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НПО ИМЕНИ С.А. ЛАВОЧКИНА

Проект ЛУНА-25 предназначен 
для отработки базовых технологий  

мягкой посадки в околополярной области 
и проведения контактных исследований 

окрестности южного полюса  
естественного спутника Земли.  

Запуск лунной станции запланирован  
в 2022 году с космодрома Восточный 

с помощью ракеты-носителя СОЮЗ-2.1б 
с разгонным блоком ФРЕГАТ.
Эта посадочная платформа  

будет базовой  
для последующих  

лунных миссий.



Комплекс научной аппаратуры 
лунной станции ЛУНА-25  
состоит из девяти приборов. 
По своему назначению  
могут быть разделены на группы:

1.  По исследованию состава 
(минералогического, химического, 
элементного, изотопного) 
реголита лунной поверхности 
(АДРОН-ЛР, ЛАЗМА-ЛР,  
ЛИСТ-ТВ-РПМ), а также его 
физических свойств (ЛМК).

2.  По изучению ионной и 
нейтральной атмосферы Луны 
и эффектов взаимодействия 
поверхности естественного 
спутника Земли с межпланетной 
средой (ПмЛ, АРИЕС-Л).

3.  По выполнению, в основном, 
служебных функций  
(БУНИ, СТС-Л, Пилот-Д).

прибор АДРОН-ЛР-ИНГ
импульсный 
нейтронный генератор

прибор АРИЕС-Л
предназначен для 
дистанционного изучения 
состава лунного реголита

прибор ЛАЗМА-ЛР
масс-спектрометр для прямого 
исследования образцов реголита

прибор ЛИС-ТВ-РПМ
инфракрасный спектрометр 
для дистанционного исследования 
минералогического состава 
поверхности Луны

прибор ПмЛ
предназначен 
для исследования 
плазменно-
пылевого 
поверхностного 
слоя освещённой 
части Луны

система технического зрения 
СТС-Л предназначена  

для проведения ТВ-съёмки, 
стереосъёмки

лунный 
манипуляторный 

комплекс 
предназначен для 

проведения раскопов, 
для взятия и доставки 

образцов реголита 
в аналитический 

прибор ЛАЗМА-ЛР

прибор Пилот-Д –
прототип телевизионной подсистемы 
служебной аппаратуры для высокоточной 
околопланетной навигации и уклонения 
от опасностей при посадке

прибор БУНИ
предназначен для обеспечения 

работы научных приборов
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КОНЦЕПЦИЯ  
АСТРОФИЗИЧЕСКОГО ТЕЛЕСКОПА  
ДЛЯ МЕЖДУНАРОДНОЙ  
НАУЧНОЙ ЛУННОЙ СТАНЦИИ

THE CONCEPT OF  
LUNAR-BASED ASTROPHYSICAL 
TELESCOPE FOR INTERNATIONAL 
LUNAR RESEARCH STATION

А.С. Шугаров1, 
shugarov@inasan.ru;
A.S. Shugarov

Хуэйджуан Ванг2,3, 
PhD,  
wanghj@nao.cas.cn;
Huijuan Wang

Субо Донг4, 
PhD,  
dongsubo@pku.edu.cn;
Subo Dong

М.Е. Сачков1, 
доктор физико- 
математических наук,  
msachkov@inasan.ru;
M.E. Sachkov

В.Е. Шмагин1, 
csve00@gmail.com;
V.Е. Shmagin

А.И. Буслаева1, 
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Сяоджун Дзянг2,3, 
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Дзяци Ванг2,3, 
wangjiaqi@nao.cas.cn;
Jiaqi Wang

Е.Н. Канев1, 
kanev@inasan.ru;
E.N. Kanev

Сформулированы преимущества размещения 
астрономического телескопа на Луне. Предложен 
ряд актуальных научных задач. Представлены три 
различных подхода к созданию астрономического 
телескопа на будущей международной научной 
лунной станции.

Ключевые слова: УФ-астрономия;  
международная научная лунная станция.

The advantages of astrophysical telescope on  
the Moon and a number of modern scientific  
tasks are discussed. Three approaches to build  
an astronomical telescope at the future  
International Lunar Research Station  
are presented.

Key words: UV astronomy;  
international lunar research station.

