

ратур ТСП – узловой. Рисунки 7а и 7б показывают, 
как для решения данной задачи может быть дискре-
тизирована ТСП в виде изотермичных узлов. Рисун-
ки  7в  и  7г  дополнительно  показывают  расчётную 

схему, которая должна заменить бывший единичный 
узел  для  ТСП  в  модели  ТЕРМ.  Итого,  получаем: 
ТСП – 12 узлов; ЭВТИ – 22 узла (ЭВТИ изображена 
только на рисунке 1а); АТТ – 6 узлов; КНТТ – 1 узел; 
блоки оборудования – 9 узлов.
В  доработанной модели ТЕРМ применяются  сле-

дующие тепловые связи. Кондуктивные (или линей-
ные)  связи по  обечайкам ТСП  (17  связей),  которые 
оценивались согласно закону Фурье как λF/δ. Линей-
ные связи между тепловыми трубами (АТТ) и ТСП 
определялись по длине Li зоны контактного соедине-
ния между полкой АТТ и обечайкой ТСП, в пределах 
узла i, по формуле

KАТТi=KL∙Li Вт/К.
Указанную  здесь  удельную  проводимость  KL= 

=16 Вт/мК мы уже рассчитали с помощью 3D-модели 
фрагмента  ТСП.  Между  внутренней  поверхностью 
ЭВТИ и узлами ТСП лучистую связь задаём с помо-
щью нелинейных  проводимостей,  которые  в ТЕРМ 
и в другом подобном ПО определяют как

Здесь σ – постоянная Стефана – Больцмана; F – пло-
щадь узла ТСП; εi и εj – излучательная способность. 
Если узел ЭВТИ «видит» несколько узлов ТСП, или 
наоборот,  тогда  проводимость  разбивается  на  не-
сколько  связей,  в  долях,  пропорциональных  «пере-
крывающимся» площадям, а для каждой связи под-
ставляется наименьшее Fi(j). Для самой ЭВТИ задаём 
её термическое сопротивление R, как это предусмо-
трено  в  ТЕРМ  (в  нашем  случае  20  м2К/Вт).  Блоки 
оборудования связаны линейными тепловыми связя-
ми с узлами ТСП. Если узел, моделирующий прибор/
блок, контактирует с несколькими узлами ТСП, тог-
да  тепловую проводимость разбиваем на несколько 
связей,  пропорционально  площадям  контакта.  Для 
расчёта таких связей принято, что каждый блок со-
единён с ТСП суммарной линейной проводимостью

Проще  говоря,  среднюю температуру  внутренних 
(горячих) элементов тепловыделяющего блока, если 
он продолжительное время включен, мы представи-
ли на 15 К выше температуры посадочного места.
Логично предположить, что узловая схема способ-

на  исказить  проводимость  стыка,  имеющего  слож-
ную пространственную конфигурацию. С помощью 
рисунка 7г, отдельно, показана расчётная схема сты-
ка между испарителем и ТСП. С целью не ухудшить 
точность представления проводимости стыка, мы до-
определяем связи в этой схеме таким образом, чтобы 
суммарная проводимость стыка совпала с величиной 
8.6 Вт/К, т.е. определённой из 3D-модели.
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а – температура ТСП в холодном режиме;  
б – температура ТСП в горячем режиме;  
в – выносной кронштейн для грунтоприёмного устройства;  
г – ТСП в составе КА;  
д – кронштейн крепления ТСП к проставке топливных баков.
рисунок 6. Результаты расчёта детализированного температурного состояния ТСП, с использованием МКЭ
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а – тепловыделения; б – трассировка АТТ; в – общая расчётная схема; г – расчётная схема стыка АТТ-КТТ.
рисунок 7. Дискретизация ТСП при использовании узлового метода (модель ТЕРМ)

а б

в г

Переменную  проводимость  КТТ  для  детализиро-
ванной модели необходимо представить по-другому, 
поскольку испаритель был «отделен» нами для моде-
лирования  стыка. Теперь переменная проводимость 
описывается только для той части КТТ (КРТО), в кото-
рой она действительно изменяется:

И наконец, о циклограммах тепловыделения. За не-
имением других данных здесь также имитируем три 

сеанса работы оборудования на ТСП длительностью 
по 8.5 часов, однако мощность каждого блока будем 
подводить индивидуально, так как каждый блок те-
перь представлен в тепловой математической модели 
собственным узлом.
Модель СТРПП в составе АКА содержит множе-

ство  узлов,  не  относящихся  напрямую  к  СТРПП. 
Наибольшая часть из них представляет внешние по-
верхности ЭВТИ, закрывающей АКА. Температура 
облицовки  ЭВТИ  в  ТЕРМ  рассчитывается  из  ста-
ционарного  теплового  баланса  как  для  невесомых 
узлов (на каждом шаге интегрирования). Для узлов, 
имитирующих  весомые  части  конструкции  АКА, 
температура  воспроизводится  циклограммами. 
При этом используются либо требуемые, либо про-
гнозируемые  значения  температур,  которые  опре-
деляются  за  границами  тепловой  математической 
модели СТРПП.
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а – нестационарные температуры ТСП в течение лунного 
дня; б – температура посадочных мест блоков в момент 
времени 486500 с (для сечения «А»).
рисунок 8. Детализированный расчёт температуры ТСП 
с помощью модели ТЕРМ

а

б

Результаты расчёта демонстрирует рисунок 8а, где 
показано  изменение  температуры  в  течение  лунно-
го дня, но только для узлов ТСП. Именно эти узлы 
определяют  температуру  посадочных  мест  бло-
ков, поскольку посадочное место – это температура 
на конструкции АКА, а не на установленном блоке. 
Из графиков видно, что разброс температуры по ТСП 
составляет около 15 К. Третье включение – наиболее 
напряжённое по температуре, поэтому для момента 
времени,  обозначенного  сечением  «А»,  мы  строим 
столбиковую диаграмму, показанную на рисунке 8б. 
Здесь  вверху  мы  указали  допустимые  диапазоны 
температур для установленных блоков  (обозначены 
с  помощью W*),  а  ниже  –  расчётные  температуры 
узлов ТСП для момента 486500 с. Обозначения для 
узлов ТСП (A1, B1, C1, А2, В2 и т.д., всего 12 узлов) 
приняты в соответствии с расчётной схемой рисун-
ка 7в: буквы – строки, цифры – столбцы.
По результатам рисунка 8 можно видеть, что рас-

чётные  температуры на ТСП являются  комфортны-
ми  для  установленного  оборудования.  Для  закре-
плённых с помощью кронштейнов источников 51 Вт 

и  3.6 Вт имеется  существенный  температурный  за-
пас.  Для  камер  дополнительный  прирост  темпера-
туры по кронштейну составляет 5 К (проводимость 
кронштейна известна из расчётов рисунка 6), что до-
пустимо. РИТ, при их правильной установке, не смо-
гут  достичь  уровня  температуры  80°С,  поскольку 
саму ТСП запрещено нагревать выше 60°С. Влияние 
блоков 15 Вт и 25 Вт на тепературу ТСП не рассма-
тривалось,  поскольку  для  первого  планируется  ав-
тономная СТР, а второй включается на очень корот-
кое время. Таким образом, полученные на рисунке 8 
предварительные  результаты можно  классифициро-
вать как положительные.
Вместе  с  поступлением  новой  информации  о  ци-

клограммах работы блоков возможны также рабочие 
перемещения мест  их  установки,  а  также  введение 
новых элементов или демонтаж имеющихся. Поэто-
му на данном этапе дополнительная детализация те-
пловой математической модели СТРПП не целесоо-
бразна, а итерационные действия по схеме рисунка 2 
должны быть приостановлены.

7. Предельный холодный режим
Расчёт предельно холодного режима СТРПП пред-

ставляет  собой  автономный  анализ  стационарного 
теплового баланса ТСП, с помощью которого опре-
деляют  тепловую  мощность  блоков  РИТ,  устанав-
ливаемых  на  ТСП,  необходимую  для  поддержания 
её  минимально  допустимой  температуры  лунной 
ночью. Минимально допустимую температуру ТСП 
определяет/ограничивает  группа  приборов,  для  ко-
торой заявлена наиболее высокая из нижних гранич-
ных температур, т.е минус 20°С. Тепло от ТСП мо-
жет уходить:

 - по  кронштейну  крепления  ТСП  к  межбаковой 
проставке (рисунок 6д);

 - через ЭВТИ (рисунок 1а);
 - через кронштейн блока «15 Вт» (рисунок 6в);
 - через  открытые  поверхности  блоков,  установ-
ленных на ТСП;

 - через конструкцию «запертой» КТТ.
Рассмотрение  указанных  факторов  позволяет 

сформулировать  требования  к  теплоизоляции  ТСП, 
термическим  развязкам,  допустимым  размерам  от-
крытых  поверхностей  блоков/приборов.  Согласно 
предварительным оценкам (из стационарного тепло-
вого баланса) было получено, что термическое сопро-
тивление для кронштейна ТСП должно быть не ме-
нее 20 К/Вт, а для кронштейна блока 15 Вт не менее 
12,5  К/Вт.  Однако  представленные  на  рисунках  6д 
и 6в конструкции этих кронштейнов не удовлетворя-
ют сформулированным требованиям. Таким образом, 
названные элементы СТРПП требуют доработки, а в 
случае  недостижения  их  заданных  характеристик 
мощность РИТ может быть откорректирована.
Тепловыделение  РИТ  влияет  на  параметры  СТР 

в  горячем  режиме,  т.е.  лунным  днем,  поэтому  лю-
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бые уточнения параметров СТР, связанные с холод-
ным  режимом,  потребуют  очередного  анализа  не-
стационарного  дневного  температурного  режима 
(см.  рисунок  2).  В  конечном  итоге  все  требования 
к  термическим  развязкам,  открытым  поверхностям 
и  теплоизоляции  ТСП,  подтверждающие  достаточ-
ность принятого количества РИТ в составе СТРПП, 
должны быть не только сформулированы, но и учте-
ны в нестационарной расчётной модели СТРПП. Это 
является составной частью работ, связанных с дета-
лизацией тепловой математической модели и выпол-
нением повторных расчётов по схеме рисунка 2.

8. О путях модификации СТРПП
Известно,  что  на  более  поздних  этапах  проекти-

рования, когда в очередной раз уточняются рабочие 
циклограммы  бортового  оборудования  (и/или  иные 
условия применения СТРПП), может быть выявлен 
дефицит хладопроизводительности системы. В свя-
зи с этим необходимо иметь пути повышения эффек-
тивности проектируемой СТР, позволяющие компен-
сировать рост тепловыделения или внешних потоков. 
Для нашей системы отметим следующие пути.
Во-первых, можно нарастить площадь РТО СТРПП, 

что  без  особых  затруднений  допускает  место  уста-
новки панели данного РТО в зоне теневой СБ. При 
этом  особенности  конструкции  конденсатора  КТТ 
позволяют не только увеличить размеры одной пане-
ли РТО, но и применить разнесенные в пространстве 
две панели единого РТО. То есть, при необходимо-
сти,  оба  рассмотренных  варианта РТО на  практике 
можно использовать  одновременно,  соединив  труб-
ки конденсаторов в единый циркуляционный контур. 
Конфигурацию панели  над ТСП  (вспомогательной) 
можно заданным образом адаптировать.
Второй  путь  предполагает  повышение  эффек-

тивности  теплопередающего  тракта  «ТСП  –  РТО» 
за счёт доработки зоны стыка «АТТ – КТТ». В част-
ности, одну КТТ с одним испарителем можно заме-
нить на две КТТ, разместив их испарители, например, 
с  двух  сторон  ТСП  и,  по  возможности,  увеличить 
количество АТТ. Это позволит снизить перепад тем-
пературы между ТСП и РТО и, следовательно, повы-
сить макимальную рабочую температуру и произво-
дительность последнего.
Третий  путь  связан  с  регулированием  мощ-

ности  РИТ,  направляемой  на  обогрев  ТСП  (До-
вгань В.Г.  Моишеев А.А.,  2020).  Если  применить 
техническую идею, предлагаемую в патенте НПОЛ 
(Котляров Е.Ю. и др., 2011),  это позволит снижать 
нагрев ТСП от  РИТ  вплоть  до  0%,  когда  это  необ-
ходимо, но потребует установки еще одной регули-
руемой КТТ с РТО, причём, отказ этой КТТ может 
лишить ТСП ночного обогрева.
Реализация  описанных  выше путей модификации 

СТРПП приводит к росту массы АКА, при этом вы-
бор  и  обоснование  наиболее  предпочтительного 

пути  потребует  всестороннего  анализа  конкретной 
причины,  вызвавшей дефицит хладопроизводитель-
ности СТРПП.
Возможно,  техническое  решение  реализованное 

в КА Кассини (Mireles Virgil et al., 1994), где при ре-
гулировании  тепловой мощности  РИТ  (для  локаль-
ного обогрева оборудования) понижают её лишь ча-
стично,  выглядит  наиболее  применимой  к  СТРПП 
в  рамках  третьего  пути,  поскольку  здесь  влияние, 
вносимых  в  СТР  изменений,  на  массовую  сводку 
и компоновку АКА можно предельно снизить.
Чтобы адаптировать данное решение к нашей си-

стеме,  часть  тепла  от  установленных на  кронштей-
не  шести  РИТ  предлагается  дозированно  отводить 
в окружающую среду с помощью термоконтактора, 
работу  которого НПОЛ  продемонстрировало  в  лёт-
ном эксперименте в составе в КА «Гранат» (Orlov A.A. 
et al., 1997; Церенин И.Д. и др., 2011).
Рисунок 9 показывает, что кронштейн с РИТ следу-

ет установить над ТСП (под общей теплоизоляцией) 
с помощью «калиброванного» теплового проводника 
так, чтобы рабочая температура РИТ была  значимо 
выше  температуры ТСП. С  помощью  термоконтак-
тора, который должен быть установлен на ТСП под 
кронштейном РИТ, можно подсоединять к последне-
му небольшой РТО, поверхности которого открыты 
от теплоизоляции. Соединение РТО с РИТ происхо-
дит, когда ТСП нагревается выше температуры плав-
ления  вещества,  заправленного  в  термоконтактор. 
Примерно на уровне 10°С термоконтактор несколь-
ко удлиняется и возникает тепловой контакт между 
РТО и кронштейном РИТ. РТО снижает температуру 
РИТ,  а  следовательно,  и  тепловой  поток  поступаю-
щий от РИТ к ТСП. При охлаждении ТСП ниже тем-
пературы  затвердевания  вещества,  заправленного 
в контактор, РТО отсоединится от РИТ и последний 
начнёт греться. Так замыкается цикл регулирования. 
Разумеется,  соединение  ТСП  с  РТО  должно  иметь 
высокое термическое сопротивление.
Поясним работу устройства количественными по-

казателями. Пусть  лунной ночью  температура ТСП 
составляет не более 0°С, вещество в термоконакторе 
пребывает в твёрдой фазе, линейный размер контак-
тора обеспечивает зазор между РИТ и РТО. Контак-
тор удерживает РТО через термосопротивление вели-
чиной 20 К/Вт, поэтому температура РТО (площадью 
0.03 м2)  снижается  до  уровня минус  60°С  и  тепло-
вой  поток  величиной  около  3  Вт  будет  отводиться 
от  ТСП  через  данный  РТО  в  космос  (хотя  это  не-
желательные потери тепла). В этот же момент, РИТ 
(суммарной мощностью 51 Вт) через калиброванный 
проводник 3,4 К/Вт греют ТСП (итоговая мощность 
51–3=48 Вт). Температура РИТ в этом режиме (при 
качественной  теплоизоляции)  способна  подняться 
до уровня 163°С (R∙Q). Из практики известно (Jianyin 
Miao et al., 2020), что для РИТ такой уровень эксплу-
атационных температур приемлем.

МЕТОДИКА ПРЕДВАРИТЕЛЬНОГО АНАЛИЗА ТЕПЛОВОГО РЕЖИМА ПРИБОРНОЙ ПАНЕЛИ ПОСАДОЧНОГО 
ЛУННОГО МОДУЛЯ. ЧАСТЬ 2. ОЦЕНКА ТЕМПЕРАТУРЫ ПОСАДОЧНЫХ МЕСТ И ПУТИ МОДИФИКАЦИИ СТР
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Теперь  предположим,  что  температура  ТСП  воз-
росла  до  20°С  вследствие  того,  что  включились 
в  работу  блоки,  установленные на ТСП. Вещество, 
заправленное в контактор, расплавилось, увеличило 
его линейный размер, и за счёт этого РТО (0.03 м2) 
стал контактировать с РИТ. Считая градиент темпе-
ратуры в РТО несущественным, можем определить, 
что  температура  РИТ  опустится  до  91°С.  Соответ-
ственно  и  тепловой  поток  от  РИТ  к  ТСП  снизится 
с 48 Вт до 24 Вт. Таким образом, соотношение мини-
мальной и максимальной мощности нагрева можно 
оценить ~50%. То есть не менее половины мощности 
РИТ в любом случае будет выполнять обогрев ТСП, 
даже при отказе/поломке устройства регулирования.
Полученное снижение мощности нагрева ТСП для 

горячих режимов может быть использовано для на-
ращивания энерговыделения от блоков оборудования 
на ТСП, что позволит расширить возможности раз-
работки и применения их рабочих циклограмм.

заключение
Разработанная  авторами  и  представленная  здесь 

методика позволяет осуществлять предварительный 
выбор проектных параметров СТР приборной пане-
ли АКА при неполном пакете исходных данных. Ис-
пользуемая расчётная модель была построена с по-
мощью ПО ТЕРМ, а также с использованием рабочей 
среды для моделирования температурного состояния 
3D-конструкций как вспомогательного инструмента. 

Предлагаемый методический подход может быть ре-
ализован на базе других вариантов ПО; кроме того, 
с  минимальной  адаптацией  его  можно  использо-
вать  для  проектирования  СТР  других АКА.  В  сло-
жившейся  практике  тепловой  расчёт  как  документ 
демонстрирует  техническое  решение,  которое  во-
площено в матчасть, при этом расчёт формально под-
тверждает,  что  СТР  обеспечивает  тепловой  режим. 
Здесь, показана та часть проектной работы, которая 
не  попадает  в  документы,  объём  которой  очень  ве-
лик,  а  полученный  результат  требует  продолжения 
расчётных работ. Наибольший интерес представляет 
предложенный  методический  подход  для  выполне-
ния экспресс-оценок хладопроизводительности РТО 
и уровня рабочих температур ТСП в течение лунных 
суток. Дополнительного внимания заслуживает спо-
соб определения тепловых проводимостей в детали-
зированной узловой модели СТРПП и предложения 
по  организации  регулируемого  нагрева  с  помощью 
РИТ. Материалы представлены в компактной форме 
и  ориентированы  на  специалистов,  имеющих  неко-
торый опыт работы с программными пакетами, типа 
ПО ТЕРМ.
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1 – РИТ; 2 – ТСП; 3 – калиброванный тепловой 
проводник, соединяющий РИТ с ТСП; 4 – ТСП;  
5 – термоконтактор; 6 –тепловая развязка РТО 
и контактора; 7 – РТО.
рисунок 9. Регулируемый подвод теплового потока 
от РИТ к ТСП
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Система ориентации и стабилизации КА 
дистанционного зондирования Луны (ДЗЛ) 
отличается от аналогичных систем у аппаратов, 
предназначенных для съёмки поверхности Земли. 
Они связаны с особенностями потенциала 
гравитационного поля Луны, отсутствием 
спутниковых навигационных систем на её орбите 
и возможностями определения параметров 
орбиты КА наземными радиотехническими 
средствами. 
В статье представлены основные теоретические 
результаты исследования вариантов 
формирования программы ориентации КА ДЗЛ 
с оценкой точности на различных интервалах 
времени с учётом опыта прогнозирования ошибок 
определения параметров орбиты наземными 
средствами измерений.

Ключевые слова:  
дистанционное зондирование Луны;  
точность ориентации;  
система ориентации и стабилизации

The system of orientation and stabilization of  
the remote sensing spacecraft of the Moon  
has features in comparison with analogues of  
such systems for devices designed to survey  
the Earth’s surface. They are related to  
the peculiarities of the potential of  
the gravitational field of the Moon,  
the absence of satellite navigation systems  
in its orbit and the possibility  
of determining the parameters of the spacecraft’s  
orbit by ground-based radio equipment. 
The article presents the main theoretical results of  
the study of options for the calculation of a spacecraft 
required orientation parameters with an assessment of 
accuracy at various time intervals, taking into account 
the experience of predicting errors of the orbit by 
ground-based measuring instruments.

Keywords:  
remote sensing of the Moon;  
orientation accuracy;  
orientation and stabilization system.
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1.   Особенности ориентации 
КА «ЛУНА-26»

Автоматическая  межпланетная  станция  (АМС) 
«ЛУНА-26»  создаётся  в  АО  «НПО  Лавочкина» 
в  рамках  Федеральной  космической  программы 
до 2025 года.
Основные  задачи  экспедиции,  сформулированные 

в рамках эскизного проектирования:
 - картографирование  минералогического  состава 
Луны;

 - картирование  распределения  водяного  льда 
на поверхности Луны;

 - исследование  структуры  подповерхностных 
слоёв;

 - топография лунной поверхности;
 - исследование  экзосферы  плазменного  окруже-
ния Луны;

 - взаимодействие плазмы с поверхностью;
 - исследование  космических  лучей  и  нейтрино 
ультравысоких энергий.

При  решении  целевой  задачи  на  орбите  Луны, 
с точки зрения требований к точности системы ори-
ентации  и  стабилизации КА,  ключевым  этапом  яв-
ляется  съёмка  поверхности  средствами  бортовой 
камеры  –  СТС-Л.  При  работе  любой  системы  дис-
танционного зондирования к системе управления КА 
предъявляются определённые требования по точно-
сти ориентации осей аппарата. Выполнение данных 
требований позволит в дальнейшем обеспечить каче-
ственную и надежную обработку целевой информа-
ции (Гаврилов Д.А. и др., 2020).
Для космического аппарата «ЛУНА-26» точность 

ориентации  при  проведении  съёмки  поверхности 
Луны должна быть не хуже 5 угл. мин.
Точность ориентации осей аппарата во время про-

ведения  съёмки  зависит,  в  том  числе,  от  точности 
формирования  программы  ориентации.  Программа 
ориентации  –  совокупность  математических  соот-
ношений,  позволяющих  при  их  программной  реа-
лизации  осуществить  вычисление  кинематических 
параметров,  характеризующих  ориентацию  осей 
КА относительно инерциальной системы координат 
на заданный момент времени. Соответственно, при 
реализации съёмки лунной поверхности программа 
ориентации  должна  обеспечить  вычисление  этих 
параметров  для  наведения  съёмочной  аппаратуры 
на  заданный объект на поверхности Луны. В каче-
стве кинематических параметров параметров могут 
выступать различные варианты представления ори-
ентации КА. Наиболее распространенными на прак-
тике  являются:  требуемый  кватернион  ориентации 
или  требуемая  матрица  направляющих  косинусов, 
которые  определяют  переход  от  инерциальной  си-
стемы координат (ИСК) к системе, связанной с ап-
паратом (ССК).