введение
В  2021  году  Китай  и  Россия  подписали  соглаше-

ние о сотрудничестве по созданию будущей между-
народной научной лунной станции (МНЛС), между-
народное  название  –  International  Lunar  Research 
Station  (ILRS).  Предполагается,  что  после  заверше-
ния  уже  запланированных  национальных  миссий 
серий  «ЛУНА»  и  CHANG’E  последующие  миссии 
ILRS-1...-5  будут  международными,  каждая  миссия 
будет посвящена конкретной задаче. В рамках ILRS-5 
предполагается развёртывание на Луне обсерватории 
для проведения астрономических наблюдений.
Перечислим основные преимущества размещения 

телескопа на Луне:
 - отсутствие  атмосферы  делает  возможным  про-
ведение наблюдений в УФ- и ИК- спектральных 

диапазонах,  которые  недоступны для  наземных 
телескопов;

 - Луна находится за пределами основных слоёв ге-
окороны Земли, это снижает фон в УФ, что даёт 
преимущество перед телескопами на низкой око-
лоземной орбите;

 - размещение  обсерватории  на  южном  полюсе 
Луны,  а  также  благодаря  медленному  по  срав-
нению с Землей вращению Луны позволит про-
водить  длительные  непрерывные  наблюдения 
объектов  на  видимой  с  южного  полюса  Луны 
части небесной сферы, что является преимуще-
ством  перед  наземными  и  низкоорбитальными 
телескопами;

 - поверхность Луны относительно стабильна;

DOI: 10.26162/LS.2022.71.64.001
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 - Луна  вращается  намного медленнее  Земли,  что 
позволяет  использовать  короткофокусные  теле-
скопы без часового ведения;

 - использование инфраструктуры МНЛС,  т.к.  ли-
нии  связи,  система  доставки  грузов,  наземный 
центр управления и пр. позволят уменьшить сто-
имость развёртывания лунной обсерватории.

Среди определённых недостатков размещения  те-
лескопа на Луне можно отметить следующее:

 - ограничения на область небесной сферы, доступ-
ной для наблюдений с южного полюса Луны;

 - оптические  элементы  телескопа  должны  быть 
защищены  от  попадания  пыли  с  поверхности 
Луны;

 - телескоп  должен  быть  защищён  от  засветки 
от  поверхности  Луны,  в  дополнение  к  защите 
от засветки Солнцем и Землёй;

 - несмотря  на  медленное  вращение  Луны,  теле-
скопы  с  высоким  угловым  разрешением  скорее 
всего  потребуют  дополнительных  технических 
решений  для  компенсации  вращения  звездного 
поля.

До  сих  пор  Луна  практически  не  использовалась 
для проведения долгосрочных астрофизических на-
блюдений  с  помощью  телескопов.  Среди  реализо-
ванных проектов необходимо упомянуть китайскую 
миссию на Луну CHANG’E 3, для которой в NAOC 
(Национальная  астрономическая  обсерватория,  Ки-
тайская  академия  наук)  был  разработан  лунный 
телескоп  LUT  (Lunar-based  Ultraviolet  telescope). 
Телескоп  расположен  на  посадочном  модуле  мис-
сии. Основные научные задачи проекта – продолжи-
тельный фотометрический мониторинг переменных 
звёзд в ближнем УФ в  течение десятков дней, про-
ведение обзора галактической плоскости в ближнем 
УФ (Jing Wang et al., 2015).
Телескоп  LUT  оптической  схемы  Ричи  –  Кретье-

на  (рисунок  1)  имеет  апертуру  150  мм,  поле  зре-

ния  1,36×1,36  градусов,  масштаб  изображения  
4,76 угл.  с/пиксель. Перед входной апертурой теле-
скопа установлено плоское зеркало в карданном под-
весе с управлением по двум осям, которое позволяет 
наводить телескоп на интересующие источники с точ-
ностью 90 угл. с. В качестве детектора используется 
ПЗС AIMO CCD E2V47-20 формата 1024×1024 пик-
селей  с  увеличенной УФ-чувствительностью и  тер-
моэлектрическим  охлаждением  до  40°C  ниже  тем-
пературы  окружающей  среды.  Проницающая  сила 
телескопа составляет mAB 13m при экспозиции 30 с.
Настоящая статья посвящена определению перспек-

тивных задач для будущих лунных астрофизических 
телескопов,  определению  концептуального  облика 
научной аппаратуры УФ-диапазона на Луне для про-
ведения астрономических наблюдений на МНЛС.

1.   Научные задачи 
для астрофизического телескопа 
на Луне

Луна  может  быть  использована  для  мультиспек-
тральных исследований объектов Солнечной систе-
мы  и  Вселенной,  в  т.ч.  в  УФ-диапазоне.  В  ультра-
фиолетовом диапазоне наиболее высокая плотность 
астрофизической  информации  о  звёздах  и  газе. 
Размещённый  на  Луне  телескоп,  оснащённый  уль-
трафиолетовыми  камерами  и  спектрографами,  ста-
нет  эффективным  инструментом  для  современных 
астрофизических  исследований  и  позволит  отве-
тить  на  важные  вопросы  современной  астрономии 
(Boyarchuk A.A. et al., 2016):

 - эволюция Вселенной, включая историю реиониза-
ции Вселенной, химическая эволюции Вселенной, 
поиск скрытой диффузной барионной материи;

 - физика аккреции на компактных объектах  (чёр-
ные дыры, нейтронные звёзды) и в близких двой-
ных звёздах;

рисунок 1. 15 см УФ-телескоп LUT с системой наведения на основе плоского зеркала. Установлен на посадочном 
модуле миссии CHANG’E 3

КОНЦЕПЦИЯ АСТРОФИЗИЧЕСКОГО ТЕЛЕСКОПА ДЛЯ МЕЖДУНАРОДНОЙ НАУЧНОЙ ЛУННОЙ СТАНЦИИ
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 - звездообразование;
 - изучение физического и химического состава ат-
мосфер планет Солнечной системы и экзопланет;

 - наблюдение оптической компоненты гравитаци-
онных событий.

Наземные  телескопы  не  способны  проводить  на-
блюдения внутри земной орбиты (на дневном небе) 
и имеют ограниченную эффективность наблюдений 
вдоль  орбиты  Земли,  на  закате  и  восходе  Солнца, 
вблизи горизонта Земли.
Небольшой широкоугольный телескоп на Луне по-

может  значительно  расширить  доступную  область 
наблюдения  комет,  астероидов  и  других  объектов 
на  дневном  небе,  т.е.  внутри  земной  орбиты. Из-за 
отсутствия атмосферы минимальное угловое рассто-
яние между  объектом и Солнцем будет  ограничено 
только конструкцией бленды (обычно около 30°).
Длительные наблюдения астероидов и комет в ши-

роком диапазоне длин волн, включая УФ и ИК, позво-
лят получить  важные параметры,  такие  как  состав, 
характеристики вращения и более точные элементы 
орбиты.
Кометы  являются  важными  свидетелями  форми-

рования  и  эволюции  Солнечной  системы.  Данные 
в ультрафиолетовом диапазоне помогают определить 
химический состав и изучить физические процессы 
в ядрах комет и коме. Кометы много раз наблюдались 
в УФ большими космическими телескопами, такими 
как HST,  FUSE  и GALEX. Из-за  нехватки  времени 
для  наблюдения  за  кометами  с  помощью  больших 
космических  телескопов  новый  относительно  не-
большой телескоп на Луне станет эффективным ин-
струментом  для  проведения  многократных  наблю-
дений  комет  во  время  их  движения  по  Солнечной 
системе, включая регионы, близкие к Солнцу.
Для  изучения  комет  желательно  иметь  несколь-

ко фильтров в УФ-диапазоне и несколько – в опти-
ческом  для  проведения  калибровок.  Применение 
КМОП-детектора,  который  в  отличие  от  МКП  де-
текторов  не  чувствителен  к  локальной  пересветке, 
а с другой стороны, обладает очень низкими шумами 
считывания,  позволит  достичь  высокого  соотноше-
ния сигнал/шум при сложении большого количества 
кадров ядра и хвоста кометы. Это позволит получить 
кадры одновременно с высокой предельной чувстви-
тельностью и высоким динамическим диапазоном.
Скорость  звездообразования  является  ключевой 