Особенность  формирования  программы  ориента-
ции для КА ДЗЛ по сравнению с современными КА 
ДЗЗ заключается в следующем:

 - значительно менее точное знание параметров ор-
биты КА на момент формирования данных, закла-
дываемых на борт КА для последующего исполь-
зования при вычислении программы ориентации;

 - значительно  более  сложное  гравитационное 
поле  Луны,  которое  приводит  к  существенной 
эволюции  параметров  орбиты  КА  во  времени. 
При  этом  для  детального  учёта  влияния  уско-
рений от несферичности  гравитационного поля 
требуется  использование  намного  большего  ко-
личества членов (не менее 50×50) в разложении 
гравипотенциала в ряд по сферическим функци-
ям.  Данный  аспект  требует  большей  вычисли-
тельной мощности бортовой цифровой вычисли-
тельной машины, если реализовывать численное 
интегрирование уравнений орбитального движе-
ния на борту КА;

 - отсутствие  глобальных  навигационных  спутни-
ковых  систем  на  орбите  Луны.  Использование 
таких систем для КА ДЗЗ обеспечивает высокую 
точность формирования программы ориентации 
и сравнительную простоту бортовых алгоритмов.

2. Точность ориентации
Уточним  определение  этого  понятия.  Поскольку 

на ошибку ориентации влияет совокупность факто-
ров различной природы, требуется составить так на-
зываемый  бюджет  ошибки,  представляющий  собой 
декомпозицию  ошибки  ориентации  на  её  составля-
ющие.  Кроме  того,  введём  понятие  апостериорной 
точности знания ориентации: это – точность знания 
ориентации осей КА (или осей съёмочной аппарату-
ры, могут рассматриваться различные системы коор-
динат)  относительно  инерциального  пространства, 
рассчитанная в наземном комплексе управления по-
сле  проведения  съёмки  и  являющаяся  результатом 
обработки  всех  доступных  данных  об  орбите  КА 
и информации от измерительных приборов. Апосте-
риорная точность знания ориентации всегда лучше, 
чем точность самой ориентации КА непосредствен-
но в процессе работы целевой аппаратуры. В табли-
це  1  представлены  основные  факторы,  влияющие 
на ошибку ориентации КА непосредственно в про-
цессе съемки.
Если рассматривать ошибки из таблицы 1 как слу-

чайные и независимые, то итоговая ошибка ориента-
ции может быть вычислена из соотношения:

где  σ∑  –  среднеквадратичное  отклонение  ошибки 
ориентации,  среднеквадратичные  ошибки факторов 
из таблицы 1 σi, i=1, 2, 3, 4.
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Целью данной работы является определение вкла-
да  ошибки  формирования  программы  ориентации 
в совокупный бюджет ошибки, т.е. определение ве-
личины σ1 с учётом предлагаемых подходов к реше-
нию задачи расчёта  требуемых кинематических па-
раметров ориентации аппарата.

3.   Алгоритм формирования 
программы ориентации  
на борту КА

На этапе дистанционного зондирования Луны КА 
должен  поддерживать  орбитальную  ориентацию, 
т.е.  оси  связанной  с  аппаратом  системы  координат 
должны  быть  сонаправлены  с  осями  орбитальной 
системы  координат.  Ось  +Х  орбитальной  системы 
координат совпадает с направлением радиус-вектора 
КА в инерциальной СК,  ось +Y  лежит  в плоскости 
орбиты КА и образует с осью +X угол 90° в сторону 
положительного  направления  вектора  орбитальной 
скорости, ось +Z дополняет систему до правой коор-
динатной тройки. Центр данной СК лежит в центре 
масс КА. Таким образом, для вычисления текущего 
направления  осей  орбитальной  СК  требуется  про-
гнозирование фазового вектора аппарата (или оску-
лирующих  элементов  орбиты)  на  текущий  момент 
времени. Наиболее точным образом вычисление тре-
буемой ориентации аппарата можно осуществить ин-
тегрированием на борту КА уравнений орбитального 
движения. Однако, это сопряжено с существенными 
затратами  вычислительных  ресурсов,  учитывая  все 
особенности  гравипотенциала  Луны.  Кроме  того, 
процесс интегрирования без принятия специальных 
программных  мер  является  потенциально  опасным 
в  случае  сбоев  в  бортовой шкале  времени  или  при 
некорректной организации перевода шкалы времени 
КА. Например, в процессе её коррекции со стороны 

наземного  комплекса  управления.  Таким  образом, 
упрощение  бортового  кода  с  уменьшением  затрат 
вычислительных  ресурсов  является  актуальной  за-
дачей.  Анализ  возможности  отказа  от  численного 
интегрирования  привёл  к  необходимости  рассмо-
треть различные способы представления программы 
ориентации.
Рассмотрим  эволюцию  параметров,  необходимых 

для программы ориентации, обеспечивающей ориен-
тацию осей КА вдоль осей орбитальной СК. Именно 
такая ориентация осей аппарата  требуется на  этапе 
картографирования  Луны.  Матрица  направляющих 
косинусов, определяющая переход от инерциальной 
СК к орбитальной, имеет вид:

где u – аргумент широты; Ω – долгота восходящего 
узла; i – наклонение орбиты, на момент времени t вы-
числения матрицы  .
На  рисунке  1  представлены  графики  изменения 

величин ΔΩ(t)=Ω(t)возм–Ω(t)невозм, Δi(t)=i(t)возм–i(t)невозм, 
Δu(t)=u(t)возм–u(t)невозм,  определяющих  изменение  во 
времени  указанных  параметров,  вычисляемых  при 
учёте всех основных возмущающих факторов по от-
ношению  к  невозмущенному  движению КА  в  цен-
тральном поле тяготения Луны при идентичных на-
чальных условиях.
В  качестве  начальной  орбиты  рассмотрена  ор-

бита  функционирования  с  оскулирующими  эле-
ментами,  представленными  в  таблице  2,  на  эпоху  
T0=01.10.2021 00:00:00.000 ДМВ.

таблица 1 – Декомпозиция ошибки ориентации
№ составляющая ошибки описание

1 ошибка вычисления программы ориентации зависит от совокупности факторов*

2 ошибка бортовой шкалы времени несоответствие фактического времени рассчитываемому 
средствами бортового комплекса управления

3

ошибка знания взаимной ориентации систем  
координат измерительных приборов (астродатчиков, 

гироскопических измерителей вектора угловой скорости) 
относительно связанной с КА системы координат 
и системы координат съёмочной аппаратуры

в ряде случаев систематическая часть данной ошибки  
может быть компенсирована в специальных сеансах калибровки, 

когда, например, осуществляется съемка звезд  
целевой аппаратурой и одновременно с этим  
регистрируется ориентация астродатчиками

4 ошибка управления
некомпенсированные составляющие динамической  

и статической ошибки отработки профиля изменения требуемой 
ориентации, формируемой согласно программе ориентации

*  Рассмотрим совокупность факторов:
-  ошибка определения параметров орбиты КА наземными средствами управления;
-  ошибка, связанная с временем проведения эксперимента относительно времени формирования параметров для расчёта программы ориентации.
   Чем позже проведение съёмки от момента формирования параметров для программы ориентации, тем ошибка больше;
-  методическая ошибка соотношений, используемых для расчёта программы ориентации на борту КА.

ФОРМИРОВАНИЕ ОРИЕНТАЦИИ АМС «ЛУНА-26» БОРТОВЫМИ СРЕДСТВАМИ  
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таблица 2 – Оскулирующие элементы орбиты ИСЛ 
на начальный момент времени

tперицентра e, б/р a, км ω, град i, град Ω, град
T0 0.0001 1788 60 90 80

В качестве основных возмущающих факторов, вли-
яющих на орбитальное движение, будем учитывать: 
несферичность  гравитационного  поля  Луны  (Гор-
диенко Е.С. и др.,  2019)  с  учётом  гармоник  75×75 
(модель  JGL075D1),  гравитационные  возмущения 
от Земли и Солнца  (эфемериды DE430). Метод ин-
тегрирования: Адамса с разгоном по методу Рунге – 
Кутты  4-го  порядка  (Montenbruck O., Gill E., 2001) 
с обеспечением точности интегрирования в интерва-
ле [10–9; 3·10–9].
Как видно из графиков на рисунке 1, эволюция от-

клонений  долготы  восходящего  узла  и  наклонения 
являются  существенно  негладкими функциями,  ин-
терполяция  которых  будет  приводить  к  необходи-
мости использования большого количества узловых 
точек.  Поэтому  рассмотрим  также  непосредствен-
но  эволюцию  кинематических  параметров  углово-
го  движения,  а  именно  векторной  части  кватерни-
она,  характеризующего  отклонение  орбитальной 
ориентации  КА,  вычисленной  по  модели  с  учётом  

возмущений, от такого же кватерниона, вычисленно-
го  для  невозмущенного  движения.  Данный  кватер-
нион, будучи рассчитанным на борту КА, представ-
ляет собой компенсирующий поворот к ориентации, 
рассчитанной  по  модели  без  учёта  возмущающих 
воздействий.  На  рисунке  2  представлена  эволюция 
параметров  кватерниона  отклонения  на  суточном 
интервале времени.
Как  видно,  эволюция кватерниона  является более 

гладкой  функцией,  интерполяция  которой,  кроме 
прочего,  может  осуществляться  стандартным  для 
кватерниона способом – сферической линейной ин-
терполяцией (Гордеев В.Н., 2016).
Рассмотрим два  способа  учёта  данного  корректи-

рующего поворота на  борту КА: интерполяцию  та-
блично-заданной  функции  сферической  линейной 
интерполяцией  и  составление  кубического  сплайна 
(Волков Е.А.,  1987)  для  отдельных  элементов  ква-
терниона  с  последующей  интерполяцией.  В  обоих 
случаях  рассмотрим  равномерное  распределение 
узловых  точек  в  количестве  50  штук  на  суточном 
интервале. На рисунках 3 и 4 представлены ошибки 
интерполяции с использованием линейной сфериче-
ской интерполяции кватерниона и его реконструкции 
через кубический сплайн соответственно.

рисунок 1. Эволюция отклонений наклонения  
(цвет красный), долготы восходящего узла  
(RAAN, цвет зелёный) и аргумента широты (цвет синий)

рисунок 2. Эволюция кватерниона отклонения  
(X – цвет красный, Y – цвет зелёный, Z – цвет синий)

рисунок 3. Ошибки отклонения расчётной ОСК 
от истинной при интерполяции с использованием 
сферической линейной интерполяции  
(X – цвет красный, Y – цвет зелёный, Z – цвет синий)

рисунок 4. Ошибки отклонения расчётной ОСК 
от истинной при интерполяции с использованием 
кубического сплайна (X – цвет красный,  
Y – цвет зелёный, Z – цвет синий)
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Как видно из представленных результатов, исполь-
зование  кубического  сплайна  даёт  ожидаемо  более 
точные  результаты,  однако  требует  втрое  больше 
бортовой памяти для хранения таблиц-коэффициен-
тов сплайна. При этом объём передаваемой на борт 
КА информации для обоих способов интерполяции 
идентичен.  В  то  же  время  моделирование  невоз-
мущенного движения КА на борту может осущест-
вляться простыми методами без численного интегри-
рования, например методом конических сечений.
Представленные  величины  ошибок  сохраняются 

и при эксцентриситете порядка e=0.0085.
Представленная величина ошибки, не превышаю-

щая на интервале суток 1 угл. мин для кубического 

рисунок 5. Ошибки прогноза ориентации после суток полёта вокруг осей RNB (XYZ) орбитальной СК

рисунок 6. Ошибки прогноза ориентации после шести часов полёта вокруг осей RNB (XYZ) орбитальной СК

сплайна  и  2.2  угл.  мин  для  сферической  линейной 
интерполяции,  относится  к  методической  ошибке 
формирования программы ориентации.

4.   Вклад ошибки определения 
параметров орбиты

Ключевой  составляющей  ошибки  ориентации  яв-
ляется  ошибка  определения  параметров  орбиты, 
от которой зависит точность прогноза положения КА 
и, как следствие, точность расчёта параметров, необ-
ходимых  для  формирования  таблицы  поправочных 
коэффициентов к ориентации (Гордиенко Е.С. и др., 
2016).
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В  зависимости  от  состава  наземных  измеритель-
ных  средств  и  длительности  мерной  базы  ошибки 
прогноза  определения  параметров  орбиты  могут 
сильно различаться.
В  таблице  3  представлены  данные  по  среднеква-

дратичным отклонениям (СКО) параметров траекто-
рии, полученные специалистами ИПМ им. М.В. Кел-
дыша РАН по методике, описанной в  (Боровин Г.К. 
и др., 2018). Указанные точности соответствуют при-
влечению доступных отечественных средств измере-
ний, размещенных в Медвежьих Озёрах, Уссурийске 
и Евпатории.

таблица 3 – СКО погрешностей определения параметров 
движения

ошибка положения в радиальном направлении, м 9.0

ошибка положения в трансверсальном направлении, м 81.9

ошибка положения в бинормальном направлении, м 30.9

ошибка по скорости в радиальном направлении, м/с 0.005

ошибка по скорости в трансверсальном направлении, м/с 0.012

ошибка по скорости в бинормальном направлении, м/с 0.076

На рисунке 5 представлены ошибки прогноза орби-
тальной ориентации вокруг бинормального направ-
ления в конце суток при прогнозе фазового вектора 
КА с учётом начальных ошибок из таблицы 2. На ри-
сунке 6 представлена аналогичная ошибка для интер-
вала 6 часов.
Как видно из полученных результатов, суммарная 

ошибка  ориентации  менее  5  угл.  мин  может  быть 
обеспечена на интервале прогноза орбитальной ори-
ентации длительностью не более 6 часов.

выводы
Основной вклад в ошибку ориентации КА вносит 

ошибка  определения  параметров  орбиты  аппара-
та.  Для  обеспечения  точности  ориентации  не  хуже 
5  угл.  минут  интервал  прогноза  не  должен  превы-
шать 6 часов в случае использования только доступ-
ных  отечественных  радиотехнических  средств  про-
ведения траекторных измерений.
Разработанный  алгоритм  формирования  програм-

мы  ориентации  на  борту  КА,  включающий  в  себя 
представление  поправок  ориентации  в  виде  таблиц 
коэффициентов  кубического  сплайна,  обеспечивает 
методическую ошибку не более 1 угл. мин, что по-
зволяет  эффективно использовать  такой подход для 
упрощения бортовых алгоритмов.
В  случае  необходимости  существенно  улучшить 

точность ориентации аппарата требуется привлечение  

к траекторным измерениям дополнительных назем-
ных измерительных станций.
Еще  одной  альтернативой  является  установка 

на борт КА оптической автономной навигационной 
системы (Жуков Б.С. и др., 2017). Точность опреде-
ления параметров движения средствами такой аппа-
ратуры позволит  вычислять  программу ориентации 
на борту КА на основе прямых измерений аппарату-
ры без долгосрочного прогноза, что также улучшит 
итоговую точность ориентации осей КА.
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В статье предложена методика определения 
экранирования поверхности космического аппарата 
другими элементами конструкции при расчёте 
вероятности его непробоя метеорно-техногенными 
частицами. Приведен пример расчёта уровня 
воздействий с применением программы, алгоритм 
которой разработан на основе данной методики.

Ключевые слова: космический аппарат;  
элемент конструкции;  
метеорно-техногенные воздействия; 
экранирование;  
вероятность пробоя;  
триангуляция.

The article proposes a method for determining 
the shielding of the spacecraft surface by other 
constructional elements when calculating the 
probability of its failure by meteoroid and orbital debris 
particles. An example of calculating the level of impacts 
using a program, the algorithm of which is developed 
on the basis of this technique, is given.

Keywords: space vehicle;  
constructional element;  
meteoroids and space debris impacts;  
shielding;  
probability of penetration;  
triangulation.

введение
Любой  космический  аппарат  (КА)  в  околоземном 

космическом пространстве подвергается воздействию 
высокоскоростных  метеорных  (Багров А.В., Лео-
нов В.А., Сорокин Н.А., 2019) и техногенных частиц, 
а также других факторов космического пространства 
(Хамидуллина Н.М. и др.,  2020). Расчёт вероятности 
непробоя (ВНП) критичных элементов КА метеорно-
техногенными частицами основывается на сопряже-

нии  данных модели  пространственного  распределе-
ния частиц и параметров баллистической стойкости 
конструкции  (Добрица Д.Б.,  2012).  Баллистическая 
стойкость конструкции к высокоскоростным воздей-
ствиям  определяется  баллистическими  предельны-
ми уравнениями  (БПУ)  (Миронов В.В., Толкач М.А., 
2016), причем, как правило, используются уравнения 
для  одиночной  или  двойной  стенки.  При  заданной 
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модели  пространственного  распределения  метеор-
ных частиц с помощью БПУ определяется пробива-
ющий поток частиц на расчётную конструкцию и да-
лее по пуассоновской статистике определяется ВНП 
расчётного компонента конструкции. При необходи-
мости  применяется  противометеорная  защита  кон-
струкции  с  целью  достижения  требуемой ВНП  при 
заданном  уровне  внешних  воздействующих  факто-
ров. Вопросам расчёта и проектирования противоме-
теорной защиты посвящено значительное количество 
исследований на протяжении нескольких десятков лет 
(Nysmith C.R., 1968; Мержиевский Л.А., Титов В.М., 
1977; Анисимов С.И. и др.,  1984; Christiansen E.L., 
Kerr J.H.,  1993; Christiansen E.L., Kerr J.H.,  2001; 
Schäfer F.K. et all., 2008; Марков А.В. и др., 2018; До-
брица Д.Б. и др., 2021).
Число  пробоев  метеорными  частицами  открытых 

поверхностей  для  исследуемого  компонента  кон-
струкции  за  период  его  активного  функционирова-
ния NT вычисляется по формуле

NT=1/4π·Ω·N(d)·S·ΔT, (1)
где  Ω  –  телесный  угол,  соответствующий  откры-

тому  пространству  перед  расчётным  компонентом 
конструкции  (для  неэкранированной  сферы  Ω=4π 
стерадиан).  Определяет  степень  экранирования  по-
верхности расчётного компонента другими частями 
конструкции аппарата;

N(d) – пробивающий поток, т.е. число пробоев 
на 1 м2 поверхности в год;

S –  площадь  поверхности  расчётного  компо-
нента, м2;

ΔT – время функционирования расчётного ком-
понента, лет.
Поскольку число пробоев, приходящихся на интер-

вал  времени ΔT,  распределено по  закону Пуассона, 
то ВНП расчётного компонента вычисляется по сле-
дующей формуле:

P0=e–NT.  (2)
Точные  вычисления  телесного  угла  должны  учи-

тывать геометрию поверхностей расчётного и окру-
жающих  компонентов,  в  связи  с  чем  наилучшим 
способом  их  осуществления  является  применение 
численного моделирования.
В  статье  (Асатурьян В.С. и др.,  2019)  описывает-

ся  алгоритм  оценки  риска,  обусловленного  воздей-
ствием частиц космического мусора и метеороидов 
на космические аппараты. Решение задачи определе-
ния затенения фрагментов поверхностей расчётного 
компонента  заключается  в  определении  координат 
точки  встречи  трассирующего  «луча»  (траектории 
частицы) с поверхностью заданной формы и выбора 
точки,  ближайшей  к  центру  проецирования.  В  ли-
тературе  по  оценке  метеорно-техногенной  опасно-
сти (Куренков В.И. и др., 2004) предлагается способ 

определения  коэффициента  экранирования  через 
площади «теней», образуемых частями конструкции, 
которые  загораживают подлет  частиц  к  расчётному 
компоненту.
В  настоящей  работе  описывается  методика  опре-

деления телесного угла с использованием разбиения 
конструкции  на  конечное  число  элементов  и  при-
менением  метода  Моллера  –  Трумбора  (Möller T., 
Trumbore B.,  1997)  для  определения  пересечения 
луча и треугольника (конечного элемента). При этом 
траектории  лучей  являются  уникальными  для  каж-
дого  конечного  элемента  и  полностью  охватывают 
окружающее  его  пространство,  формируя  вокруг 
центроида элемента сферу из точек начала этих лу-
чей. Решение задачи реализовано на языке програм-
мирования С++. Данные решения в виде уточненного 
телесного угла для каждого конкретного расчётного 
компонента конструкции КА используются для рас-
чёта пробивающего потока по формуле  (1) с целью 
дальнейшего  определения  вероятности  непробоя 
конструкции (Добрица Д.Б., 2014).

1.   Исходные данные для расчёта 
экранирования

В качестве исходных данных для расчёта берется 
3D-модель космического аппарата со всеми окружаю-
щими расчётный компонент конструкции агрегатами 
и системами. Учитывается наличие внешних объек-
тов и их положение относительно аппарата в течение 
его срока активного существования (например, экра-
нирование КА поверхностью планеты после спуска 
на неё). Переход к дискретной модели предполагает 
разбиение  3D-модели  КА  на  конечно-элементную 
поверхностную треугольную сетку. Количество эле-
ментов и узлов сетки, которое определяет временные 
затраты на дальнейшие расчёты, напрямую зависит 
от  степени  детализации  3D-модели. Исходя  из  это-
го  рекомендуется  максимально  упростить  модель, 
убрав из конструкции те её части, которые очевидно 
не оказывают влияния на экранирование расчётного 
компонента, а также ввести в модель ограничиваю-
щие  плоскости.  Значительно  сократить  ресурсные 
затраты можно, если заменить элементы с мелкими 
деталями  и  сложными формами  простейшими  ана-
логами (куб, цилиндр, сфера) в пределах габаритных 
размеров исходного элемента.

2.   Методика определения 
экранирования расчётного 
компонента конструкции

Для проведения расчёта при помощи треугольной 
триангуляции необходимо разбить модель КА на две 
различные конечно-элементные сетки, разбивающие 
как  сам  расчётный  компонент  (первая  сетка),  так 
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и  окружающие  его  поверхности КА  (вторая  сетка). 
Сетка, на которую разбивается расчётный компонент, 
как правило, более мелкая по сравнению с сеткой для 
окружающих поверхностей, если размеры расчётно-
го компонента значительно меньше размеров КА.
Пусть  в  модели  расчётного  компонента,  постро-

енной  с  использованием  алгоритма  триангуляции 
Делоне,  исследуется  каждый  l-й  треугольник  (тре-
угольная  ячейка),  где   n  –  количество  треу-
гольников в расчётном компоненте. Принимаем, что 
модель  окружающих  поверхностей  (вторая  сетка) 
представляет собой множество треугольников, каж-
дый k-й из которых в декартовой системе координат 
задается координатами трех вершин Vk0, Vk1, Vk2ÎR3, 
где   g  –  количество  треугольников  в  модели 
окружающих поверхностей.
Каждая  l-я  треугольная  ячейка  сетки  расчётного 

компонента  (рисунок  1)  окружается  сферой  с  цен-
тром,  расположенным  в  центроиде  треугольника, 
радиус  r  которой  превышает максимальный  размер 
области окружающих поверхностей КА. На поверх-
ности сферы (на рисунке отражена 1/4 часть сферы) 
с  заданным равномерным шагом размещается p  то-
чек    положение  которых  определено 
углами в сферической системе координат. Из каждой 
точки Bi в направлении центроида Ml l-го треуголь-

ника сетки расчётного компонента испускается луч, 
описываемый выражением

  (3)

где    –  единичный  вектор,  выходящий  из  точки 

Bi в направлении центроида Ml, ; tiÎ[0,r]. 

Каждый  факт  пересечения  луча  с  ячейками  сетки 
окружающих  поверхностей  при  исследовании мно-
жества точек Bi на сфере определяет в совокупности 
телесный угол «обстрела» частицами l-й ячейки сет-
ки расчётного компонента.
Для  определения,  какой  из  всех  g  треугольников 

триангуляционной сетки окружающих поверхностей 
пересекается с заданным лучом, используется алго-
ритм Моллера  –  Трумбора  (Möller T., Trumbore B., 
1997),  с  помощью  которого,  исходя  из  координат 
точки Bi, элементов вектора   и координат вершин 
Vk0, Vk1, Vk2 всех g треугольников сетки окружающих 
поверхностей, определяется факт прохождения луча 
через k-й треугольник этой сетки.
Треугольник  k  с  вершинами  Vk0, Vk1, Vk2,  который 

пересекает  луч  (3),  может  быть  найден  из  усло-
вий:  0≤ul,i,k≤1,  0≤νl,i,k≤1,  где  ul,i,k,  νl,i,k  −  барицентри-
ческие  координаты  точки Al,i  относительно  вершин  

1 – точки на поверхности сферы; 2 – условная граница сферы;  
3 – сетка расчётного компонента; 4 – сетка окружающих поверхностей.
рисунок 1. Иллюстрация метода
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k-го треугольника. При этом при наличии факта пере-
сечения луча с треугольником k координаты точки Al,i  
пересечения  определяются  (Möller T., Trumbore B., 
1997) как

  (4)

Таким  образом,  чтобы  определить,  затеняется  ли 
данный элемент первой сетки (расчётного компонен-
та)  каким-либо  элементом  второй  сетки  (окружаю-
щих поверхностей), необходимо для этого элемента 
первой сетки применить алгоритм Моллера – Трум-
бора  ко  всем  элементам  второй  сетки  и  сравнить 
расстояния  до  точки  пересечения.  Если  расстояние 
до какого-либо элемента второй сетки будет меньше, 
чем  расстояние  до  текущего  l-го  треугольника  пер-
вой сетки, значит, луч первоначально попадет в него 
и уже не дойдет до l-го треугольника.
Отношение числа попавших лучей к полному чис-

лу  испускаемых  лучей  представляет  собой  степень 
экранирования  ячейки,  а  при  умножении  на  угол 
4π ср будет получен телесный угол l-й ячейки:

где p+ – число попавших в ячейку лучей; p – общее 
число лучей, направленных в ячейку.
Для всего расчётного компонента, разбитого на сет-

ку из n  элементов,  телесный угол определяется как 
среднее арифметическое взвешенное, т.е. через отно-
шение суммы произведений телесного угла l-й ячей-
ки на её площадь к площади сетки всего компонента:

  (5)

где Sl – площадь l-й ячейки.
По  результатам  расчёта  можно  составить  про-

центное  распределение  углов  попадания  для  каж-
дого расчётного компонента. Для этого необходимо 
вычислить  угол  a  между  плоскостью  ячейки  эле-
мента  l  сетки  расчётного  компонента  и  направля-
ющим вектором луча, исходящего в центроид этой 
ячейки, dl,i.

1 – элементы объёмной сетки, пересекаемые лучом.
рисунок 2. Схема к оптимизации расчёта
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таблица 1 – Результаты расчёта экранирования (телесного угла) топливных баков КА окружающими конструкциями

расчётный компонент  
конструкции

телесный угол  
воздействия, ср

коэффициент экранирования 
для расчёта (4π=1,0)

экранирование окружающими  
конструкциями, %

бак горючего 0,8240π 0,206 79,40%

бак окислителя 0,0761π 0,019 98,10%

ОБ ОДНОЙ МЕТОДИКЕ ОПРЕДЕЛЕНИЯ ЭКРАНИРОВАНИЯ ЭЛЕМЕНТОВ КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА 
ОТ ВОЗДЕЙСТВИЯ МЕТЕОРНЫХ ЧАСТИЦ

3.   Способ усовершенствования 
алгоритма расчёта

Для более рационального использования вычисли-
тельных ресурсов алгоритм расчёта был усовершен-
ствован. Чтобы избежать полного обхода всех треу-
гольников сетки окружающих поверхностей, область 
пространства в форме параллелепипеда, содержащая 
модель КА, разбивается на первичную трехмерную 
(объёмную) сетку из прямоугольных параллелепипе-
дов (рисунок 2), грани которых параллельны коорди-
натным плоскостям. Если луч не пересекает элемент 
такой  объёмной  сетки,  значит,  заведомо  не  будет 
и пересечения с элементами треугольной сетки окру-
жающих  поверхностей,  которые  помещаются  в  его 
объёме.
Для определения числа элементов q, на которое не-

обходимо  разбить  область  пространства,  решается 
задача нахождения минимума целевой функции f(q). 
Для упрощения задачи каждое ребро параллелепипе-
да разбивается на равное количество частей q1/3. Це-
левая функция имеет вид:

т.е.

  (6)

где в числителе – число операций при расчёте с ис-
пользованием объёмной сетки, в знаменателе – число 
операций при расчёте полным перебором;

p – число лучей, направленных в одну ячейку;
n – число ячеек сетки расчётного объекта;
g  –  число  ячеек  сетки  окружающих 

поверх ностей;
q – число элементов объёмной сетки;
m – среднее число ячеек в одном элементе объ-

ёмной сетки,  .

При  составлении  выражения  для  числа  операций 
при расчёте с использованием объёмной сетки выра-

жение   означает среднее число элементов объём-

ной сетки, пересекаемое лучом до пересечения с рас-
чётной ячейкой.
Для минимизации целевой функции полагаем:

 и 

Поскольку  второе  условие  для  точки  экстремума 
выполняется, число элементов объёмной сетки q, оп-
тимальное для расчёта, равно:

  (7)

4.   Применение описанной методики 
при расчёте вероятности непробоя 
баков КА

С использованием разработанной программы был 
проведён  расчёт  телесного  угла  для  определения 
экранирования  бака  горючего  КА  окружающими 
конструкциями. Для этого была построена сеточная 
расчётная модель КА (рисунок 3) с сетками расчёт-
ного компонента и окружающих поверхностей.
При  расчёте  телесного  угла  каждая  ячейка  сетки 

расчётного компонента (бака горючего КА) окружа-
ется  сферой  из  равномерно  распределённых  по  её 
поверхности  точек,  а  затем  по  алгоритму  Молле-
ра  –  Трумбора  проверяется  пересечение  треуголь-
ников  расчётной  сетки  окружающих  поверхностей 
с лучом, исходящим из каждой точки в центроид те-
кущей ячейки сетки расчётного компонента  (общее 
число лучей p=2450).
В таблице 1 представлены результаты расчёта теле-

сного угла по приведенной выше методике и итого-
вой формуле (5) для топливных баков КА.
Бак окислителя расположен внутри силового кар-

каса и  экранируется баком  горючего,  поэтому ожи-
даемая величина телесного угла довольно мала. Это 
предположение  подтверждается  результатом  расчё-
та:  всего 1,9% окружающего пространства открыто 
для  попадания  частиц.  Величина  потока  метеорно-
техногенных  тел при  таких  значениях будет близка 
к нулю, поэтому бак окислителя не является критич-
ным к воздействию метеорно-техногенных тел.
Расчёт телесного угла для бака горючего показал, что 

его значение значительно (в 1,8 раз) отличается от при-
нятого  первоначально,  определённого  приблизитель-
ным методом. Учитывая, что число пробоев пропорци-
онально  телесному углу, после уточняющего расчёта 
число пробоев снизилось соответствующим образом.
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рисунок 3. Расчётная сеточная модель конструкции КА 
для определения экранирования элементов конструкции

рисунок 4. 3D-модель топливного бака
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силовой корпус бак окислителяВ таблице 2 представлено распределение углов по-
падания для каждого бака. Как видно, для бака горю-
чего, находящегося снаружи силового корпуса, углы 
попадания охватывают весь спектр, и большая часть 
попавших  лучей  ограничивается  углами  до  60  гра-
дусов.  Для  бака  окислителя,  расположенного  вну-
три силового каркаса и затеняемого баком горючего, 
частицы, направленные по нормали к поверхности, 
практически не будут иметь попаданий.

таблица 2 – Распределение углов попадания 
для топливных баков

угол, град бак горючего бак окислителя

0–10 0,1584 0,2111

10–20 0,1624 0,2117

20–30 0,1576 0,1717

30–40 0,1451 0,1381

40–50 0,1266 0,1077

50–60 0,1049 0,0755

60–70 0,0792 0,0488

70–80 0,0489 0,0267

80–90 0,0167 0,0086

По  полученным  значениям  телесных  углов  был 
проведён расчёт вероятности непробоя бака горюче-
го КА при воздействии метеорных тел в течение сро-
ка  активного  существования  КА  с  использованием 
модели  (ГОСТ 25645.128-85).  Для  проведения  рас-
чёта вероятности непробоя с учётом телесного угла 
в качестве исходных данных были взяты следующие 
характеристики топливного бака (таблица 3).

таблица 3 – Характеристики бака горючего КА
название 

конструкции
элемент 

конструкции размеры материал толщина стенки, мм телесный угол, ср

ДУ бак горючего D=986,6 мм АМг6 3,3 0,8240π

таблица 4 – Количество пробоев NT и вероятность отсутствия пробоя топливных баков ДУ КА за 3 года существования 
на орбите

название элемента конструкции число пробоев элемента  
(системы), NT

вероятность непробоя  
элемента (системы)

бак окислителя − ≈1,00

бак горючего (уточненный телесный угол 
по предложенной методике) 4,6240826·10–3 0,99538659

бак горючего (приближенный  
телесный угол) 8,3233486·10–3 0,99171119

итого топливные баки ДУ 0,9954

Баллистическое уравнение для одиночной стенки, 
характеризующее её стойкость к пробою высокоско-
ростными  частицами,  имеет  вид  (Модель космоса, 
2007):
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  (8)

Переход к критической массе частицы сферической 
формы, при которой происходит пробой одиночной 
стенки, осуществляется по соотношению mc=ρpπd3

c /6. 
Здесь dc – критический диаметр ударника, см;

tw – толщина преграды, см;
v0 – скорость соударения, км/с;
θ – угол между направлением удара и норма-

лью к преграде;
ρp – удельный вес частицы, г/см3;
ρw – удельный вес материала стенки, г/см3;
mc  –  критическая  масса  пробивающей  час-

тицы, г;
HB – твердость по Бринеллю;
cw – скорость звука в материале преграды.

Влияние ЭВТИ на проникающую способность вы-
сокоскоростных частиц можно оценить по формуле 
для увеличения эффективной толщины преграды при 
наличии ЭВТИ для скорости менее 7 км/с (Ryan S., 
Christiansen E., 2009):

  (9)

где КMLI =4,5 – коэффициент, учитывающий влияние 
ЭВТИ; ADMLI – поверхностная плотность  (т.е. масса, 
приходящаяся на единицу площади) ЭВТИ, г/см2.
Плотность  метеорных  тел  в  данном  расчёте  при-

нята  согласно  модели  MEM  (Jones J. et all.,  2004; 
McNamara H., Jones J., Kauffman B. et all.,  2004) 
и диапазону масс наиболее вероятно встречающих-
ся метеороидов  в моделях Divine  (Divine N.,  1993), 
Divine  –  Staubach  (Staubach P., Grün E., Jehn R., 
1997) и SSP 30425  (ISS)  (Drolshagen G., Dikarev V., 
Landgraf M. et all., 2008): 10–6г≤m≤10–2 г, ρp=1,0 г/см3.

Для  сплава АМг6,  из  которого  сделан  бак,  физи-
ческие  характеристики  следующие:  ρw=2,64  г/см3, 
HB=65 кг/мм2, cw=5,5 км/с.
На рисунке 5 показана баллистическая предельная 

зависимость  (БПЗ),  представляющая  собой  график 
функции dc=f(v0, θ) с заданными параметрами соуда-
рения, соответствующими пробиванию метеорными 
частицами  конструкции  в  виде  одиночной  стенки 
из АМг6  толщиной  3,3 мм  под ЭВТИ  (стенка  бака 
горючего).  Точки  на  кривой  соответствуют  порого-
вому диаметру пробивающей частицы для заданной 
скорости  (при  прочих  фиксированных  параметрах 
соударения), выше кривой лежит зона пробоя, ниже 
зона непробоя.
Результаты  вычисления  количества  пробоев  NT 

за время полёта на орбите по формуле (1) и вероят-
ности  непробоя  метеорными  частицами  (2)  стенок 
топливных баков приведены в таблице 4.
Таким  образом,  ВНП  топливных  баков  составил 

P0=0,9954,  это приемлемый уровень стойкости кон-
струкции к метеорным воздействиям.

заключение
В статье описана методика расчёта экранирования 

элемента конструкции КА от воздействия метеорно-
техногенных  частиц,  позволяющая  повысить  точ-
ность  расчёта  вероятности  его  непробоя  при  мете-
орно-техногенном  воздействии. Методика  основана 
на  конечно-элементном разбиении конструкции по-
верхностной  сеткой  и  применении  алгоритма Мол-
лера – Трумбора для определения пересечения луча 
и  треугольника  –  конечного  элемента.  Траектории 
лучей являются уникальными для каждого конечного 
элемента и полностью охватывают окружающее его 
пространство, формируя вокруг центроида элемента 
сферу из точек начала этих лучей. Алгоритм расчёта 
реализован на языке программирования С++, прове-
дена его оптимизация.
Результат  применения  описанной  методики  при 

расчёте экранирования баков КА показал, что уточ-
ненное значение меньше приближенного в 1,8 раза, 
что соответствующим образом влияет на число про-
боев компонента и снижает вероятность его непро-
боя метеорно-техногенными частицами.
В ходе расчёта получено распределение углов со-

ударения  частиц  с  расчётным  компонентом  кон-
струкции, что позволяет оценить уязвимость каждой 
детали  конструкции  в  конкретном  диапазоне  углов 
попадания метеорно-техногенных частиц. Проведён 
расчёт  вероятности непробоя для  конструкции  (бак 
горючего) КА с применением предложенной методи-
ки, показавший приемлемый уровень стойкости ба-
ков к метеорным воздействиям.

рисунок 5. Баллистическая предельная зависимость для 
пробоя метеорными телами одиночной стенки с ЭВТИ 
(бак горючего)
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Полученные данные могут быть учтены при оцен-
ке  необходимости  применения  локальной  защиты 
от метеорно-техногенных воздействий.
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введение
Для обеспечения устойчивости движения космиче-

ского аппарата (КА) на различных этапах полёта необ-
ходимо с достаточной степенью достоверности уметь 
предсказывать его динамическое поведение с учётом 
всех возмущающих факторов (Шевченко С.Н., 2020).
Степень  приближения  математического  описания 

системы  к  её  реальному  физическому  поведению 
определяет правильность выбора параметров контура 
управления, обеспечивающих устойчивость её движе-
ния при выполнении целевой задачи (Моишеев А.А., 
Ширшаков А.Е.,  2020). Модельное  описание факти-
чески  производится  при  составлении  динамической 
схемы изделия, которая представляет собой совокуп-
ность  дифференциальных  уравнений  совместного 

и относительного движения корпуса и упругих эле-
ментов конструкции (Понтрягин Л.С., 1988).
Действительные  значения  параметров  элементов 

конструкции КА всегда отличаются от номинальных 
(расчётных, принятых при проектировании), что об-
условлено действием целого ряда производственных 
и  эксплуатационных  факторов  (Огородников Ю.И., 
2017).  Вследствие  отклонения  действительных  па-
раметров  элементов  конструкции КА  от  расчётных 
динамика  модели,  принятой  при  проектировании, 
существенно  отличается  от  динамики  реального 
объекта, и это может значительно снизить эффектив-
ность  разработанной  системы  управления  (Демен-
ко О.Г. и др., 2020).
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Для эффективного управления КА необходимо рас-
полагать точными оценками параметров, анализируя 
реальные  значения  параметров  в  режиме штатного 
функционирования, управляемого КА (Jin Lu et all., 
2008).  Поэтому  задача  идентификации  параметров 
конструкции КА на основе экспериментальных дан-
ных  для  последующей  реализации  в  алгоритмах 
управления полётом является очень востребованной.
Под  идентификацией  в  технической  литературе 

принято  понимать  процедуру  построения  матема-
тических  моделей  объектов  по  доступной  для  из-
мерения  информации  о  входных  и  выходных  па-
раметрах  (Дейч А.М.,  1979).  Различают  три  уровня 
идентификации  динамических  систем  в  зависимо-
сти  от  наличия  априорной  информации  об  объекте 
(Паймушин В.Н. и др., 2019): идентифиция объекта, 
информация о котором не известна – так называемая 
проблема «чёрного» ящика; проблема «белого» ящи-
ка  –  осуществление  идентификации  объекта  с  из-
вестной структурой или видом дифференциального 
уравнения  динамики,  но  неизвестными  значениями 
параметров;  идентификация  объекта  с  известными 
структурой и номинальными (расчётными) значени-
ями параметров (Вибрации в технике, 1985). К чис-
лу  эффективных  методов  идентификации  второго 
и третьего уровня относится метод параметрической 
идентификации,  который  является  универсальным: 
он применим и к линейным, и к нелинейным моде-
лям  управляемых  динамических  систем  для  иден-
тификации  как  стационарных,  так  и  нестационар-
ных параметров, поскольку процесс идентификации 

возможен как на собственном свободном движении 
(при отключенном управлении), так и на вынужден-
ном движении в процессе нормального функциони-
рования управляемого объекта (Телепнев П.П. и др., 
2020).

1.  Постановка задачи
Задача  параметрической  идентификации  системы 

заключается  в  нахождении  оценки  вектора  иденти-
фицируемых  параметров  p(t)  по  имеющимся  экс-
периментальным  данным  –  по  значениям  входных 
воздействий  и  измеряемых  переменных  состояния 
управляемого объекта, собранных в дискретные мо-
менты времени на интервале идентификации T, при 
которых заданная аналитическая зависимость будет 
наилучшим образом аппроксимировать эксперимен-
тальные данные (Колмогоров А.Н. и др., 2004).

2.  Динамическая схема КА
Динамическая  схема  КА  представляет  собой  си-

стему дифференциальных уравнений, описывающих 
пространственное движение изделия с учётом упру-
гих колебаний низкочастотных осцилляторов  (Ефа-
нов В.В. и др., 2017).
Возмущенное  движение  аппарата  рассматривает-

ся в связанной системе координат (ОсвXсвYсвZсв) с на-
чалом в центре масс (ЦМ) КА, направление её осей 
показано  на  рисунке  1.  Для  рассмотрения  поворо-
та  панелей  солнечных  батарей  (СБ)  предназначена  

рисунок 1. Схема космического аппарата
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неподвижная  система  координат  ОСБXСБYСБZСБ,  оси 
которой сонаправлены осям ОсвXсвYсвZсв, а центр нахо-
дится на пересечении оси ОХ аппарата с плоскостью 
установки солнечных батарей в раскрытом нулевом 
положении.
Обозначим γi – угол между плоскостью i-й панели 

СБ и плоскостью ОСБYСБZСБ; положительному γi соот-
ветствует поворот против часовой стрелки со сторо-
ны оси ОСБYСБ, i=1, 2 – номер панели (1 – панель, на-
правленная в сторону минус Y, 2 – в сторону плюс Y). 
Система координат О3X3Y3Z3 введена для рассмотре-
ния движения остронаправленной антенны (ОНА).
В  низкочастотной  динамической  схеме  изделие 

считается состоящим из корпуса, рассматриваемого 
как  абсолютно  твёрдое  тело,  и  упругих  осциллято-
ров: двух крыльев СБ (плюс Y и минус Y), острона-
правленной антенны и штанги магнитометра.
Линейные  дифференциальные  уравнения  движе-

ния КА в связанной системе координат (СК) с учётом 
влияния  колебаний  упругих  элементов  и  внешних 
возмущающих воздействий имеют следующий вид:

Корпус КА

Панель СБ1

Панель СБ2

ОНА

Штанга магнитометра

В  уравнениях  движения  приняты  следующие 
обозначения:

m – масса КА;
Ixx, Iyy, Izz – центральные осевые моменты инерции 

КА;
Ixy, Ixz, Iyz – центробежные осевые моменты инерции 

КА;
Vx, Vy, Vz – проекции линейной скорости ц.м. на свя-

занные оси КА;
ωx, ωy, ωz – проекции вектора абсолютной угловой 

скорости КА на оси связанной СК;
Hx, Hy, Hz  –  кинетические  моменты  двигателей- 

маховиков;

МЕТОДОЛОГИЧЕСКИЙ АСПЕКТ ЗАДАЧИ СТРУКТУРНОЙ ИДЕНТИФИКАЦИИ ПАРАМЕТРОВ  
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Rx, Ry, Rz – проекции внешних и внутренних возму-
щающих и управляющих сил на связанные оси КА;

Mx, My, Mz – проекции внешних и внутренних воз-
мущающих и управляющих моментов на связанные 
оси КА;

  –  неуравновешенные  инерционные 
силы,  возникающие  при  вращении  i-й  панели  СБ 
и  обусловленные  смещением  её  ц.м.  от  оси  враще-
ния, Н;

mп1 и mп2 – массы вращающихся частей панелей СБ;

 – угловое ускорение i-й панели СБ при дей-
ствии момента от привода солнечной батареи;

Mп1, Mп2 – моменты от приводов панелей СБ, Н·м;
rцм1 и rцм2 – смещение ц.м. i-й панели СБ от её оси 

вращения при γi=0;

таблица 1 – Исходные данные
номер 

осциллятора (i)
тон 

колебаний (j)
ωij

2,
1/с2

εij,
1/с

axij,
кг

ayij,
кг

azij,
кг

bxij,
кг·м

byij,
кг·м

bzij,
кг·м

1 1 1.98 * 4.59 0.00 0.00 0.00 –0.41 25.03

1 2 28.36 0.051 0.00 –0.13 5.21 –26.83 0.00 0.05

1 3 41.97 0.103 0.26 0.00 0.00 0.00 –3.84 0.60

1 4 64.92 0.128 –2.79 0.00 0.00 0.00 –0.06 –7.64

1 5 350.12 0.298 0.54 0.00 0.00 0.00 –1.92 1.18

1 6 403.18 0.320 1.55 0.00 0.00 0.00 0.19 3.48

2 1 2.14 * –4.59 0.00 0.00 0.00 –0.41 24.93

2 2 28.37 0.051 0.00 –0.13 5.20 26.70 0.00 0.05

2 3 41.97 0.103 0.26 0.00 0.00 0.00 3.85 –0.59

2 4 64.92 0.128 –2.79 0.00 0.00 0.00 0.06 7.57

2 5 350.12 0.298 0.54 0.00 0.00 0.00 1.94 –1.16

2 6 403.24 0.320 1.54 0.00 0.00 0.00 –0.17 –3.43

3 1 212.20 0.232 –2.35 0.37 0.74 –0.71 –5.63 0.58

3 2 359.63 0.302 –0.34 –1.53 0.36 2.90 –1.26 –2.38

3 3 1996.67 0.712 0.04 1.86 –0.18 –4.26 0.16 1.31

4 1 5.59 0.008 –1.91 0.37 0.45 –2.66 –12.68 –0.99

4 2 5.69 0.008 –0.36 –1.94 0.08 12.37 –2.38 –2.29

4 3 315.34 0.198 0.88 –0.35 –0.19 1.05 2.35 0.58

4 4 318.39 0.199 –0.34 –0.89 0.08 2.30 –0.91 –0.38

*  Зависимость коэффициентов демпфирования ε11 и ε21 первого тона упругих колебаний СБ от амплитуд (абсолютных значений) обобщённых 
координат A11 и A21 приведена на рисунке 2.

yп1 и yп2 – координаты ц.м. панелей СБ в связанной 
СК, м;

qij  –  обобщенная  координата,  характеризующая 
упругие  перемещения  i-го  осциллятора  (i=1,…,4) 
по его j-му тону колебаний (j=1,…,ni);

ni – количество учитываемых тонов упругих коле-
баний для i-го осциллятора;

aνij – коэффициент присоединённой массы, задаю-
щий  влияние  j-го  упругого  тона  колебаний  i-го  ос-
циллятора на поступательное перемещение ц.м. объ-
екта в направлении оси ν (ν =x, y, z) и наоборот;

bνij – коэффициент присоединённого момента, зада-
ющий влияние j-го упругого тона колебаний i-го ос-
циллятора на вращательное движение объекта отно-
сительно оси ν (ν=x, y, z), и наоборот;
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εij  –  коэффициент  демпфирования  j-го  упругого 
тона колебаний i-го осциллятора;
ω2

ij  –  коэффициент  жёсткости  осциллятора,  рав-
ный значению квадрата круговой частоты колебаний 
j-го упругого тона колебаний i-го осциллятора;

aq1jMП1, aq2jMП2 – коэффициенты, задающие распре-
деление  возмущения  от  привода  по  тонам  упругих 
колебаний панелей СБ,

aqijMПi – коэффициент  присоединённого  момента 
i-й панели СБ по j-му тону колебаний, приведённый 
к оси вращения панели;
ψОНА – угол поворота ОНА неподвижным приводом;
ϑОНА – угол поворота ОНА подвижным приводом;
aq3jMψ, aq3jMϑ – коэффициенты, задающие распреде-

ление возмущений от приводов ОНА по тонам упру-
гих колебаний остронаправленной антенны.
Коэффициенты  уравнений  движения  для  рассма-

триваемого  этапа  полёта  (КА  в  рабочем  положе-
нии, без адаптера, полностью заправлен) приведены 
в таблице 1.