характеристикой  эволюции  галактик. Получение ин-
формации  о  звездообразовании  зависит  от  многопо-
лосной  фотометрии  в  дальнем  инфракрасном,  уль-
трафиолетовом  и  других  диапазонах  волн.  Каталог 
GALEX является наиболее полным каталогом ультра-
фиолетовых источников на сегодняшний день, но он 
имеет большие пропуски, особенно в областях с яр-
кими источниками. Это обусловлено использованием  

детектора  на  основе  МКП,  работающего  в  режиме 
счёта фотонов. Миссия GALEX провела наблюдения 
на  26000  кв.  градусов  в  основном  режиме  съёмки 
с экспозицией 100 с. После выхода из строя детекто-
ра канала FUV в 2009 году наблюдения проводились 
только в канале NUV.
Ультрафиолетовый телескоп на Луне с КМОП или 

ПЗС  детектором,  для  которых  отсутствуют  огра-
ничения  на  яркость  наблюдаемого  объекта,  может 
быть  эффективным  инструментом  для  устранения 
пробелов  в  каталоге  ультрафиолетовых  объектов 
GALEX в полосе FUV и в областях около ярких ис-
точников,  преимущественно  в  области  Млечного 
Пути. Телескоп должен быть оснащён двумя фильтра 
GALEX FUV и NUV, а также набором стандартных 
фильтров  для  калибровки  длинноволновой  утечки 
УФ-светофильтров.
Новая  задача  в  астрофизике  –  создание  теле-

скопов,  осуществляющих  одновременный  мони-
торинг  огромных  областей  неба  с  целью  поиска 
транзиентных  событий.  Как  правило,  все  высоко-
энергетические события имеют высокие температу-
ры  (>10000 К) на  самой ранней  стадии взрыва или 
вспышки, и большинство из них имеют сильное уль-
трафиолетовое излучение, т.е. они ярче в ультрафио-
летовом свете, чем в оптическом или инфракрасном. 
При этом фон неба в УФ (зодиакальный свет и галак-
тический фон) меньше, чем в оптическом диапазоне. 
Комбинация новых КМОП или ПЗС детекторов с вы-
соким квантовым выходом в ближнем УФ, широко-
угольных  линзовых  объективов  с  новыми  просвет-
ляющими  УФ-покрытиями  позволит  создать  очень 
эффективный мультиапертурный телескоп на основе 
линзовых широкоугольных УФ-объективов. Это бу-
дет  первый  в  мире  глобальный  обзор  переменных 
источников в УФ в режиме реального времени. Ос-
новные задачи телескопа:

 - наблюдения  ударных  вспышек  («первый  свет») 
сверхновых;

 - наблюдения  гравитационных  событий  (слияния 
NS-NS, NS-BH);

 - поиск  новых  типов  высокоэнергетичных  собы-
тий (сверхкороткие переходные процессы), кото-
рые еще не известны.

2.   Возможные подходы 
для ультрафиолетового  
наблюдения с Луны

Для создания телескопов для астрофизических на-
блюдений с Луны предлагаются к рассмотрению три 
различные концепции:
1.  Создание  относительно  небольшого  телескопа 

(15–30 см) с собственной системой наведения на ос-
нове предапертурного  зеркала в карданном подвесе 
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(рисунок  2а)  (Сачков М.Е. и др.  Концепция  лунно-
го…, 2020). Апертура телескопа может быть выбрана 
в зависимости от доступного бюджета массы и огра-
ничений по габаритам. Данный телескоп может быть 
установлен как на спускаемом, так и на орбитальном 
лунных аппаратах.
2.  Установка на Луне достаточно крупного много-

целевого  астрофизического  телескопа  с  апертурой 
60 см УФ-, оптического и ИК-диапазонов с не менее 
чем  четырьмя  научными  приборами.  Телескоп  бу-
дет  занимать всю доступную массу и пространство 
на  посадочном  модуле  (рисунок  2б).  Для  данного 
телескопа  предварительно  зарезервирована  между-
народная миссия ILRS-5.
3.  Построение  нового  типа  телескопа  –  мультиа-

пертурного телескопа (рисунок 2в) для одновремен-
ной  съёмки  всего  доступного  с  МНЛС  неба  в  УФ 
в  режиме  реального  времени.  Телескоп  будет  со-
стоять из ~20–200 одиночных линзовых объективов 
с апертурой ~10–25 см, каждый из которых является 
самостоятельным телескопом с детектором и блоком 
обработки информации.