3. Методика идентификации 
параметров динамической схемы
Методика  определения  основных  параметров  ди-

намической схемы основывается на предположении, 
что полученная выборка свободного движения пред-
ставляет  собой  общее  решение  системы  линейных 
дифференциальных  уравнений  (Yingbo Hua et all., 
1990), т.е. имеет вид

где  n  –  общее  число  искомых  составляющих 
в вы борке;

Aj  –  амплитуда  j-й  гармонической  состав- 
ляющей;

δj  –  декремент  затухания  j-й  гармонической 
составляющей;

fj – частота j-й гармонической составляющей;
φj – фаза j-й гармонической составляющей;
t – время.

Дальнейшие  действия  заключаются  в  том,  чтобы 
максимально приблизить зависимость к колебатель-
ной части полученного по каналам телеметрии сиг-
нала  (Оппенгейм А.В. и др.,  1979).  Для  получения 
идентифицируемого  сигнала  необходимо  провести 
ряд предварительных операций:
1.  Визуально  выделить  участок  замеренной  ин- 

фор мации;
2.  Удалить  из  полученного  сигнала  высокочасто-

ные шумовые  и  постоянные  составляющие  (произ-
водится  путём  фильтрации  низкочастотной  состав-
ляющей и/или удалением полиномиального тренда);
3.  Используя  алгоритм  быстрого  преобразования 

Фурье  (БПФ), определить частотные диапазоны ос-
новных гармонических составляющих сигнала;
4.  Сдвинуть  сигнал  в  начало  временной  оси  для 

правильной  оценки  диссипативных  и  фазовых 
характеристик.
Подготовленный таким способом сигнал использу-

ется в качестве таблично заданной функции Xi=x(ti) 
при  его  аппроксимации  представленной  зависимо-
стью для определения параметров процесса.
Подбор параметров осуществляется методом наи-

меньших квадратов.
Поскольку задача идентификации ставится как на-

хождение  таких  оценок  неизвестных  параметров, 
при которых заданная уравнением аналитическая за-
висимость будет наилучшим образом аппроксимиро-
вать экспериментальные данные, то в качестве кри-
терия  близости  используем минимум  квадратичной 
невязки J  значений фактических переменных и мо-
дельных (Remy Boyer et all., 2002). То есть искомые 
параметры Aj, δj, fj и φj определяются путём миними-
зации функции следующего вида:

где  xi  –  значения  колеблющейся  величины,  полу-
ченной  в  результате  обработки  экспериментальных 
данных;

ti – моменты времени, соответствующие заме-
рам xi;

m – количество используемых замеров.
Перечислим  основные  факторы,  наиболее  суще-

ственно  влияющие  на  достоверность  и  точность 
функционирования методики:

 - количество  гармонических  составляющих,  про-
являющихся в исследуемой выборке;

 - близость  расположения  частот  этих  состав - 
ляющих;
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рисунок 2. Кривая зависимости коэффициентов 
демпфирования
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 - длина  выборки  (определяет  необходимое  число 
периодов  движения  по  самой  низкой  частоте, 
при  которой  методика  ещё  позволяет  её  досто-
верно оценить);

 - шаг  записи  сигнала  (определяет  необходимое 
число точек на периоде движения самой высокой 
частоты);

 - разброс  амплитуд  отдельных  движений  состав-
ляющих выборки;

 - наличие в исследуемой выборке ненаблюдаемых 
входных воздействий.

Все  перечисленные  факторы  взаимозависимы,  их 
влияние  на  точность  и  достоверность  полученного 
результата определяется их сочетанием. Поэтому ис-
следование должно проводиться для каждого факто-
ра при вариации остальных. В этом случае в качестве 
параметров  выступают  переменные  параметры  – 
элементы  функциональных  пространств.  Вектор 
идентифицируемых параметров является элементом 
функционального пространства, а сам подход к пара-
метрической идентификации нелинейной нестацио-
нарной модели управляемой динамической системы 
сделан с позиций функционального анализа (Канто-
рович Л.В. и др., 1977).

4.  План эксперимента
Определение  параметров  динамической  схемы  КА 

осуществлялось  путём  анализа  данных  телеметрии 
по  угловому  положению  КА  в  свободном  движении 
при известной истории внешних возмущений. В ходе 
лётных испытаний был разработан и реализован экс-
перимент  по  тарированному  моментному  возмуще-
нию КА и записи с требуемой частотой опроса значе-
ний угловых приращений при временном отсутствии 
управляющих воздействий на КА (Налимов В.В., 1971).
Реализация  предложенного  эксперимента  заклю-

чалась в проведении угловой переориентации аппа-
рата на двигателях стабилизации на заданный угол 
с последующим расширением зоны нечувствитель-
ности  системы  управления  для  получения  опреде-
ленного периода неуправляемого движения. В этом 
случае  должны  возбудиться  свободные  колебания 
упругих осцилляторов изделия, анализ влияния ко-
торых на угловое движение аппарата позволит под-
твердить  либо  уточнить  параметры  динамической 
схемы в части жёсткостных, диссипативных и инер-
ционно-массовых  характеристик  его  нежестких 
элементов.

рисунок 3. Управляющие моменты во время первого манёвра (разворот на плюс 3° относительно оси X)

рисунок 4. Зависимость угловой скорости КА от времени для разворота по оси Х на плюс 3° со скоростью 0.3°/с
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рисунок 6. Спектр колебательного процесса
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рисунок 5. Зависимость угловой скорости КА относительно оси Х после первого разворота

При  проведении  эксперимента  была  реализована 
циклограмма из шести случаев возмущения КА: про-
граммный разворот в положительном, затем в отри-
цательном направлении на угол три  градуса вокруг 
каждой  из  трёх  осей  стабилизации  со  скоростью 
0.3°/с с последующим расширением зоны нечувстви-
тельности  алгоритма  стабилизации  до  восьми  гра-
дусов и регистрацией телеметрической информации 
по угловым скоростям в течение 68 секунд с часто-
той опроса 10 Гц. Использовалась телеметрическая 
информация  гироскопического  интегратора  вектора 
угловой скорости (ГИВУС) для определения характе-
ристики движения КА как системы в целом.

5.   Оценка значений жёсткостных 
и диссипативных параметров КА 
по результатам лётных испытаний

В ходе эксперимента была реализована вышепри-
веденная  циклограмма  шести  разворотов  на  дви-
гателях  стабилизации.  Методические  аспекты 
практической  идентификации  по  телеметрической 
информации с ГИВУСа рассмотрим на примере пер-

вого  программного  разворота  по  оси Х  на  плюс  3° 
со скоростью 0.3°/с. На рисунке 3 приведён график 
управляющего воздействия, а на рисунке 4 – ответ-
ная реакция КА на воздействие в виде временной за-
висимости угловой скорости.
Обработка  полученных  в  процессе  эксперимента 

данных проводилась в два этапа.
На  первом  этапе  определялись  предварительные 

оценки  значений жёсткостных  (частота) и  диссипа-
тивных  (декремент  колебаний)  характеристик  про-
явившихся осцилляторов с использованием методов 
гармонического анализа (Розин П.Е., 2020). Соответ-
ствие определяемых характеристик и параметров ди-
намической схемы приведено в таблице 2.

таблица 2 –Характеристики и параметры динамической 
схемы

определяемый  
параметр

параметр  
динамической схемы

f – частота, Гц ω2 – квадрат круговой  
частоты, 1/с2

δ – декремент колебаний ε – коэффициент  
демпфирования, 1/с
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рисунок 7. Аппроксимация сигнала затухающим 
синусоидальным сигналом (damped sinusoidal signals)

рисунок 8. Разворот на плюс 3° относительно 
оси X, Wx (сходимость результатов моделирования 
с экспериментальными данными 72%)

таблица 4 ‒ Значения коэффициентов низкочастотной динамической схемы

осциллятор (i) тон 
колебаний (j)

ωij
2,

1/с2
εij,
1/с

axij,
кг

ayij,
кг

azij,
кг

bxij,
кг·м

byij,
кг·м

bzij,
кг·м

солнечная батарея 1 1 2.09 0.028 4.59 0.00 0.00 0.00 –0.41 25.03

солнечная батарея 1 2 27.43 0.077 0.00 –0.13 5.21 –23.50 2.09 0.05

солнечная батарея 1 3 41.97 0.103 0.26 0.00 0.00 0.00 –3.90 0.60

солнечная батарея 1 4 64.92 0.128 –2.79 0.00 0.00 0.00 –0.16 –7.64

солнечная батарея 1 5 350.12 0.298 0.54 0.00 0.00 0.00 –1.68 1.18

солнечная батарея 1 6 403.18 0.320 1.55 0.00 0.00 0.00 0.50 3.48

солнечная батарея 2 1 2.00 0.027 –4.59 0.00 0.00 0.00 –0.63 24.93

солнечная батарея 2 2 25.56 0.074 0.00 –0.13 5.20 23.00 2.09 0.05

солнечная батарея 2 3 41.97 0.103 0.26 0.00 0.00 0.00 3.91 –0.59

солнечная батарея 2 4 64.92 0.128 –2.79 0.00 0.00 0.00 0.02 7.57

солнечная батарея 2 5 350.12 0.298 0.54 0.00 0.00 0.00 1.71 –1.16

солнечная батарея 2 6 403.24 0.320 1.54 0.00 0.00 0.00 –0.43 –3.43

остронаправленная антенна 1 212.20 0.232 –2.35 0.37 0.74 –0.71 –5.63 0.58

остронаправленная антенна 2 359.63 0.302 –0.34 –1.53 0.36 2.90 –1.26 –2.38

остронаправленная антенна 3 1996.67 0.712 0.04 1.86 –0.18 –4.26 0.16 1.31

штанга магнитометра 1 4.83 0.010 –1.91 0.37 0.45 –2.66 –12.68 –0.99

штанга магнитометра 2 5.11 0.010 –0.36 –1.94 0.08 12.37 –2.38 –2.29

штанга магнитометра 3 315.34 0.198 0.88 –0.35 –0.19 1.05 2.35 0.58

штанга магнитометра 4 318.39 0.199 –0.34 –0.89 0.08 2.30 –0.91 –0.38
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Согласно с методикой идентификации параметров 
динамической схемы (Телепнев П.П. и др., 2017) про-
изведена  предварительная  обработка  телеметриче-
ской информации:
1.  Посредством  механизма  графической  визуали-

зации выделена часть сигнала, соответствующая раз-
вороту КА на 3° вокруг оси Х (рисунок 5).
2.  С использованием дискретного преобразования 

Фурье  определён  спектральный  состав  колебатель-
ного процесса. По выделенным частотам основных 
составляющих  сигнала  устанавливается  количество 
основных гармонических составляющих отклика си-
стемы и выделяются частотные диапазоны для более 
точного определения её параметров.

Спектр сигнала на рисунке 6 отражает три основ-
ные  гармоники,  соответствующие  собственным  ча-
стотам  первого  тона  колебаний  панелей  солнечных 
батарей «из плоскости» колебаний, первого тона ко-
лебаний длинномерного осциллятора – штанги маг-
нитометра и первого тона колебаний панелей солнеч-
ных батарей «в плоскости» колебаний (таблица 3).

таблица 3 – Значения величин основных гармоник
гармоника частота, Гц декремент амплитуда,°/с фаза, рад

1 0.27 0.06 0.00 1.81
2 0.37 0.01 0.00 0.90
3 1.06 0.05 0.00 5.97

Wx                      аппроксимация
Wx эксперимент         dFi/dt расчёт
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Проведя  аппроксимацию  сигнала  суммой  соот-
ветствующих  этим  параметрам  гармоник,  получим 
значение искомых частот (иллюстрация полученной 
аппроксимации приведена на рисунке 7).
На  втором  этапе  окончательное  уточнение  значе-

ний  параметров  динамической  схемы  КА  произво-
дится  путём  итерационного  сравнения  результатов 
имитационного моделирования эксперимента с дан-
ными  телеметрии  при  вариации  соответствующих 
коэффициентов уравнений динамической схемы из-
делия (Erwei Bai et all., 1988).
Аналогичным  способом  обработаны  записи  всех 

шести проведённых в процессе испытаний манёвров 
и проведён их статистический анализ.
По  экспериментально  определённым  характери-

стикам  динамической  схемы  упругой  конструкции 
(формы,  частоты  и  декременты  колебаний)  коррек-
тируются  значения  коэффициентов  низкочастотной 
динамической схемы. Последующее моделирование 
параметров  колебаний,  возбуждаемых  импульсной 
работой  исполнительных  органов  КА  (в  таблице  4 
жирным шрифтом  выделены  варьируемые  при  мо-
делировании  параметры),  позволяет  оценить  адек-
ватность полученной динамической схемы по сходи-
мости  результатов моделирования  с  экспериментом 
(рисунок 8).
Процесс  окончательного  уточнения  коэффициен-

тов  уравнений динамической  схемы считался  удов-
летворительным при достижении сходимости между 
результатами моделирования и данными телеметрии 
более 70%.
Для  получения  удовлетворяющих  этому  требова-

нию  результирующих  оценок  искомых  параметров 
динамической  схемы предлагается  следующий ите-
рационный алгоритм.
1.  Исходная  динамическая  схема изделия  коррек-

тируется  в  соответствии  с  результатами,  получен-
ными на первом  этапе идентификации  (т.е.  в  части 
жёсткостных и диссипативных характеристик);
2.  Проводится  численное  моделирование  прове-

дённого эксперимента;
3.  Проводится  сравнительный  анализ  результатов 

моделирования  и  данных  телеметрии  по  зависимо-
стям угловых скоростей от времени. Рассчитываются 
коэффициенты корреляции по трём каналам;
4.  Если на текущем этапе приближения не достиг-

нуто  соответствующее  значение  полученных  коэф-
фициентов  корреляции,  то  производится  коррекция 
соответствующих коэффициентов инерционных свя-
зей  (а  при  необходимости  и  других,  определённых 
ранее,  параметров) и процесс повторяется,  начиная 
со второго пункта. В противном случае решение по-
ставленной задачи считается завершённым.

заключение
В  работе  по  результатам  обработки  телеметриче-

ской  информации  лётных  испытаний  КА  (наблю-
дений  над  входными  и  выходными  переменными) 
построена его модель, оптимальная в смысле мини-
мума средней квадратической ошибки, и подтверж-
дена методика составления динамической схемы КА.
Использовались  параметры  свободного  движения 

рассматриваемой  системы  –  собственные  значения 
и  собственные  векторы,  полученные  для  рассма-
триваемой  системы  дифференциальных  уравнений. 
В этом случае вектор идентифицируемых параметров 
является элементом функционального пространства, 
а  сам  подход  к  параметрической  идентификации 
нелинейной  нестационарной  модели  управляемой 
динамической  системы  сделан  с  позиций функцио-
нального анализа, так как в качестве параметров вы-
ступают переменные параметры – элементы функци-
ональных пространств.
По результатам расчётов видно, что оценки пара-

метров, полученные даже в условиях зашумлённости 
исходных  данных,  обладают  достаточно  удовлетво-
рительной  точностью.  Погрешность  получаемых 
оценок  возможно  уменьшить  увеличением  размера 
выборки, расширением диапазона входного сигнала, 
применением сглаживающих процедур.

выводы
Методологически процедура структурной иденти-

фикации параметров динамической системы косми-
ческого аппарата предполагает выполнение следую-
щих основных этапов.
1.  Подготовка исходных данных.
Входные  и  выходные  данные,  регистрацию  кото-

рых необходимо осуществить в ходе целенаправлен-
ных идентификационных экспериментов. Этап тесно 
связан  с  планированием  эксперимента  и  необходи-
мостью учёта возможных ограничений при подготов-
ке максимально информативных данных.
2.  Определение структуры математической модели.
Определение  общей  структуры  модели  и  класса 

уравнений  движения  является  задачей  структурной 
идентификации:  модельная  структура  должна  быть 
идентифицируемой и позволять по имеющимся экс-
периментальным  данным  однозначно  определять 
оценки неизвестных параметров в пространстве со-
стояний с учётом имеющихся представлений о меха-
низмах работы системы.
3.  Оценивание параметров модели.
Определение  параметров  по  имеющимся  экспе-

риментальным  данным  –  задача  параметрической 
идентификации. Выбирается критерий идентифика-

МЕТОДОЛОГИЧЕСКИЙ АСПЕКТ ЗАДАЧИ СТРУКТУРНОЙ ИДЕНТИФИКАЦИИ ПАРАМЕТРОВ  
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ции, зависящий от вектора неизвестных параметров, 
и  решается  нелинейная  оптимизационная  задача 
с ограничениями и переменными параметрами.
4.  Планирование эксперимента.
От  выбора  оптимальных  моментов  измерений 

к  планированию  оптимальных  входных  сигналов 
и  начальных  условий  –  в  таком  диапазоне  возмож-
ны варианты условной оптимизации критерия опти-
мальности (выпуклый функционал информационной 
матрицы плана).
5.  Проверка адекватности модели.
При  выполнении  этапов  процедуры  идентифика-

ции уточняется модель, которая в соответствии с вы-
бранным  критерием  качества  наилучшим  образом 
воспроизводит  экспериментальные  данные.  Адек-
ватность  построенной  модели  проверяется  с  по-
мощью подачи на её вход и на вход самой системы 
тестирующих сигналов, которые не использовались 
для  идентификации,  и  сравнения  спрогнозирован-
ных по модели и реальных выходных данных.
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ОБЗОР МОДЕЛЕЙ ЧЁРНЫХ ТЕЛ,  
ПРИМЕНЯЕМЫХ 
В АЭРОКОСМИЧЕСКИХ АППАРАТАХ. 
ЧАСТЬ 2. ПЕРСПЕКТИВНЫЕ МОДЕЛИ 
БОРТОВЫХ ЧЁРНЫХ ТЕЛ

REVIEW OF BLACKBODIES’  
MODELS USED IN  
AEROSPACE VEHICLES.  
PART 2. PROMISING MODELS OF 
ONBOARD BLACKBODIES

Представлен обзор перспективных моделей 
бортовых чёрных тел на основе фазовых 
переходов высокочистых веществ или 
эвтектических соединений и углеродных 
нанотрубок, применяемых в аэрокосмических 
аппаратах для радиометрической калибровки 
аппаратуры наблюдения Земли. Рассмотрены 
устройство и характеристики этих моделей, 
недостатки и преимущества, а также примеры 
их использования или испытания.

Ключевые слова:  
абсолютно чёрное тело;  
коэффициент поглощения;  
бортовое чёрное тело;  
инфракрасный диапазон излучения;  
космические аппараты.

The paper presents promising models  
of onboard blackbodies based on phase  
transitions of high-purity substances or  
eutectic compositions and carbon nanotubes  
used in aerospace vehicles for the radiometric 
calibration measurement of the equipment  
to observe the Earth. Their design and  
technical specifications, advantages and  
disadvantages as well as the examples of  
their use and tests are described here.

Keywords:  
absolutely blackbody;  
absorption coefficient;  
onboard blackbody;  
infrared radiation range;  
spacecraft.

введение
Развитие  аэрокосмической  техники и  технологии, 

а также уменьшение размеров космических аппара-
тов  (КА)  наряду  с  повышением  требований  к  точ-
ностным  характеристикам  инфракрасных  спектро-
метров  ужесточает  требования  к  бортовым чёрным 

телам  (БЧТ).  БЧТ  должны  обладать  высокой  излу-
чательной  способностью и  сохранять  её продолжи-
тельное время под воздействием перепада темпера-
тур,  вакуума  и  космического  излучения  в  течение 
всего срока эксплуатации КА, а также выдерживать 
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воздействие  вибрации  и  ударных  (механических) 
нагрузок,  возникающих при  взлёте и  отсоединении 
ступеней  ракеты.  Кроме  этого,  они  должны  иметь 
минимальные  габариты  и массу,  высокую  темпера-
турную  стабильность.  Большинство  классических 
моделей  БЧТ,  которые  были  описаны  в  (Сметюхо-
ва Т.Н., 2021), имеют высокие массогабаритные ха-
рактеристики  и  невысокую  степень  черноты  (излу-
чательную способность). Наиболее перспективными 
являются модели БЧТ на основе фазовых переходов 
(ФП) высокочистых веществ или эвтектических со-
единений и углеродных нанотрубок.

1.   Модели чёрных тел на основе 
фазовых переходов

Одним  из  перспективных  направлений  развития 
бортовых средств подтверждения точностных харак-
теристик  аппаратуры дистанционного  зондирования 
Земли является применение БЧТ на основе ФП высоко-
чистых веществ или эвтектических соединений (Кар-
пунин Д.Н., 2017). ФГУП «ВНИИОФИ» с 2005 года 
ведёт  разработки  по  созданию  бортовой  эталонной 
модели ЧТ на  основе ФП веществ  (Саприцкий В.И. 
и др., 2011; Винокуров Д.К., Копяткевич Р.М., 2016). 
В патенте RU 2498365 C1 от 17.04.2012 «Сканирую-
щее устройство для дистанционного получения изо-
бражений» (Патент RU 2498365 C1, 2012) описано 
изобретение,  относящееся  к  области  оптического 
приборостроения и предназначенное для получения 
с  космических  аппаратов  спектрозональных  изо-
бражений  поверхности  Земли  и  облачного  покрова, 
а также для мониторинга тепловых аномалий. В со-
став данного сканирующего устройства входят, в том 
числе, имитаторы абсолютно чёрного тела на основе 
ФП чистых металлов и эвтектических сплавов для ра-
диометрической калибровки оптических блоков сред-
него и дальнего инфракрасного диапазона. Эти БЧТ 
представляют  собой  стандартную  конструкцию  мо-
дели ЧТ на основе ФП, изображённую на рисунке 1. 
ЧТ на основе ФП применяются в наземной термоме-
трии и радиометрии и обладают воспроизводимостью 
радиометрических  характеристик,  не  имеющей  тен-
денций к изменению со временем вследствие фунда-
ментального свойства постоянства температуры ФП. 
ЧТ позволяет повысить радиометрическую точность 
сканирующей аппаратуры и может быть реализовано 
в устройствах, обеспечивающих получение гидроме-
теорологической  и  природоресурсной  информации, 
а  также  мониторинг  тепловых  аномалий  естествен-
ного  и  техногенного  характера.  Высокая  воспроиз-
водимость реперных точек на уровне 0,01 К (0,01°С) 
открывает  новые  возможности  для  повышения  точ-
ности фотометрических и радиометрических измере-
ний. В таблице приведены основные характеристики 
модели ЧТ на основе ФП галлия.

таблица – Характеристики модели ЧТ на основе 
ФП галлия, разработанного ФГУП «ВНИИОФИ» 
(Муравская Н.П., Поморцев П.М., 2013)

характеристика значение
рабочая температура излучающей полости, °С 29,7646
коэффициент излучения полости, не менее  0,9997

минимальная линейная апертура полости, мм 20
угловая апертура 1:10

В  2016  году  были  опубликованы  результаты  кос-
мического  эксперимента  «Калибр»,  суть  которого 
заключалась  в  испытании  модели  БЧТ  на  основе 
ФП на борту возвращаемого космического аппарата 
«Фотон-М» № 4 (Саприцкий В.И. и др., 2016). В на-
земных  калибровочных  установках  модели  ЧТ,  ос-
нованные  на  ФП,  успешно  применяются  на  про-
тяжении  нескольких  лет.  При  создании  бортового 
излучателя,  основанного  на  ФП,  необходимо  было 
сделать следующее:
1  –  адаптировать его конструкцию к эксплуатации 

на орбите в условиях, близких к невесомости;
2  –  определить  возможное  влияние  невесомо-

сти на характеристики ФП потенциальных рабочих 
веществ.
Для  решения  этих  задач  была  разработана  и  из-

готовлена  полностью  автоматизированная  научная 
аппаратура  «Калибр»,  состоящая  из  теплового  бло-
ка – прототипа полостного ЧТ на ФП и электронно-
го  блока  управления. Конструкция полостного БЧТ 
аналогична ЧТ, представленному на рисунке 1. В ка-
честве  рабочего  вещества  был  выбран  галлий  как 
наиболее  изученный  материал  с  оптимальной  тем-
пературой  ФП.  Основные  параметры  БЧТ  на  ФП: 
диаметр апертуры – 10 мм; глубина полости – 68 мм; 

1 – корпус; 2 – платиновый термометр сопротивления; 
3 – теплообменник; 4 – галлиевая ячейка; 
5 – трубки теплообменника; 6 – внутренняя часть 
тефлоновой ячейки; 7 – излучающая полость;  
8 – корпус тефлоновой ячейки; 9 – уплотняющая 
прокладка; 10 – сильфон; 11 – выходная апертура.
рисунок 1. Схема устройства модели ЧТ на основе ФП 
галлия

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11
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толщина слоя галлия, окружающего полость – 6 мм; 
масса слоя галлия – 270 г. Научная аппаратура «Ка-
либр»  была  установлена  в  герметичном  отсеке 
КА «Фотон-М» № 4. Состав газовой атмосферы в от-
секе и его давление были близки к атмосферным.
Космический  эксперимент  «Калибр»  был  успеш-

но осуществлён в автоматическом режиме в августе 
2014  года.  В  ходе  эксперимента  проводились  кон-
тактные  измерения  температуры  излучающей  по-
верхности полостного ЧТ с помощью прецизионного 
платинового  термометра  сопротивления.  Космиче-
ский эксперимент состоял из 20 серий по три цикла 
плавления/кристаллизации  галлия  в  каждой. Десять 
серий с «короткими» плато плавления продолжитель-
ностью около 1,5 ч и десять с «длинными» – около 4 ч 
при  температурах  теплообменника  приблизительно 
на 2,4 К и 1 К выше точки плавления галлия соответ-
ственно.  Серии  с  различными  температурными  ре-
жимами осуществлялись поочерёдно. Для всех плато 
плавления  галлия,  независимо  от  продолжительно-
сти, температурный дрейф не превышал 30 мK.
После  возвращения  аппаратуры  с  орбиты  экспе-

римент  был  в  точности  повторен  на  Земле.  Каче-
ство «космических» и «наземных» плато плавления 
галлия  практически  одинаково,  а  их  расхождение 
по уровню температуры, в зависимости от серии, со-
ставляет от 70 до 150 мК.
При  «наземных»  испытаниях  было  обнаружено, 

что в данной конструкции БЧТ имеется чувствитель-
ность  положения  плато  плавления  к  температуре 
окружающей среды.
Эксперимент  подтвердил  практическую  возмож-

ность  использования  ЧТ  на  основе  ФП  в  качестве 
высокостабильного  бортового  калибровочного  ис-
точника  (Саприцкий В.И. и др.,  2016; Огарёв С.А., 
Самойлов М.Л.,  2016).  Для  уменьшения  чувстви-
тельности характеристик БЧТ на основе ФП к тем-
пературе окружающей среды необходима доработка 
данной конструкции БЧТ. Но полученные результаты 
подтверждают, что прошедшая испытание на орбите 
конструкция  может  быть  основой  для  перспектив-
ных высокостабильных опорных бортовых излучате-
лей теплового ИК-диапазона. Для реализации других 
точек  температурного  диапазона  чувствительности 
космической  радиометрической  аппаратуры  авто-
ры  (Саприцкий В.И. и др.,  2016)  считают  перспек-
тивным  применение  в  качестве  рабочего  вещества 
эвтектических  сплавов. Авторы планируют продол-
жить  разработку  БЧТ  на  основе  ФП,  работающего 
вне гермоотсека.
Применение  БЧТ  на  основе  ФП  позволит  обе-

спечить  прослеживаемость  результатов  измерений 
к  системе  национальных  эталонов,  что  обеспечит 
высокое  качество  получаемых  данных  и  признание 
получаемых  данных  международным  сообществом 
(Карпунин Д.Н., 2017; Саприцкий В.И. и др., 2011).

2.   Модели чёрных тел на основе 
углеродных нанотрубок

Углеродные нанотрубки (УНТ) обладают уникаль-
ными оптическими, термоэлектрическими и механи-
ческими свойствами, имеют высокую излучательную 
способность  (более  99,6%)  и  высокую  теплопрово-
дность. Данные характеристики (свойства) послужи-
ли поводом для разработки моделей ЧТ с примене-
нием УНТ.
В  заявках  на  патенты  US  2019/0212204  A1,  US 

2019/0212203 A1 и US 2019/0212202 A1 модели ЧТ 
представляют  собой  полостную  или  плоскую  (пла-
нарную)  конструкцию,  металлическая  излучающая 
поверхность  которых  покрыта  слоем  УНТ.  Слой 
УНТ  представляет  собой  ткань  из  спрессованных 
УНТ, имеющую микропоры. Нанотрубки могут быть 
ориентированы  по-разному:  в  одном  направлении, 
параллельно плоскости пластины, перпендикулярно 
плоскости пластины, неориентированы и т.д. Количе-
ство слоёв такой ткани может составлять от 1 до 10. 
При использовании нескольких слоёв ткани возмож-
но применение слоёв с различной ориентацией УНТ 
в  ткани. Микропоры  в  слое УНТ могут  предотвра-
щать  отражение  падающего  света  от  поверхности 
слоя УНТ, поэтому излучательная способность слоя 
УНТ  дополнительно  улучшается  (Patent application 
US 2019/0212204 A1,  2019; Patent application 
US 2019/0212202 A1, 2019). Для повышения адгезии 
к металлической  поверхности,  лучшего  прикрепле-
ния слоёв УНТ и повышения излучательной способ-
ности  ЧТ  внутреннюю  полость  покрывают  чёрной 
краской  Pyromark  1200  или  Velvet  811-21  (Nextel) 
с высокой излучательной способностью 0,92 и 0,95 
соответственно  (Patent application US 2019/0212203 
A1,  2019).  Для  создания  и  поддержания  заданной 
температуры  излучателя  используется  нагреватель. 
УНТ  обладают  высокой  теплопроводностью,  и  ис-
пользование  слоя  УНТ  в  качестве  поверхностного 
материала ЧТ плоского  источника может  улучшить 
однородность и стабильность температуры.
В других заявках на патенты US 2019/0212201 А1, 

US 2019/0212200 A1 и US 2019/0212199 A1 излуча-
ющая поверхность покрыта композиционным мате-
риалом из чёрной краски Рyromark 1200 или Velvet 
811-21  (Nextel)  и УНТ  содержанием  от  1% до  50% 
по массе. Композиционный материал может быть на-
несён равномерно или из него могут быть сформиро-
ваны выступы в виде треугольной, трапециевидной 
или квадратной формы в поперечном сечении. Вну-
три композиционного слоя УНТ могут быть ориен-
тированы  в  каком-либо  определённом  направлении 
(перпендикулярно  или  параллельно  плоскости  из-
лучения)  или  же  не  иметь  определённой  ориента-
ции  (Patent application US 2019/0212201 А1,  2019; 
Patent application US 2019/0212200 A1, 2019; Patent 
application US 2019/0212199 A1, 2019).

ОБЗОР МОДЕЛЕЙ ЧЁРНЫХ ТЕЛ, ПРИМЕНЯЕМЫХ В АЭРОКОСМИЧЕСКИХ АППАРАТАХ.  
ЧАСТЬ 2. ПЕРСПЕКТИВНЫЕ МОДЕЛИ БОРТОВЫХ ЧЁРНЫХ ТЕЛ
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В патенте US 9459154 В2 предложена плоская мо-
дель ЧТ для калибровки оптических приборов в ИК-
диапазоне.  Модель  представляет  собой  многослой-
ную  конструкцию,  включающую  в  себя  слой  УНТ, 
способный преобразовывать приложенное напряже-
ние в тепло, и слой УНТ, испускающий данное тепло. 
Между слоями УНТ расположен слой,  содержащий 
лист графена и предназначенный для равномерного 
распределения  генерированного  тепла  по  излучаю-
щей поверхности (испускающего слоя УНТ) (Patent 
US 9459154 В2, 2016).
В патенте US 9086327 В2 предложена модель аб-

солютно  чёрного  тела  на  основе  углеродных  на-
нотрубок  и  способ  её  применения  для  калибровки 
оптических приборов в ИК-диапазоне. Модель пред-
ставляет  собой  многослойную  плёнку,  нанесённую 
на металлическую подложку. Плёнка состоит из не-
скольких  функциональных  слоёв.  На  первый  слой 
УНТ подаётся электронапряжение, которое преобра-
зуется в тепло. Второй слой вертикально-ориентиро-
ванных УНТ (ВОУНТ) испускает полученное тепло. 
Теплопроводный слой используется для равномерно-
го распределения по поверхности и передачи тепла 
во  второй  слой для  его излучения. Изменением на-
пряжения  регулируется  температура  излучающей 
поверхности (Patent US 9086327 В2, 2015).
В  патенте  RU  2503103  С1  предложен  способ  из-

готовления  на  основе  УНТ  и  полиимида  поглоща-
ющего  покрытия,  обеспечивающего  поглощение 

в  ИК-диапазоне  длин  волн,  для  создания  эталонов 
ЧТ  в  имитаторах  излучения  для  аппаратуры  дис-
танционного  зондирования  Земли  со  стабильными 
характеристиками.  Предложенный  способ  позволя-
ет изготавливать покрытия с коэффициентом погло-
щения ИК-излучения до 0,98 в диапазоне длин волн 
от  1  до  50  мкм.  Такие  покрытия  можно  наносить 
на  конструкции  различного  рода  (стеклопластико-
вые, металлические и др.), работающие в диапазоне 
температур от минус 196°С до плюс 400°С (Патент 
RU 2503103 С1, 2012).
В статье (Theocharous E. et al., 2014) описано иссле-

дование массива ВОУНТ на алюминиевой подложке 
в условиях космоса. Образцы подвергали вибрации, 
термоциклированию,  ударным  (механическим)  на-
грузкам,  возникающим  при  взлёте  и  отсоединении 
ступеней ракеты, а также исследовали структура мас-
сива,  изменение массы и  газовыделение  в  вакууме. 
Было  установлено,  что  массив  является  химически 
инертным,  обладает  высокой  устойчивостью  к  ви-
брационным и ударным нагрузкам, устойчив к воз-
действию окружающей среды и температуре, а также 
сохраняет коэффициент отражения менее 1% в диа-
пазоне длин волн от 2,5 до 15 мкм. Данные результа-
ты послужили стимулом для разработок и апробации 
модели ЧТ на основе массива ВОУНТ, используемой 
для калибровки спектральных приборов, в том чис-
ле участвующих и в аэрокосмических исследования 
земной атмосферы.

рисунок 2. Радиометр RAVAN, установленный на спутнике серии CubeSat
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В  патенте  JP  6388784 В2  предложена  модель ЧТ, 
имеющая  конструкцию  стандартной  печи,  дно  по-
лости которой покрыто ВОУНТ. Внутренняя полость 
имеет  длину 400 мм и  диаметр  10 мм. К плоскому 
дну полости крепится пластина с массивом ВОУНТ 
высотой  100 мкм. Диаметр УНТ  составляет  10  нм, 
расстояние между ними на подложке – около 10 нм. 
Использование  массива  ВОУНТ  повышает  излуча-
тельную  способность  ЧТ  по  сравнению  с  обычной 
конструкцией, имеющей графитовую полость. Кроме 
того, было показано, что для получения излучатель-
ной способности, равной стандартной модели, пред-
ложенная  модель  имеет  меньшую  длину  полости. 
Таким образом, использование предложенной моде-
ли ЧТ с ВОУНТ возможно в  случае ограниченного 
пространства (Patent JP 6388784 В2, 2018).
11  ноября  2016  года  на  низкую  околоземную  ор-

биту для изучения атмосферы Земли NASA был за-
пущен  метеорологический  спутник  серии  CubeSat. 
Для  измерения  количества  отражённой  Землёй 
в  космос  солнечной  и  тепловой  энергии  на  борту 
был  установлен  радиометр  (спектрометр)  RAVAN 
(Тhe  Radiometer Assessment  using Vertically Aligned 
Nanotubes),  состоящий  из  полостного  спектроме-

тра  (ЧТ конической формы), БЧТ на основе масси-
ва ВОУНТ и БЧТ на основе ФП галлия. Радиометр 
RAVAN, представленный на рисунке 2, имеет размер 
10×10×10 см и массу 1 кг (Swartz W.H. et al., 2019). Ра-
бота спутника продлилась более 6 месяцев и, по со-
общению NASA, признана успешной (NASA, 2020).
Для калибровки инфракрасного радиометра CIRiS 

(Compact Infrared Radiometerin Space), который пред-
полагается использовать в спутниках серий CubeSat 
и SmallSat, используются два чёрных тела на основе 
массива ВОУНТ: «горячее» с контролируемой с по-
мощью плёночного нагревателя температурой и «хо-
лодное»  с  температурой  космоса.  Радиометр CIRiS 
имеет размеры менее 20×20×10 см, массу менее 2 кг 
и  потребляет  мощность  9,5  Вт  с  учётом  работаю-
щих нагревателей. Внешний вид и  схема конструк-
ции  БЧТ  на  основе  массива  ВОУНТ  представлены 
на рисунке 3. Высота массива ВОУНТ с подложкой, 
на которой он расположен, при диаметре 2,5 дюйма 
(6,35 см) составляет 0,125 дюйма (3,17 мм). При этом 
излучательная способность данного БЧТ превышает 
0,9964 в спектральном диапазоне 7,5–13,5 мкм, кото-
рый используется в CIRiS (Osterman D.P.et al., 2016; 
Osterman D.P., 2017; Osterman D.P. et al., 2019).

заключение
Миниатюризация  КА  и  повышение  требований 

к  точностным  характеристикам  ИК-спектрометров, 
используемых  при  получении  гидрометеорологи-
ческой  и  природоресурсной  информации  и  мони-
торинга  тепловых  аномалий,  привели  к  созданию 
новых  типов  моделей  БЧТ:  на  основе ФП  веществ 
и массива УНТ. Сегодня БЧТ на основе УНТ успеш-
но  применяются  в  малых  (сверхмалых)  спутниках, 
благодаря  компактности,  небольшой  массе  и  излу-
чательной способностиболее 0,996 в ИК-диапазоне. 
Можно  предположить,  что  в  будущем  применение 
БЧТ на основе УНТ (в частности, массивов ВОУНТ) 
расширится. Например, будут созданы широкоапер-
турные (диаметром более 100 мм) БЧТ, обладающие 
существенно  меньшей  массой,  чем  применяемые 
классические БЧТ такой же апертуры.
БЧТ  на  основе ФП  чистых  металлов  и  эвтектиче-

ских сплавов имеют излучательную способность бо-
лее 0,999 и обладают высокими стабильностью и вос-
производимостью  радиометрических  характеристик, 
не  имеющих  тенденций  к  изменению  со  временем, 
вследствие  фундаментального  свойства  постоянства 
температуры ФП. Применение  таких  БЧТ  для  кали-
бровки бортовой аппаратуры КА позволит установить 
прослеживаемость получаемых результатов к нацио-
нальным и международным эталонам, тем самым по-
высит  точность  и  качество  получаемых  результатов 
измерений, что обеспечит признание международным 
сообществом получаемых результатов измерений.

а – общий вид; б – эскиз.
рисунок 3. БЧТ, установленное в радиометре CIRiS

а

б

ОБЗОР МОДЕЛЕЙ ЧЁРНЫХ ТЕЛ, ПРИМЕНЯЕМЫХ В АЭРОКОСМИЧЕСКИХ АППАРАТАХ.  
ЧАСТЬ 2. ПЕРСПЕКТИВНЫЕ МОДЕЛИ БОРТОВЫХ ЧЁРНЫХ ТЕЛ
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Несмотря  на  разработку  и  успешное  применение 
новых типов БЧТ, использование и совершенствова-
ние классических моделей БЧТ продолжается. Клас-
сические модели БЧТ хорошо себя зарекомендовали, 
их  работоспособность  подтверждена  многолетним 
опытом использования на борту КА. Новые же типы 
БЧТ на основе ФП веществ и УНТ проходят испыта-
ния, изучается влияние факторов космического про-
странства на их работоспособность и долговечность.
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ДЕКОРПУСИРОВАНИЕ ЭЛЕКТРОННОЙ 
КОМПОНЕНТНОЙ БАЗЫ С ОБРАТНОЙ 
СТОРОНЫ ДЛЯ ПОДГОТОВКИ 
ОБРАЗЦОВ К ИСПЫТАНИЯМ 
НА СТОЙКОСТЬ К ВОЗДЕЙСТВИЮ 
ТЯЖЁЛЫХ ЗАРЯЖЕННЫХ ЧАСТИЦ

BACKSIDE DECAPSULATION  
OF ELECTRONIC  
COMPONENT  
FOR ITS PREPARATION  
FOR HEAVY ION SINGLE EVENT 
EFFECTS TESTING
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Рассмотрены технологические режимы 
селективной обработки кристалла со стороны 
полупроводниковой подложки объектов 
испытаний – изделий электронной компонентной 
базы (ЭКБ) – с целью расширения номенклатуры 
ЭКБ, испытываемой на стойкость к воздействию 
тяжёлых заряженных частиц (ТЗЧ) космического 
пространства (КП), с учётом технологии их 
изготовления и особенностей расположения 
элементов подкорпусного пространства. 
На примере ЭКБ в корпусном исполнении BGA 
с применением технологии «перевернутого 
кристалла» (flip chip) показана возможность 
подготовка образцов ЭКБ на технологической 
оснастке методом селективной обработки 
со стороны полупроводниковой подложки для 
проведения оценки стойкости изделий ЭКБ путём 
проведения испытаний на стендах с использованием 
ускорителей ионов.

Ключевые слова:  
декорпусирование;  
селективная обработка;  
тяжёлые заряженные частицы.

Technological modes of  
electronic component die  
selective treatment from its  
backside are investigated with  
taking into account of  
the manufacturing technology  
and features of elements location  
under the lid. The aim of this  
treatment is increase of number  
of electronic component which  
can be tested by heavy ion 
 irradiation. Using BGA flip chip  
component as an example,  
it is shown that sample preparation  
based on the selective treatment  
method from the backside  
can be done for carrying out  
of heavy ions radiation test  
at ion accelerators.

Key words:  
decapsulation;  
selective treatment;  
heavy ions.
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введение
Наличие радиационностойкой ЭКБ всегда было не-

обходимым условием для разработки бортовой аппа-
ратуры. Основным элементом, который подвергается 
воздействию  радиации  (Власенков Е.В. и др.,  2019; 
Хамидуллина Н.М. и др., 2020) и чувствителен к дан-
ному  воздействию,  является  кристалл  интеграль-
ной  микросхемы  (ИМС).  Именно  данный  элемент 
должен  быть  спроектирован  стойким  к  различным 
видам воздействий (с использованием радиационно-
стойких библиотек, flip-flop, циклических узлов ти-
ристоров и т.д.).
Изделия ЭКБ из состава бортовой аппаратуры, чув-

ствительные  к  воздействию ТЗЧ КП,  должны  быть 
испытаны  для  определения  характеристик  их  стой-
кости и принятия решения о возможности их приме-
нения. Испытания ЭКБ на стойкость к воздействию 
ТЗЧ КП по одиночным эффектам должны проводить-
ся  на  активной  поверхности  кристалла  ИМС  (чув-
ствительная область или «открытый» кристалл), что 
предполагает:

 - исключение  влияния  корпуса  на  изменение  ха-
рактеристик ионизирующих излучений (ионов);

 - требуемый (более 30 мкм) пробег в теле кристал-
ла  при  использовании  ТЗЧ  для  максимального 
значения линейных потерь энергии (ЛПЭ) и кор-
ректных результатов испытаний.

Эти  требования  обусловлены  тем,  что  для  про-
ведения  радиационных  испытаний  используются  

установки, на которых пробеги ионов недостаточны 
для того, чтобы проникнуть сквозь корпус ЭКБ или 
слои  металлизации  и  достичь  чувствительной  об-
ласти  кристалла.  Нормативная  документация  (НД), 
регламентирующая  такие  испытания,  приведена 
в  отраслевых руководящих документах,  гармонизи-
рованных  с  зарубежными  стандартами  (JESD57A; 
ESCC Basic Specification No. 25100).
Одной из основных проблем подготовки образцов 

к  радиационным  испытаниям  остаются  ЭКБ,  пред-
ставляющие собой микросборку с применением тех-
нологии  корпусирования  методом  «перевёрнутого 
кристалла» (flip chip с аббревиатурой FC) с шарико-
выми выводами Ball Grid Array (BGA).
В  связи  с  активным  использованием  в  изделиях 

космического и оборонного  сегмента  систем в  кор-
пусе  (СвК) возникает необходимость испытаний их 
на  стойкость  к  воздействию  ионизирующего  излу-
чения  КП.  Сложность  заключается  в  том,  что  СвК 
представляют  собой  микросистемы  в  корпусе,  где 
интегрированы  КМОП,  КНИ,  КНС,  биполярные 
и пленочные структуры с СВЧ, МЭМС с оптоэлек-
тронными  и  дискретными  компонентами  в  одном 
корпусе (Danilin N.S. et all., 2015).
Следует отметить, что активная поверхность кри-

сталла  ЭКБ  BGA  flip  chip  находится  под  слоями 
металлизации  подложки  корпуса,  паяльным  рези-
стом,  столбиковыми  выводами  и  слоем  пассивации 
(рисунок 1).