3.   Телескоп с апертурой 15–30 см 
с системой наведения с помощью 
плоского зеркала

Первая  концепция  заключается  в  создании  отно-
сительно  небольшого  телескопа  (15–30  см)  с  соб-
ственной  системой  наведения  (рисунок  3).  Такая 
относительно  небольшая  дополнительная  полезная 
нагрузка  может  быть  установлена  почти  на  любом 
спускаемом аппарате,  а  также на лунном орбиталь-
ном аппарате.
Телескоп и научная аппаратура могут быть услож-

нены (увеличены в размере и массе) или упрощены 
в  соответствии  с  имеющимся  бюджетом.  В  рам-
ках данной концепции для разных миссий телескоп 
с приёмной аппаратурой может быть оптимизирован 
для различных научных задач, таких как поиск асте-
роидов, наблюдения в  разных спектральных диапа-
зонах и т.д.
Например, на рисунке 3а приведена схема полно-

стью  зеркального  телескопа  с  фокальной  поверх-
ностью  размером  2,4×1,2  градуса,  что  позволя-
ет  разместить  два  детектора,  оптимизированных 
для УФ- и ИК- диапазонов. На рисунке 3б показана 
аналогичная схема, но оптимизированная для полу-
чения изображений только в УФ с высоким угловым 
разрешением (0,3 угл. с/пиксель) при апертуре 20 см; 
возможна установка турели со светофильтрами.
Применимость  технологии  наведения  телескопа 

на Луне с помощью плоского зеркала уже была по-
казана  китайским  телескопом  LUT  в  ходе  миссии 
CHANG’E 3 (см. рисунок 1). В России имеется более 

рисунок 2. Общий вид посадочного аппарата 
с телескопами: 15–30 см (а), 60 см (б) 
и мультиапертурным (в)

КОНЦЕПЦИЯ АСТРОФИЗИЧЕСКОГО ТЕЛЕСКОПА ДЛЯ МЕЖДУНАРОДНОЙ НАУЧНОЙ ЛУННОЙ СТАНЦИИ
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чем 10-летний опыт эксплуатации двухкоординатно-
го оптико-механического  сканирующего устройства 
БСКР-Т разработки СКБ КП ИКИ РАН, которое ра-
ботает в паре с телескопом с апертурой 22 см на ме-
теорологических  спутниках  серии  «ЭЛЕКТРО-Л»; 
угол сканирования зеркалом составляет 10 градусов 
(Андреев Р.В. и др., 2015).
Другим  примером  использования  поворотного 

зеркала  является  европейский  метеорологический 
проект  METEOSAT  третьего  поколения  (MTG). 
Для наведения телескопа используется модуль скани-
рования (SCA) на основе плоского предапертурного 
зеркала  размером  30  см,  разработанный  компанией 
SENER (Philippe P. Martin et al., 2021). Угол скани-
рования составляет 45 градусов, точность удержания 
объекта  0.6  мкрад.  Имеется  механизм  блокировки 
зеркала на время запуска (рисунок 4).
Область наблюдения лунного телескопа с помощью 

зеркала, при отсутствии помех со стороны других ча-
стей аппарата, может быть доведена до 50×120 гра-
дусов  при  разумных  габаритах.  Размеры  овально-
го  зеркала  перенаведения  должны  быть  примерно 
в  полтора  раза  больше  апертуры  телескопа,  поэто-
му  данную  технологию  рационально  использовать 
для  телескопов  с  апертурами  до  30  см.  Для  более 
крупных  телескопов  необходимо  применять  клас-
сические опорно-поворотные устройства для трубы 
телескопа с приёмной аппаратурой.
Входные апертуры телескопов должны быть защи-

щены от попадания лунной пыли крышками много-
разового срабатывания, которые могут быть исполь-
зованы  повторно  во  время  эксплуатации  телескопа 
при возникновении вероятности загрязнения оптики 
телескопа от других объектов лунной станции. Воз-
можно использование систем активной очистки оп-
тических элементов от лунной пыли, например под-
вижного зеркала.
Масса  телескопа  в  сборе  с  зеркалом,  в  зависи-

мости  от  апертуры,  оценивается  в  15–60  кг  (Сач-
ков М.Е. и др.  Проект  индийско-российского  УФ-
спектрографа…, 2020).

4.   Крупный многоцелевой 
астрофизический телескоп 
для миссии ILRS-5

Вторая  концепция  заключается  в  развертыва-
нии  на МНЛС достаточно  крупного многоцелевого 
астрофизического  телескопа, предложенного в рам-
ках  международной  миссии  ILRS-5.  Телескоп  бу-
дет  занимать всю доступную массу и пространство 
на посадочном модуле.
Для  данной  миссии  предлагается  многоцелевой 

телескоп УФ-, оптического и ИК-диапазонов с апер-
турой 60 см с двумя фокусами, позволяющий устано-
вить не менее четырёх различных научных приборов 
(см. рисунок 2б).

рисунок 3. Концептуальный вид телескопа с апертурой 
15–30 см с системой наведения с помощью плоского 
зеркала: оптическая схема УФ ИК-телескопа (а), 
оптическая схема телескопа для УФ-наблюдений (б), 
компоновка телескопа с зеркалом и блендой (в)

Предложенная оптическая схема (рисунок 5) позво-
ляет собрать достаточно компактный телескоп. Пер-
вый фокус  имеет минимальное  количество  отража-
ющих поверхностей и предназначен для размещения 
УФ-спектрографа. Второй фокус имеет увеличенное 
до 10 м фокусное расстояние и достаточно большие 
размеры фокальной поверхности (14×7 см) для раз-
мещения  основных  научных  приборов. Оптическое 
разрешение составляет 0,2 угл. с.
Масса телескопа в сборе оценивается в 200–400 кг.

а

б

в
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5.   Мультиапертурный телескоп 
для обзора всего неба в УФ

Третья  концепция  состоит  в  построении  на  Луне 
нового класса телескопов – мультиапертурного теле-
скопа  для  одновременной  съёмки  всего  доступного 
с МНЛС неба в УФ в режиме реального времени.
В  последние  годы  стало  возможным  создать  не-

большие по апертуре линзовые УФ-телескопы с по-
лем зрения до 50–200 кв.  градусов и достичь прак-
тически  предельной  чувствительности  в  диапазоне 
ближнего  УФ.  Это  достигается  комбинацией  ПЗС 
или КМОП детектора со специальной обработкой по-
верхности для достижения квантового выхода более 
70% в ближнем УФ, линзового объектива с исполь-
зованием  прозрачных  в  УФ  материалов  (например 
CaF2), просветляющих покрытий линз с эффективно-
стью более 99%, новых многослойных УФ-фильтров 
с хорошим пропусканием в УФ и подавлением опти-
ческой составляющей более пяти порядков. В таком 
линзовом  телескопе  отсутствуют подвижные части, 
используется  детектор  с  электронным  затвором. 

рисунок 4. Двухкоординатный сканер  
(Scan Assembly, SCA) на основе плоского зеркалам 
диаметром 300 мм, изготовленный компанией SENER 
для метеорологического аппарата METEOSAT THIRD 
GENERATION (MTG)

рисунок 5. Концептуальный вид многоцелевого телескопа с апертурой 60 см с двумя фокусами

КОНЦЕПЦИЯ АСТРОФИЗИЧЕСКОГО ТЕЛЕСКОПА ДЛЯ МЕЖДУНАРОДНОЙ НАУЧНОЙ ЛУННОЙ СТАНЦИИ

а

б

рисунок 6. Схематический вид одиночного линзового 
УФ-объектива (а) и мультиапертурного телескопа (б) 
в случае расположения объективов на едином основании

В случае необходимости размещения светофильтров 
они будут неподвижно закреплены перед детектором 
или напылены на его поверхность.