рисунок 1. Конструкция flip chip BGA корпуса (Courtade F. et all., 2005)

чувствительная область кристалла

500 мкм
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Таким  образом,  воздействие  ТЗЧ  с  обеспечени-
ем  требуемого  пробега  представляется  возможным 
только  со  стороны подложки  кристалла. Поскольку 
ион, достигая чувствительной области, теряет часть 
своей  энергии,  то,  чем  больше  слой материала  над 
активной поверхностью кристалла,  тем меньше его 
пробег.  На  рисунке  2  приведён  график  изменения 
пробега различных ионов, полученных на стенде вы-
соких энергий Госкорпорации «Роскосмос» в зависи-
мости от требуемой глубины подложки.

рисунок 3. Структура кристалла ИМС по технологии flip chip (Colvin J. et all., 2019)

ДЕКОРПУСИРОВАНИЕ ЭЛЕКТРОННОЙ КОМПОНЕНТНОЙ БАЗЫ С ОБРАТНОЙ СТОРОНЫ ДЛЯ ПОДГОТОВКИ 
ОБРАЗЦОВ К ИСПЫТАНИЯМ НА СТОЙКОСТЬ К ВОЗДЕЙСТВИЮ ТЯЖЁЛЫХ ЗАРЯЖЕННЫХ ЧАСТИЦ

рисунок 2. Изменение ЛПЭ в кремниевой подложке 
при воздействии ионами ксенона, криптона и аргона

С  другой  стороны,  НД,  например,  (ESCC Basic 
Specification No. 25100) позволяют проводить воздей-
ствие ТЗЧ  с  обратной  стороны  активной поверхно-
сти ЭКБ. Стандартная толщина кремниевой подлож-
ки ЭКБ выпускается в диапазоне от 400 до 800 мкм. 
Исходя  из  этого,  обеспечить  требуемый  пробег 
от 30 до 200 мкм при использовании ТЗЧ возможно 
только после проведения послойного удаления (уто-
нения) монокристаллического кремния, не повредив 
при этом слой пассивации (рисунок 3).

Кроме  того,  приоритетной  задачей  подготовки 
образцов  является  сохранение  работоспособности 
образцов  такого  исполнения  и  обеспечение  воз-
можности  пайки  на  технологическую  оснастку. 
На  сегодняшний  день  испытания  таких  образцов 
в основном проводятся на воздействие высокоэнер-
гетичных протонов (ВЭП), воздействие которых дает 
значение ЛПЭ в чувствительной области кристалла 
не  более  15 МэВ∙см2/мг,  при  типовых  требованиях 
к ЭКБ космического применения 40–60 МэВ∙см2/мг. 
Однако  применение  технологии  подготовки  образ-
цов с обратной стороны полупроводниковой подлож-
ки сделает возможным подготовку образцов к прове-
дению испытаний на воздействие ТЗЧ.

1.   Особенности технологии flip chip 
BGA

Для  понимания  процесса  подготовки  образцов 
flip  chip  BGA  необходимо  иметь  правильное  пред-
ставление  о  конструктивно-технологическом  ис-
полнении,  в  частности  о  технологиях микросборки 
и корпусирования. Технология flip chip развивалась 
в несколько этапов, главной её задачей было увели-
чение количества компонентов и плотности выводов 
для их крепления на поверхности кремниевой полу-
проводникой подложки. Микросборки бывают одно-
кристальные или многокристальные,  типовая одно-
кристальная  микросборка  состоит  из  следующих 
элементов:

 - металлическая крышка;
 - кристалл ЭКБ;
 - конденсаторы  (пассивный  элемент  поверхност-
ного монтажа);

 - компаунд;
 - столбиковые выводы «bumps»;
 - подложка;
 - шариковые выводы «BGA».
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а – однокристальная микросборка; б – многокристальная микросборка производителя Amkor (Lau J.H.).
рисунок 4. Различные виды микросборок

а

б

а

б

а – общий вид;  
б – форма выводов с укрупнённым масштабом.
рисунок 5. Столбиковые выводы по технологии С2 
производителя Amcor (Lau J.H.)

В случае многокристальных микросборок кристал-
лы  делятся  на  несколько  типов:  коммутационный, 
дочерний и материнский. Микросборка представле-
на на рисунке 4.
Из  рисунка  4  видно,  что  чем  больше  компонен-

тов,  тем  сложнее  становится  технология  монтажа. 
Для  крепления  кристаллов  используют  технологию 
монтажа,  разработанную  специалистами  IBM в  на-
чале  60-х  годов.  Технология  прошла  путь  от  заме-
ны медных выводов на шарики припоя (технология 
С4, метод самовыравнивающейся пайки) до исполь-
зования  «бампов»,  медных  столбиковых  выводов 
с  крышками  припоя  (технология  С2),  изображён-
ных на рисунке 5. В многокристальной микросборке 
представлена следующая технология: дочерние кри-
сталлы соединяются по технологии С2 на материн-
ском кристалле, а он монтируется по технологии С4 
с коммутационным кристаллом.
С другой стороны, производители стремятся повы-

сить функциональность на единицу объёма и массы, 
что приводит к увеличению количества коммутаци-
онных  выводов,  снижению  длины  проводниковых 
трасс  и  уменьшению шага  контактов.  Толщина  по-
лупроводниковых  кристаллов  и  их  корпусов  также 
должна быть минимальной.

корпусное исполнение Flip-Chip BGA
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рисунок 7. Конфигурация flip chip BGA производителя NXP (Flip Chip Plastic Ball Grid Array (FC-PBGA))

ДЕКОРПУСИРОВАНИЕ ЭЛЕКТРОННОЙ КОМПОНЕНТНОЙ БАЗЫ С ОБРАТНОЙ СТОРОНЫ ДЛЯ ПОДГОТОВКИ 
ОБРАЗЦОВ К ИСПЫТАНИЯМ НА СТОЙКОСТЬ К ВОЗДЕЙСТВИЮ ТЯЖЁЛЫХ ЗАРЯЖЕННЫХ ЧАСТИЦ

рисунок 6. Многокристальная микросборка производителя Amkor (Lau J.H.)

Следует  отметить,  что  из-за  высокой  плотности 
выводов  перепрограммируемых  контроллеров  даже 
12-слойные коммутационные платы не могут обеспе-
чить перераспределение сигналов с кремниевых кри-
сталлов  на  шариковые  выводы  BGA.  Для  решения 
этой  задачи применяются кремниевые интерпозеры 
с несколькими распределительными слоями и пере-
ходными  отверстиями  в  кремнии  (TSV  –  Through-
Silicon Via). Причём ведутся работы по замене крем-
ния на новые органические материалы и составные 
конструкции  для  снижения  стоимости  многокри-
стальных СвК. Использование технологии представ-
лено на рисунке 6.
Следует  также  рассмотреть  конструкцию корпуса 

BGA. Данный тип корпуса является обычным «PGA» 
(pin  grid  array),  в  котором штырьковые  контактные 

выводы заменены на шарики припоя. Известны сле-
дующие конфигурации flip chip BGA:

 - конфигурация без крышки;
 - конфигурация крышки по размеру кристалла;
 - конфигурация крышки по размеру подложки.
Отличие  заключается  в  размере,  наличии  или  от-

сутствии металлической  крышки,  которая  крепится 
теплопроводящей  пастой  к  кремниевой  подложке 
кристалла.  Конфигурации  корпусов  представлены 
на рисунке 7.
Структура  подложки  корпуса  может  состоять 

из  нескольких  слоёв  металлизации  и  текстолита 
типа  FR-4  (organic  PCB  laminate),  представленных 
на рисунке 8.
Кроме того, известны примеры использования ке-

рамической подложки, рисунок 9.
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рисунок 8. Структура подложки на основе текстолита 
ФР-4 (Swift G.M. et all., 2002)

рисунок 9. Пример использования керамической 
подложки для конструктивно-технологического 
исполнения flip chip BGA

таблица 1 – Объекты испытаний в технологическом 
исполнении flip chip BGA

наименование объекта испытаний источник
CY7C4021KV13-667FCXC/статистические ОЗУ 
(SRAM)/361-ball flip chip BGA КМОП/Cypress

(Allen G.R. 
et all., 
2011)

EP4SGX230KF40/flip chip BGA,  
F1517/КМОП/Altera

Virtex-5 FPGA XQR5VFX130 (RHBD)/65 нм, 
статистические ОЗУ (SRAM)/flip chip ceramic lead 

grid array/КМОП/Xilinx

В работе  (Swift G.M. et all., 2002) приведены дан-
ные по проведению испытаний процессора Motorola 
Power PC750s в исполнении flip chip BGA. Для под-
готовки  образца  к  воздействию  ТЗЧ  подложка 
с  изначальной  толщиной  720  мкм  была  утонена 
до  100  мкм.  Результаты  приведены  на  рисунке  10. 
В этой же работе упоминаются испытания процессо-
ра RAD6000 в исполнении flip chip BGA от произво-
дителя Manassas, облучение проводилось с обратной 
стороны кристалла ЭКБ (Swift G.M. et all., 2002).

рисунок 10. Результат подготовки образцов 
к испытаниям на воздействие ТЗЧ процессора Power 
PC750s в исполнении flip chip BGA (100 мкм) (Swift G.M. 
et all., 2002)

2.   Использование подготовки 
образцов полупроводниковой 
подложки с обратной стороны

2.1. Анализ отказов
Подготовка образцов с обратной стороны (backside) 

полупроводниковой  подложки  кристалла  широко 
распространены  при  анализе  отказов  ЭКБ  с  целью 
выявления физических  дефектов,  вызвавших  отказ. 
Тенденции  использования  данного метода  обуслов-
лены применением современной технологии корпу-
сирования flip chip BGA.
Последние 5–10 лет данный метод активно исполь-

зуется,  преимущественно  он  необходим  для  подго-
товки образцов к таким видам исследования, как SIL, 
Photon  Emission,  FIB,  3D  X-ray,  Magnetic  mapping 
и лазерное моделирование (Colvin J. et all., 2019).
В  литературе  имеются  данные  о  том,  что  утоне-

ние  подложки  кристалла  может  проводиться  с  ис-
пользованием  притирочного  станка  (шлифовальная 
машина),  прецизионного фрезерного  станка  с ЧПУ, 
лазерной абляции, обработки ионным пучком, реак-
тивного ионного травления (RIE), химического трав-
ления или их комбинации (Colvin J. et all., 2019).
Таким образом, опыт подготовки образцов возмож-

но применить при подготовке образцов для радиаци-
онных испытаний. Подготовка образцов проводится 
по всей площади кристалла ИМС при условии сохра-
нения работоспособности ЭКБ.

2.2. Радиационные испытания
Наиболее актуальной проблемой в области радиа-

ционных  испытаний  является  подготовка  образцов 
сложного  конструктивно-технологического  испол-
нения. К ним относится  исполнение flip  chip BGA, 
которое используется, в основном при проектирова-
нии высокопроизводительных процессоров либо ста-
тических ОЗУ. В таблице 1 приведены образцы, для 
которых была проведена подготовка образцов с об-
ратной стороны кристалла ЭКБ.
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а – утонение с обратной стороны операционного усилителя LM124 в технологическом исполнении корпуса DIP; 
б – топологический рисунок с обратной стороны, полученный с применением инфракрасной фотоэмиссионной 
микроскопии (Lewis D. et all., 2001).
рисунок 11. Результаты утонения операционного усилителя LM124 (Lewis D. et all., 2001)

а б

В работе (Bobrovsky D.V. et all., 2017) представлен 
процесс подготовки образцов Virtex-5 FPGA для ис-
следования воздействия одиночных эффектов путём 
воздействия  сфокусированного  лазерного  излуче-
ния. Утонение проводилось в диапазоне толщин под-
ложки от 150 до 180 мкм (Bobrovsky D.V. et all., 2017). 
Остаточная толщина кремниевой подложки контро-
лировалась посредством оптического микроскопа со 
встроенной инфракрасной камерой и функцией уста-
новки плоскостности отсчёта относительно поверх-
ности подложки ЭКБ (Bobrovsky D.V. et all., 2017).

2.3.   Применение подготовки образцов 
для других функциональных классов

2.3.1. Операционный усилитель
В работе (Lewis D. et all., 2001) продемонстрирова-

на эффективность подготовки образцов ЭКБ со сто-
роны кремниевой подложки на примере операцион-
ного усилителя (OPAM) и отмечено, что кремниевую 
подложку возможно утонить до 50 мкм, не нарушив 
работоспособность ЭКБ. Для проведения испытаний 
на воздействие лазерного излучения утонение прово-
дили до значений 200 мкм с последующей полиров-
кой образца. Полировка необходима для устранения 
остаточной шероховатости  после  механической  об-
работки поверхности ЭКБ и получения оптического 
качества поверхности для проведения инфракрасной 
фотоэмиссионной  микроскопии.  Результаты  приве-
дены на рисунке 11.
В работе (Lewis D. et all., 2001) отмечено, что для 

сверхбольших  интегральных  схем  (СБИС)  метод 

лазерного воздействия со стороны кремниевой под-
ложки позволяет получить более детальную инфор-
мацию о возникновении эффектов. Расширение диа-
пазона длины волны делает возможным проведение 
тестирования с обратной стороны корпуса.

2.3.2. Силовая электроника
В  работе  (Luu A. et all.,  2008)  показана  возмож-

ность применения метода подготовки образцов с об-
ратной стороны для коммерчески доступных 500 V 
N-channel МОП транзисторов. Приведены результа-
ты подготовки  образцов  утонения  кремниевой под-
ложки ЭКБ в диапазоне от 100 до 400 мкм. Результа-
ты показаны на рисунке 12.

3.   Методология подготовки 
образцов со стороны кремниевой 
монокристаллической подложки

Порядок проведения подготовки образцов  со  сто-
роны  кремниевой  монокристаллической  подлож-
ки  индивидуален  для  различных  функциональных 
классов.
Методология подготовки образцов состоит из сле-

дующих этапов.
1.  Сбор и анализ данных.
2.  Декорпусирование  элементов,  находящихся 

до кремниевой подложки.
3.  Селективная трёхосевая обработка кремниевой 

подложки по Z-уровню (утонение).
4.  Функциональный  контроль  (проверка  работо - 

способности).
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рисунок 12. Утонение коммерчески доступных транзисторов (Lewis D. et all., 2001)

таблица 2 – Подготовительные этапы перед выполнением селективной обработки

технологические этапы
1 группа 2 группа 3 группа

flip chip 
BGA БК М МК МС К П

1. Изготовление крепежа 
для выравнивания

технологическая оснастка – – – – – – –
технологическая оснастка 

с элементами разной высоты 
на торцевой стороне

+ + + + + + +

без технологической оснастки – – – – – – –

2. Способ крепления

технологическая оснастка механи- 
ческий

механи- 
ческий

механи- 
ческий

механи- 
ческий

механи- 
ческий

механи- 
ческий

механи- 
ческий

без технологической оснастки восковой восковой восковой восковой восковой восковой восковой

3. Оценка начальной толщины + + + + + + +

4. Необходимость заливки эпоксидным 
компаундом подкорпусного 

пространства
– – + + + + –

5.Декорпусирование

удаление части корпуса и/или 
кристаллодержателя  + – + + + + +

3.1. Сбор и анализ данных
Сбор и анализ данных проводится для выбора надле-

жащего  проведения  подготовительных  технологиче-
ских процессов перед декорпусированием и последу-
ющей  селективной обработкой. Некоторые различия 
в  подготовительных  процессах  связаны  с  особенно-
стями  конструктивного  исполнения,  которые  можно 
разбить на три группы.
1 группа:
 - flip сhip BGA;
 - бескорпусное исполнение с внешними выводами 
(БК).

2 группа:
 - металлический корпус (М);
 - металлокерамический корпус (МК);
 - металлостеклянный корпус (МС);
 - керамический корпус (К).

3 группа:
 - пластмассовый корпус (П).

Исходя из этого для каждой группы требуется про-
ведение различных подготовительных этапов. Этапы 
определены  с  учётом  конструктивного  исполнения 
корпуса (таблица 2).

3.2.   Селективная трёхосевая обработка 
кремниевой подложки по Z-уровню

Селективная  трёхосевая  обработка  кремниевой 
монокристаллической  подложки  ЭКБ  по  Z-уровню 
проводится с использованием механического декап-
сулятора ASAP-1 IPS, рисунок 13.
Для проведения селективной обработки требуется 

определить  расположение  чувствительной  области. 
Примеры представлены в таблице 3.
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рисунок 14. Утонение кремниевой монокристаллической 
подложки с использованием фрезы

ДЕКОРПУСИРОВАНИЕ ЭЛЕКТРОННОЙ КОМПОНЕНТНОЙ БАЗЫ С ОБРАТНОЙ СТОРОНЫ ДЛЯ ПОДГОТОВКИ 
ОБРАЗЦОВ К ИСПЫТАНИЯМ НА СТОЙКОСТЬ К ВОЗДЕЙСТВИЮ ТЯЖЁЛЫХ ЗАРЯЖЕННЫХ ЧАСТИЦ

рисунок 13. Механический декапсулятор ASAP-1 IPS

таблица 3 – Расположение чувствительной области 
в зависимости от типа корпуса

тип корпуса расположение чувствительной области

TSSOP

flip chip BGA 
в пластиковом 

корпусе

SO

С учётом расположения выбранной зоны требуется 
также определить площадь обработки (зона декорпу-
сирования). Кроме того, важным этапом является вы-
бор инструмента, а именно – диаметра и типа фрезы. 
Правильный  выбор  инструмента  повлияет  на  ско-
рость обработки и результат декорпусирования. Ре-
комендации  по  выбору  инструмента  в  зависимости 
от области обработки и в зависимости от материала 
для различных этапов представлены в таблицах 4 и 5 
соответственно.

таблица 4 – Выбор диаметра инструмента в зависимости 
от области обработки

диаметр инструмента 
(D), мм

диапазон размеров  
полости/кристалла, мм

0,4 0,5×0,9

0,7 0,9×2

1 1,5×5

2 5×9

3 9×15

5 15×25

Уточнение проводится в несколько этапов.
Этап  1.  Утонение  кремниевой  монокристалли-

ческой  подложки  с  нерабочей  стороны  проводится 
с  использованием  фрезы  с  грубым  алмазом  5215  D 
из  состава комплекта инструментов  грубой обработ-
ки.  На  данном  этапе  утонение  требуется  проводить 
до остаточной толщины не менее 200 мкм. При этом 
шаг  движения  фрезы  не  должен  превышать  двух 
третей  от  рабочего  диаметра  используемой  фрезы 
(рисунок 14).
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таблица 5 – Выбор инструмента в зависимости от материала и этапа обработки

этап (шаг) инструмент смазочные материалы материал толщина

грубая обработка экстра-грубый алмаз СОЖ пластик, керамика, кремний  >500 мкм

снятие металлизации  
(при наличии) режущая фреза СОЖ

металлический 
кристаллодержатель, 
металлическая крышка

любая

утонение полупроводниковой 
подложки мелкозернистый алмаз СОЖ кремний, арсенид галлия, 

германий до 100 мкм

предварительная полировка мягкий материал (дерево) синяя и жёлтая кремний, арсенид галлия, 
германий от 100 до 50 мкм

финишная полировка  войлок коллоидная  кремний, арсенид галлия, 
германий

остаточная 
толщина

Этап 2. Для утонения кремниевой монокристалли-
ческой подложки с нерабочей стороны используется 
фреза с мелкозернистым алмазом 5210 D (из соста-
ва комплекта мелкозернистых алмазных инструмен-
тов). На данном этапе утонение требуется проводить 
до остаточной толщины не менее 80 мкм. При этом 
шаг движения фрезы не должен превышать двух тре-
тей от рабочего диаметра используемой фрезы.
Этап 3. Окончательная полировка кремниевой моно-

кристаллической подложки с нерабочей стороны ЭКБ 
проводится  с  использованием  инструмента  5295  D 
(из состава комплекта инструментов для полировки). 
На данном этапе проводится окончательная полиров-
ка до остаточной толщины не менее 80 мкм. При этом 
шаг движения фрезы не должен превышать двух тре-
тей от рабочего диаметра используемой фрезы.
После каждого этапа необходимо промывать обра-

зец в ультразвуковой ванне с изопропиловым спир-
том в течение трёх минут. Время промывки задается 
с  помощью  таймера  ультразвуковой  ванны.  Затем 
производится  сушка  образца  в  атмосфере  воздуха 
в течение трёх минут.
По  окончании  каждого  этапа  процесса  утонения 

кремниевой монокристаллической подложки с нерабо-
чей стороны измеряется остаточная толщина кремни-
евой монокристаллической подложки с использовани-
ем измерительных цифровых головок MarCator 1075R.
Диаметр фрез от 1 до 5 мм (подбирается в зависи-

мости от площади кремниевой монокристаллической 
подложки образца ЭКБ).

СОЖ  –  смазочно-охлаждающая  жидкость  (глице-
рин  применяется  в  обязательном  порядке  на  всех 
этапах  утонения  кремниевой  монокристаллической 
подложки образца).
Анализ данных, полученных в процессе декорпу-

сирования, включает в себя:
 - получение  зависимости  толщины  удаляемого 
слоя кремниевой подложки кристалла от време-
ни механического утонения;

 - получение данных остаточной толщины кремни-
евой подложки кристалла, при котором сохраня-
ется работоспособность ЭКБ.

Сложность  проведения  декорпусирования  со  сто-
роны подложки кристалла состоит в следующем:

 - обязательным  условием  декорпусирования  со 
стороны подложки кристалла является соблюде-
ние  плоскопараллельности  направления  движе-
ния инструмента;

 - вследствие  хрупкости  кристалла  утонение  об-
разца необходимо проводить при фиксированной 
нагрузке, скорости вращения инструмента;

 - необходим точный контроль толщины удаляемо-
го слоя;

 - декорпусирование  необходимо  проводить  непо-
средственно  на  печатной  плате,  так  как  отсут-
ствует  возможность  смонтировать  на  печатную 
плату  образец  с  утоненным  кристаллом,  сохра-
нив его работоспособность.
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рисунок 20. Зависимость сечения  
тиристорного эффекта от ЛПЭ у микросхемы  
памяти, изготовленной по технологии 90 нм  
Cypress Semiconductor, при облучении  
со стороны приборного слоя и с обратной стороны

ДЕКОРПУСИРОВАНИЕ ЭЛЕКТРОННОЙ КОМПОНЕНТНОЙ БАЗЫ С ОБРАТНОЙ СТОРОНЫ ДЛЯ ПОДГОТОВКИ 
ОБРАЗЦОВ К ИСПЫТАНИЯМ НА СТОЙКОСТЬ К ВОЗДЕЙСТВИЮ ТЯЖЁЛЫХ ЗАРЯЖЕННЫХ ЧАСТИЦ

рисунок 19. Пример результатов подготовки образцов 
для типа корпуса TSSOP при размещении образца 
на печатной плате

рисунок 16. Пример результатов подготовки образцов 
для типа корпуса Ceramic PGA

рисунок 17. Пример результатов подготовки образцов 
для типа корпуса CQFP

рисунок 18. Пример результатов подготовки образцов 
для типа корпуса TSSOP

а – внешний вид; б – после удаления металлической крышки и термопасты; в – утонённый.
рисунок 15. Примеры результатов подготовки образцов
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Изделие  осматривается  под  оптическим  микро-
скопом с увеличением от десятикратного до стократ-
ного  (микроскоп  стереоскопический  со  встроенной 
цифровой камерой DMS 130). Допускается исполь-
зование  рентгеноскопических  установок  для  более 
детального анализа скрытых объёмов.
Примеры  результатов  подготовки  образцов  пред-

ставлены на рисунках 15–19, а результатов испыта-
ний при облучении со стороны приборного слоя и с 
обратной стороны – на рисунке 20.
Экспериментальные  исследования  проводились 

на  испытательном  стенде  в  г.  Дубна  при  использо-
вании ионов Xe, Kr, Ar  и Ne  энергий  3.3–3.7 МэВ/
нуклон (при облучении со стороны приборного слоя) 
и 12.4–13.2 МэВ/нуклон (при облучении с обратной 
стороны)  (Протопопов Г.А. и др.,  2021). Видно  от-
личное  совпадение  результатов,  подтверждающее 
применимость такого подхода.

заключение
В  работе  представлен  подход  для  подготовки  об-

разцов ЭКБ в корпусном исполнении BGA с приме-
нением  технологии  «перевёрнутого  кристалла»  (flip 
chip).  Обсуждаются  оптимальные  технологические 
режимы селективной обработки кристалла со сторо-
ны полупроводниковой подложки с целью обеспече-
ния воздействия ТЗЧ на активную область кристалла. 
Методология подготовки образцов со стороны крем-
ниевой  монокристаллической  подложки  позволяет 
увеличить  количество  тестовых  возможностей  и, 
в частности, обеспечить наиболее достоверную оцен-
ку стойкости изделий ЭКБ к воздействию ТЗЧ путём 
проведения испытаний с помощью ускорителя ионов.
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В статье рассматриваются вопросы 
прогнозирования способности субъекта 
эксплуатации достигать цели (целей) 
функционирования ракетно-космического комплекса 
с использованием модели субъекта эксплуатации. 
Модель субъекта эксплуатации строится 
с использованием множества компетенций его 
сотрудников. Сформулированы частные правила 
построения отношений подчинённости внутри 
субъекта эксплуатации.

Ключевые слова: модель субъекта эксплуатации; 
компетенция; граф отношения;  
такт функционирования.

The article deals with forecasting  
the ability of the entity to achieve operating  
objectives (goals) of the functioning  
space rocket complex using the model  
entity operation. The model of the subject of 
exploitation is built using a set of  
competencies of its employees.  
Particular rules for building subordination 
relationships within the subject of  
exploitation are formulated.

Keywords: model of the subject of exploitation; 
competence; relationship graph;  
tact of functioning.

введение
Прогнозирование  способности  субъекта  эксплу-

атации  достигать  цели  (целей)  функционирования 
ракетно-космического  комплекса  (РКК)  необходи-
мо  для  обеспечения  безусловного  выполнения  за-
дач по пуску ракет космического назначения  (РКН) 
и восполнению орбитальной группировки космиче-
ских аппаратов. В условиях лимита времени и жёст-
кой  технологической  регламентации  практически 
всех  процессов  эксплуатации  космических  средств 
получение  прогнозных  оценок  достижения  целей 
функционирования  РКК  можно  построить  только 
на  основе  анализа  технологических  графиков  (ТГ) 

подготовки РКН, ТГ технического обслуживания кос-
мических  средств,  ТГ  технического  обслуживания 
технологического  оборудования  средств  наземной 
инфраструктуры  РКК.  Как  правило,  прогнозирова-
ние выполняется с привлечением экспертов, которые 
анализируют  текущее  положение  дел  субъекта  экс-
плуатации, уровень обеспеченности ресурсами, уро-
вень подготовленности личного состава и выдвигают 
гипотезу  о  способности  субъекта  эксплуатации  до-
стигать цели функционирования РКК. Обработка ре-
зультатов экспертизы позволяет строить обоснован-
ный прогноз о реализации целевого предназначения  
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субъекта  эксплуатации.  Учитывая  по-прежнему 
низкий  уровень  автоматизации  перечисленных  экс-
плуатационных  процессов,  важным  аспектом  про-
гнозирования  является  объективная  оценка  уровня 
подготовленности персонала субъекта эксплуатации 
ракетно-космической  техники  (РКТ)  к  выполнению 
обязанностей по предназначению.
Для  обеспечения  функционирования  агрегатов 

и  систем  РКК  требуется  квалифицированный,  все-
сторонне  образованный  персонал.  Компетентность 
персонала,  эксплуатирующего  РКК,  должна  быть 
обеспечена на всех этапах жизненного цикла любо-
го  объекта  РКТ.  Особые  требования  к  квалифика-
ции  персонала  предъявляются  в  условиях  перехода 
эксплуатируемых объектов  в  нештатные  состояния. 
ГОСТ Р 56111–2014 (ГОСТ Р 56111−2014, 2014) пред-
лагает термин «особая ситуация из-за отказа (failure 
condition): Ситуация,  возникшая  в процессе приме-
нения образца по назначению вследствие отказа или 
сочетания отказов и оказывающая влияние на усло-
вия завершения данного цикла применения образца». 
В ГОСТ Р 56526−2015 (ГОСТ Р 56526−2015, 2015) 
определено «нештатная ситуация: Состояние косми-
ческой системы (космического комплекса, автомати-
ческих космических аппаратов), их составных частей 
и привлекаемых средств, характеризующееся любым 
отклонением от заданной (штатной) программы экс-
плуатации,  вызванное  ошибками  и  несанкциониро-
ванными  действиями  обслуживающего  персонала, 
повреждениями  и  отказами  техники,  отклонениями 
параметров внешней среды от расчётных значений, 
потенциально  способными  привести  к  возникнове-
нию  опасной  ситуации  или  аварийной  ситуации». 
Указанные  термины  не  противоречат  друг  другу, 
однозначно  свидетельствуют  о  влиянии на  возмож-
ность завершения цикла применения образца (агре-
гата  или  системы  РКТ)  ошибок  обслуживающего 
персонала, повреждений и отказов техники, внешней 
среды (Шевченко С.Н., 2019; Шевченко С.Н., 2020). 
Это, в свою очередь, говорит о необходимости учё-
та этих факторов при прогнозировании способности 
субъекта  эксплуатации  достигать  цели  функциони-
рования РКК.
В  ТГ  подготовки  РКН  учёт  возможности  возник-

новения  нештатных  ситуаций  выполняется  в  виде 
выделения резервных дней − специально предусмо-
тренных разрывов в ТГ для устранения возможных 
неисправностей.  Следует  отметить,  что  при  реше-
нии  задач  прогнозирования  способности  субъекта 
эксплуатации  достигать  цели  функционирования 
РКК  подобный  подход  представляется  недостаточ-
ным,  поскольку  не  учитывает  такие  факторы,  как 
наполненность штата субъекта эксплуатации (Бара-
нов Л.Т., 2004),  уровень  подготовки  его  персонала, 
уровень  информационной  обеспеченности  звеньев 
управления субъекта.

1.   Формальная постановка задачи 
по разработке модели субъекта 
эксплуатации РКТ

Исходными данными при постановке задачи явля-
ются  составные  части  модели  субъекта  эксплуата-
ции РКТ.

1.1.   Составная часть модели субъекта 
эксплуатации РКТ

D  –  множество  директивно  определённых  долж-
ностей субъекта эксплуатации (Гравченко Ю.А. и др., 
2020),

D={d1, d2,…di,…dn},
где  d  –  лингвистическая  переменная  (наименова-

ние должности);
i – порядковый номер должности;
n – общее количество должностей организации;

D′ – множество занятых должностей субъекта экс-
плуатации, подмножество множества D,

D′⊆ D.
D″ – множество  должностей  субъекта  эксплуата-

ции, занятых активными сотрудниками, т.е. фактиче-
ски исполняющими свои обязанности в прогнозный 
период (подмножество множества D′),

D″⊆ D′.
K – множество компетенций, необходимых сотруд-

никам  организации  для  эксплуатации  РКТ  (модель 
компетенций организации),

K={k1, k2,…kj,…km},
где k – компетенция, определенная эксплуатирую-

щей  организацией  как  необходимая  для  эксплуата-
ции РКТ;

j – порядковый номер компетенции;
m – общее количество компетенций, входящих 

в модель компетенций организации.
KH – множество компетентностных характеристик 

должностных лиц организации,
KH={k1

<h>, k2
<h>,… kj

<h>,… kn
<h>},

где  kj
<h>  –  вектор  показателей  сформированности 

компетенций сотрудника.
Rd  –  директивно  определённое  отношение  подчи-

нённости на множестве D2.
При этом следует отметить свойства отношения Rd:
1.  Rd  рефлексивно,  т.е.  (∀di∈D)(diRd di).  Любое 

должностное лицо организации подчиняется самому 
себе.
2.  Rd антисимметрично, т.е. (∀a, b∈D)(aRdb∧bRda↔ 

↔a=b).  Если  два  должностных  лица  субъекта  экс-
плуатации  РКТ  подчинены  друг  другу,  то  это  одно 
и то же лицо.
3.  Rd  транзитивно,  т.е.  (∀a, b, c∈D)(aRdb, bRdc→ 

→aRdc). Если должностное лицо b подчинено а и при 
этом должностное лицо с подчинено b, то должност-
ное лицо с подчинено а.
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Таким  образом,  можно  сказать,  что  множество D 
обладает отношением нестрогого порядка или явля-
ется частично упорядоченным.
Подмножества D′ и D″ множества D за счёт свой-

ства  транзитивности  отношения Rd  также  являются 
частично упорядоченными. При этом отношения R′d  
и R″d на множествах D′ и D″ соответственно являются 
инъективными отображениями во множество Rd:
φ1: R′d →Rd, φ2: R″d →Rd, φ3: R″d →R′d.
На графах перечисленных отношений это выглядит 

как исключение вершины, соответствующей вакант-
ной  должности  или  должности,  занятой  сотрудни-
ком, который по каким-либо причинам не выполняет 
в исследуемый период свои должностные обязанно-
сти (вовлечён в нештатные формирования, болен, на-
ходится в отпуске и т.д.);

Т – множество тактов функционирования субъекта 
эксплуатации,

T={t1, t2, t3,…tf},
где t1, t2, t3,…tf – такты функционирования, опреде-

ляемые событиями начала выполнения работ, завер-
шения выполнения работ, формирования нештатных 
подразделений, назначениями на вакантные должно-
сти, увольнением сотрудников, их убытием в отпуск 
и т.д.;

f – количество тактов функционирования в ис-
следуемом периоде.

Tt – множество тактов функционирования субъек-
та эксплуатации, определенных на основе трудового 
законодательства,

Tt ⸦T.
HT  –  множество  переменных,  характеризующее 

количество  специалистов,  необходимых  на  каждом 
такте функционирования субъекта эксплуатации.

YД  –  множество  допустимых  управляющих 
воздействий.

1.2.   Постановка задачи поиска 
управляющих воздействий

При заданных характеристиках D, φ1, субъекта экс-
плуатации РКТ и известных характеристиках D′, D″, 
K, KH, T, Tt, φ2, φ3 условий функционирования субъ-
екта эксплуатации РКТ найти такие управленческие 
воздействия  Y0  по  формированию  боевого  расчёта, 
определению численности личного состава боевого 
расчёта (|D″|), которые бы обеспечивали рост показа-
телей сформированности компетенций должностных 
лиц организации субъекта эксплуатации РКТ
(K′H>KH, K′H=KH(tf))

и при которых вероятность своевременного и успеш-
ного  завершения  совокупности  операций  ТГ  функ-
ционирования  РКК  (Pf)  была  бы  максимально 
возможной.

Дано: D, D′, D″, K, KH, Rd, R′d, R″d, φ1, φ2, φ3, T, Tt, HT.
Найти: Y 0=argmaxYk∈Yд{Pf (D′, D″, K, KH, Rd, R′d, R″d, φ1, 

φ2, φ3, T, HT)|min|D″|∧max(K′H)},
где  k  −  порядковый номер  управляющего  воздей- 

ствия.

2.   Основные подходы к выработке 
управленческих решений 
с использованием модели субъекта 
эксплуатации РКТ

Поиск  решения  задачи,  сформулированной  таким 
образом, – сложный итерационный процесс. В ранее 
выполненных  исследованиях  (Баранов Л.Т., 2004) 
для решения подобных задач применялся метод де-
композиции исходной  задачи на ряд более простых 
задач, решение каждой из которых можно было полу-
чить вне зависимости от решения других задач и за-
тем  сформировать  решение исходной  задачи на  ос-
нове  совокупности  решений  отдельных  задач.  При 
таком подходе неизбежно возникает вопрос об агре-
гировании  решений  частных  задач  и  последующем 
подтверждении  достоверности  результатов.  Иногда 
такое  агрегирование  становится  отдельной  научно-
практической задачей, по сложности не уступающей 
исходной. Решение представленной  задачи  возмож-
но построить на выявлении попарных отображений 
(функций)  множеств,  входящих  в  условие  задачи, 
с  последующим  установлением  значений  показате-
лей  характеристик  этих  множеств.  Таким  образом, 
задача  сводится  к  поиску  рациональной  последо-
вательности  совокупности  попарных  отображений 
(функций) множеств, составляющих условие задачи.
При поиске Y 0 для решения задач прогнозирования 

способности субъекта эксплуатации достигать цели 
(целей)  функционирования  РКК  наиболее  важное 
значение имеет такт tf, определяющий момент завер-
шения исследуемого процесса. По сути задача про-
гнозирования сводится к установлению времени на-
ступления этого такта (при допустимом значении Pf). 
В целом, длительность процесса, в котором участвует 
субъект эксплуатации, определяет основные показа-
тели  эффективности функционирования  РКК. Опи-
раясь  на  эти  рассуждения  и  учитывая,  что  процесс 
поиска  решения  итерационный, можно  предложить 
соотношения,  формально  описывающие  процедуру 
формирования Y 0.
Множество  тактов  функционирования T  субъекта 

эксплуатации можно представить в виде упорядочен-
ного по времени наступления каждого такта кортежа 
<T> из элементов этого множества, но, учитывая, что 
такты  функционирования  различных  операций  мо-
гут наступать одновременно, необходимо установить 
множество  отношений  последовательности  насту-
пления тактов функционирования на множестве T 2:

МОДЕЛЬ СУБЪЕКТА ЭКСПЛУАТАЦИИ РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКИ
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 - T1 «такт ti наступает строго после tj»;
 - T2 «такт ti наступает строго перед tj»;
 - T3  «такт  ti  наступает  после  или  одновременно 
с tj»;

 - T4  «такт  ti  наступает  перед  или  одновременно 
с tj»;

 - T5 «такт ti наступает одновременно с tj»;
 - T6 «такт ti должен наступить»;
 - T7 «такт ti не наступит».
На первый взгляд, перечисление отношений T1…

T7  может  показаться  избыточным,  но  с  поправкой 
на недостаточность описательной информации про-
цессов  функционирования,  невозможные  противо-
речия  в  эксплуатационной  документации,  ошибки 
операторов информационных систем такая избыточ-
ность позволит уменьшить количество ошибок, вы-
званных перечисленными факторами.
Так  как  каждое  из  отношений  T1…T7  построено 

на одном и том же декартовом квадрате T 2, исполь-
зуя кодирование графов отношений, можем получить 
обобщённое  отношение  последовательности  насту-
пления тактов функционирования. Для этого необхо-
димо выполнить следующие шаги:
1.  Суммируем графы отношений T1…T7. Получа-

ем обобщённый граф:
Tоб=T1+T2+T3+T4+T5+T6+T7.
2.  Выполняем  перестановки  вершин  в  матрице 

смежности полученного графа в соответствии с по-
рядком  наступления  событий.  Для  этого  (учитывая 
изначально  произвольный  порядок  графов  отноше-
ний  тактов  функционирования  субъекта  эксплуата-
ции)  устанавливаем  (путём  перестановки  вершин) 
такты t1 и tf в первую и последнюю строку (столбец) 
матрицы смежности графа обобщенного отношения. 
Как  правило,  эти  такты  назначаются  директивно, 
поэтому нужды в их целенаправленном поиске нет. 
Затем  выполняем  перестановки  внутри  матрицы 
смежности  в  соответствии  с порядком наступления 
тактов.  Перестановки  выполняем  по  направлению 
перемещения  более  ранних  вершин  (тактов)  вверх 
по  матрице  смежности,  поздних  тактов  −  вниз. 
Определение поздних (ранних) тактов производится 
по наличию в строке (столбце) матрицы смежности 
кодов соответствующих отношений.
Эту процедуру легко проиллюстрировать на при-

мере.  Пусть  отношение  T1  закодировано  простым 
числом 2, T2 – простым числом 3, T3 – простым чис-
лом 5, T4 – простым числом 7, T5 – простым чис-
лом 11, отношение T6 – числом 1, T7 – 0. Положим, 
что процесс функционирования  завершается  за  во-
семь тактов. Пусть матрица смежности графа обоб-
щённого  отношения  имеет  вид,  представленный 
на рисунке 1.

рисунок 1. Матрица смежности графа обобщённого 
отношения тактов функционирования

рисунок 2. Матрица смежности графа обобщённого 
отношения тактов функционирования после завершения 
перестановок

В  завершении  последовательными  перестановка-
ми вершин в матрице смежности (не меняя при этом 
обозначения тактов) по формуле «более ранние так-
ты влево – вверх, более поздние вниз – вправо» полу-
чаем матрицу, приведённую на рисунке 2.
По  сути  каждая  из  перестановок  –  изоморфный 

граф обобщённого отношения. Полное перечисление 
всех перестановок – описание множества изоморфиз-
мов графа обобщённого отношения. Решение задачи 
установления изоморфизма графов обобщённого от-
ношения возможно использовать при наличии базы 
данных с типовыми отношениями на множестве так-
тов функционирования T субъекта эксплуатации.
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3.  Построим  диаграмму  графа  отношений  после-
довательности  наступления  тактов  функционирова-
ния  (рисунок  3).  Отношения  на  диаграмме  обозна-
чены в виде связи вершин. Отношение tiT2tj «такт ti 
наступает строго перед tj», закодированное простым 
числом 3, обозначено сплошной дугой со стрелкой. 
Отношение  tiT4tj «такт  ti наступает перед или одно-
временно  с  tj»,  закодированное  простым  числом  7, 
обозначено  прерывистой  линией  со  стрелкой.  От-
ношение  tiT5tj  «такт  ti  наступает  одновременно 
с  tj», закодированное простым числом 11, обозначе-
но  двойной  дугой.  Отношения  T1, T3,  T6,  T7,  что-
бы  не  усложнять  рисунок,  на  диаграмму  наносить 
не будем.

определить потребность  в  специалистах на  каждом 
такте и в межтактовый период. Для этого достаточно 
установить  простые  правила  определения  потреб-
ности в человеческом ресурсе на каждом такте: при 
начале  операции  количество  личного  состава  скла-
дывается с общим числом действующего персонала, 
при  завершении – отнимается,  вычитается  соответ-
ствующе количество личного состава и на такте, свя-
занном с перемещением кадров в организации – от-
пуск, болезнь, боевые потери и пр., в межтактовый 
период количество персонала не меняется.

HT (T):T→D″.
Вектор  переменных  <HT>  можно  построить  как 

функцию  fH  кортежа <T>,  ставящую в соответствие 
элементу ti элемент hTi:

<HT>=fH(‹T›).
При  этом  hTi=fH(ti)≤|D″|.  Декартово  произведение 

кортежей ‹K›, ‹D› длин m и n соответственно состав-
ляет матрицу компетенций организации MK.
Выполнение работ, связанных с тактами процессов 

функционирования  субъекта  эксплуатации,  требует 
соответствующих компетенций личного состава. По-
этому следует установить зависимость
φK:T→K.
При  этом  следует  учитывать,  что  вектор  компе-

тенций  должностного  лица  установлен  в  матрице 
компетенций:

k i
<m>=MK 

i
<m>.

Длина  вектора  k i
<m>  равна  длине  вектора  ki

<h>  (по-
казателей  сформированности  компетенций  сотруд-
ника).  Наибольший  вклад  в  значение  вероятности 
Pf  обеспечат  наиболее  компетентные  сотрудники, 
вовлеченные в процессы функционирования. Следо-
вательно, для успешной реализации такта ti необхо-
димо  обеспечить  максимальное  значение  элемента 
(элементов) вектора ki

<j>. Обеспечить условие K′H>KH, 
K′H=KH(tf)  способны  мероприятия  по  повышению 
квалификации и горизонтальная и вертикальная ро-
тации  сотрудников.  Поэтому  отношения  подчинен-
ности Rd, R′d, R″d  при формировании Y 0  будут  иметь 
второстепенное  значение. Однако  такты,  связанные 
с планированием, контролем, началом и завершени-
ем работ, требуют наличия не только соответствую-
щих  компетенций,  но  и  должностных  полномочий, 
т.е. d1Rd d2∧k1

<j>(d1)≥k2
<j>(d2). По этой причине неком-

петентные  должностные  лица  не  могут  занимать 
руководящие  должности.  В  целом,  ориентируясь 
на такты функционирования, сделать вывод о раци-
ональном  установлении  отношений  подчинённости 
Rd, R′d, R″d довольно затруднительно.
Открытым  остаётся  вопрос  выработки  управлен-

ческих  воздействий  Y 0 при  переходе  объекта  РКТ 
или самого субъекта в нештатные состояния. В этом 

МОДЕЛЬ СУБЪЕКТА ЭКСПЛУАТАЦИИ РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКИ

рисунок 3. Граф отношений последовательности 
наступления тактов функционирования

Наличие  изолированной  вершины  на  диаграмме 
графа  (вершина  t4)  говорит  о  том,  что  наступление 
этого  такта  может  произойти  в  любой  момент  при 
реализации последовательности наступления тактов 
функционирования,  такт  не  зависит  от  других  так-
тов и не влияет на них. Такт t4 может быть помещён 
в кортеж в любом месте.
4.  Формируем  кортеж  тактов  функционирования 

<T> длиной f.
Представленный  граф  отношений  последователь-

ности наступления тактов функционирования позво-
ляет  сформировать  кортеж  тактов  функционирова-
ния, но не позволяет определить время завершения 
процесса функционирования, если не известны про-
должительности межтактовых периодов. Продолжи-
тельность межтактового периода зависит от многих 
факторов,  прежде  всего  от  трудозатрат,  определён-
ных  для  операций  процессов  функционирования 
субъекта  эксплуатации РКТ, уровня подготовленно-
сти персонала к выполнению обязанностей, обеспе-
ченности материальными ресурсами и т.д.
При  условии  обеспеченности  материально-техни-

ческими  ресурсами  обеспеченность  человеческим 
ресурсом приобретает ключевое значение. Для опре-
деления достаточности уровня обеспеченности чело-
веческим ресурсом организации в целом необходимо 
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случае  кортеж  тактов  функционирования  <T>  до-
полняется  новым  тактом  tнш,  а  матрица  смежности 
графа обобщённого отношения получает новую вер-
шину. Последующие такты корректируются на осно-
ве решения оператора, который либо останавливает 
процесс, либо продолжает его без каких-либо изме-
нений,  либо  формирует  новую  последовательность 
тактов  функционирования,  корректируя  при  этом 
и  матрицу  смежности  графа  обобщённого  отноше-
ния,  и  кортеж  тактов  функционирования  <T>.  Для 
принятия  подобного  решения  оператору  необходим 
соответствующий  уровень  профессиональной  ком-
петентности,  позволяющий  действовать  в  нештат-
ной  ситуации  правильно,  или,  в  случае,  когда  ком-
петентности  не  хватает,  у  оператора  должны  быть 
полномочия  для  формирования  решений  на  основе 
экспертных оценок. Ориентируясь на общепринятую 
систему  предпочтений  для  формирования  отноше-
ний  подчинённости Ro

d  на  множестве  должностных 
лиц,  вовлеченных  в  процессы  функционирования, 
мы можем сформулировать частные правила постро-
ения отношений подчиненности на множестве D″:
1.  Управляющее  воздействие  необходимо  на  на-

чальном и завершающем такте функционирования.
2.  Управляющее воздействие в процессе функцио-

нирования предпочтительно на тактах начала и кон-
троля выполнения наиболее важных работ.
3.  Управляющее  воздействие  в  процессе  функ-

ционирования  предпочтительно  на  тактах  с  наи-
большей  потребностью  в  человеческих  ресурсах 
(argmax<HT>).
4.  Уровень компетенций управления руководителя 

должен превосходить уровень компетенций управле-
ния подчиненных.
5.  Руководитель должен обладать хотя бы частью 

профессиональных компетенций подчиненных.
Совокупность множеств D, D′, D″, K, KH, Rd, R′d, R″d,  

φ1,  φ2,  φ3, T, Tt, HT  однозначно  определяет  субъект 
эксплуатации РКТ. Полученные на основе этих мно-
жеств значения <HT>, φK, Ro

d , MK позволяют сформи-
ровать вектор Y 0 управляющих воздействий.

заключение
Модель субъекта эксплуатации РКТ возможно ис-

пользовать для прогнозирования способности орга-
низационно-технической системы эксплуатации до-
стигать цели функционирования РКК. Такой прогноз 
формируется  на  основе  анализа  моделей  субъекта 
эксплуатации РКТ. Он состоит в определении отно-
шений логики последовательности наступления так-
тов функционирования с последующим определени-
ем кортежа <T> тактов функционирования.
Модель  субъекта  эксплуатации  РКТ  позволяет 

определить потребность в управляющих воздействи-

ях на различных тактах функционирования и сфор-
мировать вектор Y 0 управляющих воздействий.
Важным  аспектом  выполнения  прогноза  является 

высокая  вероятность  перехода  организационно-тех-
нической  системы  эксплуатации  РКК  в  нештатные 
состояния. Этот  аспект  предлагается  учитывать  че-
рез  KH  –  множество  компетентностных  характери-
стик  должностных  лиц  организации. Компетентное 
должностное лицо должно определить причину не-
штатного  состояния  системы  и  принять  решение 
на  управление.  Кортеж  тактов  функционирования 
<T> независимо от причины нештатного  состояния 
системы и последующих решений оператора допол-
няется новым тактом tнш. Матрица смежности графа 
обобщенного  отношения  получает  новую  вершину. 
Последующие  такты корректируются на основе ре-
шения оператора, который либо останавливает про-
цесс, либо продолжает его без каких-либо изменений, 
либо  формирует  новую  последовательность  тактов 
функционирования, корректируя при этом и матрицу 
смежности графа обобщенного отношения, и кортеж 
тактов функционирования <T>.
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В статье произведена сравнительная оценка 
дренажно-предохранительных клапанов 
ракетных баков, выполненных по схемам 
прямого и непрямого регулирования. Выполнены 
расчёты и сделана конструкторская разработка 
оптимального варианта конструкции дренажно-
предохранительного клапана непрямого 
регулирования. В завершение предложен вариант 
модификации этого клапана.

Ключевые слова:  
дренажно-предохранительный клапан;  
расходная характеристика; ракетный бак;  
многоразовая ракета-носитель.

The article covers a comparative  
evaluation of drain safety valves of  
LV propellant tanks built according  
to direct and indirect regulation layouts.  
Calculations and engineering design of  
optimal structure of indirect regulation  
drain safety valve are made. An option of  
the valve modification is proposed  
in conclusion.

Key words:  
drain safety valve; discharge characteristic;  
launch vehicle propellant tank;  
reusable launch vehicle.

введение
Предохранительный клапан – один из важнейших 

узлов ракетного бака, от нормального функциониро-
вания которого зависит работоспособность не только 
самого бака, но и всего изделия в целом (ракеты-но-
сителя). В составе изделия такие клапаны работают 
как автономные элементы, срабатывающие в резуль-
тате воздействия только лишь механической энергии 
давления и не включающие промежуточные элемен-
ты. Предохранительный клапан обязан  срабатывать 
от  давления  конкретной  величины,  на  которую  он 
настраивается. Такая его автономность позволяет со-

хранять работоспособность бака при возникновении 
нештатных ситуаций.
В  исследовании  был  проведён  расчёт  дренажно-

предохранительного  клапана  (ДПК)  ракетного  бака 
по схемам прямого и непрямого регулирования в со-
ответствии с исходными данными. ДПК предназна-
чен для сброса излишков давления в баке, тем самым 
защищая его от механических повреждений, а также 
для дренирования внутренних полостей бака при за-
правке путём подачи давления  в  управляющую по-
лость клапана (Козлов А.А. и др., 1988).
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1. Разработка ДПК ракетного бака
Одна  из  основных  задач  проектирования  предо-

хранительного клапана – это создание конструкции, 
в которой с увеличением расхода рабочего  тела че-
рез клапан от минимального Gmin до максимального 
Gmax, давление в системе находилось бы в пределах  
pmin–pmax (Ушаков В.В., Щербаков А.М., 2017).
Проведём расчёт ДПК по схемам прямого и непря-

мого регулирования в соответствии со следующими 
исходными данными:

 - рабочее тело: гелий;
 - температура рабочего тела: 100°C;
 - расход рабочего тела: G=2 кг/с;
 - давление, поддерживаемое в баке: pб=0,22±0,01 МПа;
 - управляющее давление для принудительного от-
крытия клапана: pупр=0,5 МПа

и сравним их характеристики.

1.1.   Расчёт ДПК по схеме прямого 
регулирования

Конструктивная  схема  такого  ДПК  представлена 
на  рисунке  1. Это  клапан  с  прямым ходом  затвора, 
а по конструкции – прямого действия.

Составим систему уравнений, описывающих рабо-
ту клапана по схеме прямого регулирования в стати-
ке,  при  этом примем  следующие  допущения  (Уша-
ков В.В., Щербаков А.М., 2017):

 - истечение между полостями адиабатическое;
 - истечение в атмосферу сверхкритическое;
 - все эффективные площади являются постоянны-
ми величинами.

Система уравнений имеет вид:

  (1)

где ра – давление за тарелью клапана; h – ход тарели 
клапана на открытие; f – потребная площадь для рас-
хода газа.
На основе рекомендаций в литературе (Козлов А.А. 

и др.,  1988;  Ушаков В.В., Щербаков А.М.,  2017), 
а  также  поверочных  расчётов  примем  следующие 
значения для параметров:

dc=100 мм – диаметр седла клапана;

  –  площадь  седла  кла- 
пана;

Q=1730,19 Н – сила пружины при ходе h=0 мм;
kп=48,01 H/мм – жёсткость пружины;
μ=0,75 – коэффициент расхода;

  –  коэффициент,  учитывающий 

сверхкритический характер течения газа;
k=1,66 – показатель адиабаты гелия;
R=2078 Дж/(кг·К)=21189,7 кгс·см/(кг·К) – газовая 

постоянная гелия.
Далее  проведём  расчёт  пружины  в  соответствии 

с  ГОСТ  Р50753-95.  Материал  проволоки  –  сталь 
12X18H10T. В таблице 1 приведены основные пара-
метры пружины:
Решая систему уравнений (1) для значений расхода 

в диапазоне 0…2 кг/с, получим следующие результа-
ты (рисунок 2).
По результатам расчёта расходной характеристики 

ДПК  (рисунок  2)  видно,  что  клапан,  выполненный 
по  схеме  прямого  регулирования,  не  удовлетворя-
ет условиям задачи  (превышает  заданный диапазон 
давления  в  баке).  Поэтому  было  принято  решение 
рассмотреть  вариант  конструкции  ДПК,  выполнен-
ного по схеме непрямого регулирования.

1 – корпус с седлом; 2 – тарель с уплотнителем;  
3 – пружина; 4 – опора; 5 – регулировочный болт;  
6 – контргайка; 7 – сильфон пневмопривода.
рисунок 1. Конструктивная схема дренажно-
предохранительного клапана прямого действия

таблица 1 – Параметры пружины ДПК прямого действия

диаметр 
проволоки dn, мм

средний диаметр 
пружины Dc, мм

рабочее число 
витков n 

число витков для 
поджатия пружины 
с двух сторон n2 

число 
зашлифованных 

витков n3 

жёсткость 
пружины kп, Н/мм

сила пружины 
при рабочей 

деформации Q, H
8 72 2 1,5 1,25 48,01 1730,19

6

7

5

4

3

2
1

Рупр
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1.2. Расчёт ДПК по схеме непрямого действия
Проведём расчёт расходной характеристики ДПК, 

выполненного  по  схеме  непрямого  регулирования. 
Схема  такого  предохранительного  клапана  состоит 
из исполнительного (ИК) и управляющего (УК) кла-
панов (рисунок 3).

Тогда система уравнений имеет вид:

  (2)

где pc – давление в сильфоне (позиция 3);
h1 – ход тарели ИК;
h2 – ход затвора (позиция 5) УК;
f1 –  потребная  площадь  для  расхода  газа  через 

ИК;
f2 – потребная площадь для расхода газа через 

УК;
GИК – расход газа через ИК;
GУК – расход газа через УК;
Gдр – расход газа через дроссель (позиция 11),

а также по аналогии с пунктом 1.1. приняты следую-
щие расчётные параметры:

dИК=100 мм – диаметр седла ИК;
dУК=6 мм – диаметр седла УК;
dшт=10 мм – диаметр штока УК;
dдр=0,7  мм  –  проходной  диаметр  дросселя  (пози- 

ция 11);
k1=kИК+kmid_сильф_УК=33,79  Н/мм  –  суммарная  жёст-

кость пружины (позиция 2) и сильфона (позиция 3) 
ИК;

k2=kУК+kmid_сильф_УК=39,21  H/мм  –  суммарная  жёст-
кость пружины (позиция 7) и сильфона (позиция 6) 
УК;

  –  площадь  седла 
ИК;

  –  площадь  седла 
УК;

  –  площадь  штока 
(позиция 5) УК;

  –  площадь  проход-
ного сечения дросселя (позиция 11);

μ1=0,7; μ2=0,7; μ3=0,8 – коэффициенты расхода;

ДРЕНАЖНО-ПРЕДОХРАНИТЕЛЬНЫЙ КЛАПАН ПОВЫШЕННОЙ НАДЁЖНОСТИ ДЛЯ РАКЕТНОГО БАКА

рисунок 2. Результат расчёта ДПК прямого действия

1 – корпус ИК с седлом; 2 – пружина; 3 – сильфон;  
4 – тарель; 5 – шток с затвором; 6 – сильфон;  
7 – пружина; 8, 9, 10 – трубопроводы; 11 – дроссель; 
12 – корпус УК с седлом.
рисунок 3. Принципиальная схема ДПК непрямого 
действия с УК (чувствительным элементом)

Составим систему уравнений, описывающих рабо-
ту клапана по схеме непрямого регулирования, при-
няв следующие допущения:

 - все  полости  клапана  разбиваются  на  участки, 
давления в которых приняты одинаковыми;

 - истечение между полостями адиабатическое;
 - истечение  через  ИК  и  УК  в  атмосферу  сверх- 
критическое;

 - все эффективные площади являются постоянны-
ми величинами;

 - жёсткости упругих элементов ИК и УК не зави-
сят от величины хода и являются постоянными 
величинами;

 - при  расчёте  ходов  ИК  принято,  что  через  него 
происходит весь расход рабочего тела.
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 – коэффициент, учитывающий 

сверхкритический характер течения газа;
κ=1,66 – показатель адиабаты гелия;

  –  коэффициент  для  докрити-

ческого течения газа;
QИК=657,63 Н – сила пружины (позиция 2) ИК при 

h1=0;
QУК=336,26 Н – сила пружины (позиция 7) УК при 

h2=0;
Fс=65 см2 – эффективная площадь сильфона (пози-

ция 3) ИК;
Sсил=15,80  см2  –  эффективная  площадь  сильфона 

(позиция 6) УК.
Аналогично пункту1.1. выберем и рассчитаем па-

раметры пружин для ИК и УК (таблицы 2 и 3).
При  выборе  сильфонов  для ИК  и УК  авторы  ис-

ходили  из  величин  рабочего  давления  и  хода  таре-
ли.  Для  получения  удовлетворительного  результата 
были подобраны сильфоны по ГОСТ 22388-90, име-
ющие следующие параметры (таблица 4):

таблица 4 – Параметры сильфонов ИК и УК ДПК 
непрямого действия

параметр сильфона обозначение, 
размерность

сильфон 
ИК

сильфон 
УК

эффективная площадь Fэфф_сильф, см2 65 15,8

наибольшая жёсткость kmax_сильф, Н/мм 50 42

наименьшая жёсткость kmin_сильф, Н/мм 6 17

среднеарифметическая 
жёсткость kmid_сильф, Н/мм 28,0 29,5

максимальный рабочий 
ход на сжатие hmax_сильф, мм 11,8 9,3

максимальное рабочее 
давление pmax_сильф, МПа 0,3 1,0

Решив  систему  уравнений  (2)  для  значений  рас-
хода  в  диапазоне  0…2  кг/с,  получили  расходную 
характеристику ДПК непрямого действия (кривая 1 
на рисунке 4).

Проанализировав  полученные  результаты,  авторы 
сделали следующие выводы:
1.  Клапан,  выполненный  по  схеме  прямого  регу-

лирования,  при  максимальном  расходе  газа  будет 
поддерживать давление 0,25 МПа, что превышает за-
данный предел регулирования. Это означает, что рас-
сматриваемый ракетный бак потеряет устойчивость, 
следовательно, в этом случае необходимо повышать 
прочность  бака,  что  повлечет  за  собой  увеличение 
массы его конструкции.
2.  При  использовании  клапана,  выполненного 

по схеме непрямого регулирования, поддерживаемое 
в баке давление лежит в диапазоне допустимых от-
клонений  pб=0,21…023  МПа,  а  при  максимальном 
расходе  газа  поддерживается  давление  0,22 МПа  – 
это удовлетворительный результат.
Таким образом, по итогам расчётов  выбрана наи-

более рациональная схема предохранительного кла-
пана, а именно, непрямого действия с управляющим 
клапаном  (чувствительным  элементом). После  чего 
была разработана конструкция такого ДПК и выпол-
нен сборочный чертёж (рисунок 5).

таблица 2 – Параметры пружины ИК ДПК непрямого действия
диаметр 

проволоки dn_ИК, 
мм

средний диаметр 
пружины Dc_ИК, 

мм

рабочее число 
витков nИК 

число витков для 
поджатия пружины 
с двух сторон n2_ИК

число 
зашлифованных 
витков n3_ИК

жёсткость 
пружины kИК,  

Н/мм

сила пружины 
при рабочей 

деформации QИК, Н
5 54 6 1,50 1,25 5,79 657,63

таблица 3 – Параметры пружины УК ДПК непрямого действия
диаметр 

проволоки dn_УК, 
мм

средний диаметр 
пружины Dc_УК, 

мм

рабочее число 
витков nУК

число витков для 
поджатия пружины 
с двух сторон n2_УК

число 
зашлифованных 
витков n3_УК

жёсткость 
пружины kУК, 

Н/мм

сила пружины 
при рабочей 

деформации QУК, Н
3 23 6 1,50 1,25 9,71 336,26

1 – давление, поддерживаемое в баке с ДПК, 
выполненным по схеме непрямого регулирования;  
2 – давление, поддерживаемое в баке с ДПК, 
выполненным по схеме прямого регулирования;  
3 – давление в сильфоне ИК ДПК, выполненного 
по схеме непрямого регулирования;  
4 – область допустимого поддерживаемого давления.
рисунок 4. Сравнение расходных характеристик 
ракетного бака при использовании ДПК прямого 
и непрямого действия
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Говоря о перспективах многоразовых РН, обратим-
ся  к  проблемам  надёжности  и  работоспособности 
ДПК.  Слабое  звено  данного  агрегата  –  сильфоны. 
Они имеют цикл наработки,  после  которого проис-
ходит разрушение оболочки и, как следствие, потеря 
работоспособности.  На  сборочном  чертеже  видно, 
что клапаны являются разборными. Такое конструк-
тивное решение принято для относительно просто-
го  техобслуживания,  т.е.  для  замены  узла,  в  кото-
рый входят сильфоны. Также на сборочном чертеже 
в  управляющей полости ИК изображен многослой-
ный  сильфон,  служащий  для  принудительного  от-
крытия клапана – дренажа. Количество реальных ци-
клов работы сильфонов предохранительного клапана 
и сильфона для дренажа различно. Однако в ракетно-
космической технике, особенно в многоразовых ва-
риациях, главной задачей является снижение массы 
всей  конструкции  и  упрощение  обслуживания  спа-
сенных частей, в данном случае ракетного бака, по-
этому было принято решение по объединению функ-
ций предохранения и дренажа в единой конструкции 
дренажно-предохранительного клапана.

2.   Модификация ДПК 
для криогенных баков

В  завершение  исследования  авторы  предложили 
вариант  модификации  разработанного  дренажно-
предохранительного клапана путем введения в схему 
дополнительного элемента – тройника (Ушаков В.В., 
Щербаков А.М., 2020), рисунок 6.
По  требованиям  документации  ДПК  всесторонне 

испытывается на заводских стендах, и все места на-
строек пломбируются (Шевченко С.Н., 2020). После 
монтажа на бак разрешается только открывать ДПК 
путем  подачи  управляющего  давления.  Наддувать 
бак  до  рабочего  давления  не  допускается.  Так  как 
криогенный  бак  рассчитывается  на  прочность  для 
работы  при  отрицательных  температурах,  его  уро-
вень  прочности  будет  недостаточным  при  наддуве 
«тёплым»  воздухом.  Конструктивная  схема  ДПК 

непрямого  регулирования  позволяет,  не  наддувая 
бак  до  рабочего  давления,  убедиться  в  его  работо-
способности  с  использованием  клапана-тройника 
(рисунок 6). Клапан-тройник изолирует сильфон УК 
от бака РН, и, подавая через тройник повышенное ко-
мандное давление с одновременным расходом возду-
ха в бак, ДПК откроется при пониженном давлении 
в  баке.  Это  ещё  одна  положительная  особенность 
схемы непрямого регулирования.
В схеме прямого регулирования невозможно при-

нудительно открыть клапан при пониженном давле-
нии,  поскольку  он  срабатывает  только  напрямую  – 
при достижении заданной величины давления в баке. 
Следовательно, в  этом случае нельзя проверить его 
работоспособность.
Таким образом, открытие ИК ДПК непрямого регу-

лирования при испытаниях пониженным давлением 
есть  своеобразный  маркер,  который  подтверждает 
его  нормальное  функционирование,  ведь  открыв-
шись  при  пониженном  давлении,  клапан  сработает 
и при штатном. Это важное преимущество схемы не-
прямого регулирования, поскольку такие испытания 
позволят быть уверенным, что после монтажа клапа-
на на бак он сохранит свои настроечные параметры. 
Предложенное решение крайне полезно на практике, 
особенно при эксплуатации многоразовых систем.
Для расчёта такого режима примем следующие ис-

ходные данные:
 - рабочее тело: воздух;
 - температура рабочего тела: 20°C;
 - расход рабочего тела: G=2 кг/с.
При  расчете  данного  режима  была  использована 

система  уравнений  (2)  с  корректировкой  данных, 

ДРЕНАЖНО-ПРЕДОХРАНИТЕЛЬНЫЙ КЛАПАН ПОВЫШЕННОЙ НАДЁЖНОСТИ ДЛЯ РАКЕТНОГО БАКА

1 – исполнительный клапан (ИК); 2 – управляющий 
клапан (УК); 3 – дроссель; 4, 5, 6, 7 – трубопроводы; 
8 – клапан-тройник.
рисунок 6. Принципиальная схема предохранительного 
клапана с чувствительным элементом 
и клапаном-тройником

1 – исполнительный клапан (ИК);  
2 – управляющий клапан (УК); 3 – дроссель.
рисунок 5. Сборочный чертёж ДПК непрямого действия
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а  допущения  остались  неизменными.  В  частности, 
во всех уравнениях коэффициент Y учитывает сверх-
критический  характер  течения,  а  переменная  pбп 
представляет собой пониженное давление, подавае-
мое в бак:

  (3)

Ключевым моментом  является  определение  вели-
чины подаваемого пониженного давления pбп,  кото-
рого будет достаточно для преодоления силы прижа-
тия тарели к седлу. Однако эта величина не должна 
превысить некоторое допустимое значение давления 
в криогенном баке (с учётом коэффициента безопас-
ности), которое приведёт к его разрушению.
Примем, что бак выполнен из сплава АМг6.
Оценим механические  свойства АМг6 для  темпе-

ратуры 77 К (это температура сжиженного кислоро-
да). Введём понятие ∆σ – коэффициент упрочнения 
материала  бака  при  пониженной  температуре.  По-
лучили, что упрочнение материала бака окислителя 
по σВ (предел прочности) будет равняться:
∆σВ=σВ (77 К)/σВ (293 К)=1,29.
Аналогично  вычисляется  коэффициент  упрочне-

ния для σ0,2 (предел текучести):
∆σ0,2=σ0,2(77 К)/σ0,2 (293 К)=1,33.
Выбрав  наибольший  из  рассчитанных  коэффици-

ентов  (в данном случае ∆σ=σ0,2=1,33), найдём вели-
чину пониженного давления  в  баке  окислителя для 
испытаний  с  учётом  коэффициента  безопасности 
f=1,25:

Теперь, зная пониженное давление, решаем систе-
му уравнений (3) относительно восьми неизвестных. 
Получили следующий результат:

pс=0,056 МПа – давление в сильфоне ИК;
h1=0,446 мм – ход тарели ИК;
h2=0,055 мм – ход затвора УК;

f1=1,402 см2 – потребная площадь для расхода газа 
через ИК;

f2=0,010 см2 – потребная площадь для расхода газа 
через УК;

Gдр=GУК=0,94 г/с – расход газа через УК;
pкт=0,223 МПа  –  давление,  подаваемое  на  клапан 

тройник (позиция 8).
Таким образом, фиксируя расход газа через ДПК, 

можно  судить  о  его  работоспособности,  подавая 
на клапан-тройник давление 0,223 МПа и одновре-
менно в бак расход воздуха 0,3 кг/с, т.к. такой режим 
был  проверен  при  автономных  заводских  испыта-
ниях ДПК.

заключение
Рассчитан и разработан дренажно-предохранитель-

ный клапан ракетного бака. Показано, что наиболее 
рациональной является схема непрямого регулирова-
ния (с чувствительным элементом), при которой рас-
ходная характеристика лежит в диапазоне допусти-
мых значений.
Предложена  схема  модификации  ДПК  непрямого 

регулирования для использования в криогенных ра-
кетных  баках.  Такая  схема  позволит  осуществлять 
проверку работоспособности установленного на из-
делие  клапана  (что  ранее  на  практике  не  применя-
лось),  за  счёт  чего  повысится  уровень  надёжности 
всего изделия.
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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.

В 1981 году запущены межпланетные станции ВЕНЕРА-13 и ВЕНЕРА-14,  
которые впервые  

передали цветные  
панорамные  

изображения  
окружающей  
поверхности планеты,  
взяли пробы грунта  
в условиях высоких  
температур и давлений,  
определили  
их элементный состав  
и результаты передали на Землю.
Тщательный анализ изображений,  
проведённый 
 профессором Ксанфомалити (ИКИ РАН)  
в недавнем прошлом,  

показал динамику  
движения  

отдельных  
элементов.