фокус № 2: камеры поля, 
спектрограф

фокус № 1: УФ спектрограф
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Каждый линзовый объектив с апертурой ~10–25 см 
(рисунок 6а) является самостоятельным телескопом 
с детектором и блоком обработки информации. Для 
покрытия всего доступного с поверхности Луны неба 
(около 10000 кв. градусов) потребуется ~20–200 объ-
ективов (рисунок 6б).
В  случае  использования  короткофокусных  объ-

ективов  небольшой  апертуры  (10  см),  ввиду  очень 
короткого  фокусного  расстояния,  вероятно,  не  по-
требуется  система  часового  ведения  и  наведения, 
т.е. массив объективов может быть жестко закреплен 
на посадочном модуле. В случае использования бо-
лее длиннофокусных объективов (апертура до 25 см) 
с  большим  угловым  разрешением  потребуется  си-
стема компенсация вращения Луны. Например, мас-
сив объективов может быть установлен на платфор-
ме  с  небольшим  возвратно-поступательным  ходом 
для  компенсации  вращения  неба  в  пределах  одной 
экспозиции.  После  каждой  экспозиции  платформа 
будет возвращаться в исходное положение.
Мультиапертурный телескоп может строиться по-

этапно – объективы могут быть расположены на раз-
личных посадочных модулях, это увеличит отказоу-
стойчивость распределённого телескопа.
Масса  одного  линзового  объектива  с  детектором 

и блоком обработки оценивается в 3 кг, масса всего 
телескопа оценивается в 100–600 кг.

заключение
Международная  научная  лунная  станция  даёт 

уникальную  возможность  разместить  телескопы 
для  астрономических  наблюдений,  обслуживать  их 
в  течение  длительного  времени  и  модернизировать 
приборы в будущем.
Предварительно  сформулированы  три  различных 

подхода  к  созданию  ультрафиолетовых  телескопов 
на Луне. Первый – построить относительно неболь-
шой  телескоп  в  качестве  дополнительной полезной 
нагрузки к посадочному или орбитальному модулям, 
второй  –  создание  достаточно  крупного  телескопа 
в рамках специальной миссии ILRS-5.
Третье предложение – создание мультиапертурного 

телескопа  с  возможностью  распределения  объекти-
вов  между  различными  аппаратами.  Развёртывание 
мультиапертурного  телескопа  может  осуществлять-
ся поэтапно, причём пробный объектив может быть 
разработан в достаточно сжатые сроки и установлен 
на будущих аппаратах серии «ЛУНА» или CHANG’E.
Установка предложенных в настоящей работе теле-

скопов  на  Луне  может  рассматриваться  как  первый 
шаг  на  пути  к  развитию  технологий  использования 
Луны для астрономических наблюдений. Даже теле-
скоп с относительно небольшой апертурой, установ-
ленный на Луне, станет эффективным инструментом 
для  многих  видов  астрономических  исследований 

в УФ-, оптическом и ИК-диапазонах, таких как наблю-
дение различных астрофизических объектов во Все-
ленной, астероидов и комет в Солнечной системе.
В будущем, при наличии посещаемой лунной базы 

или  при  отработке  технологии  роботизированной 
сборки крупных конструкций на Луне,  лунная база 
позволит  собирать  на  Луне  крупные  астрономиче-
ские  телескопы  с  сегментированными  зеркалами 
(Шугаров А.С. и др., 2019) и модульным принципом 
проектирования для обеспечения ремонта и обновле-
ния научной аппаратуры.

Исследование выполнено при финансовой под-
держке РФФИ и ГФЕН в рамках научного проекта 
№ 21-52-53022.
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АКУСТИЧЕСКИХ ИСПЫТАНИЙ 
ПРИ НАЗЕМНОЙ ОТРАБОТКЕ 
ПРОЧНОСТИ КА

TO THE QUESTION OF THE USE OF 
ACOUSTIC TESTS DURING  
GROUND-BASED TESTING OF  
THE STRENGTH OF SPACECRAFT
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В статье рассматриваются особенности 
вибрационного нагружения конструкции КА 
и его элементов при воздействии акустического 
шума. Проводится сравнение результатов 
акустической и кинематической вибрации 
КА при наземных испытаниях на прочность. 
Показывается и обосновывается невозможность 
полномасштабного воспроизведения расчётного 
вибронагружения КА и его частей при 
кинематическом возбуждении вибрации. 
Обосновывается рациональное использование 
различных способов вибрационного нагружения КА 
при наземной отработке прочности.

Ключевые слова: акустический шум; вибрация; 
эксплуатационная прочность;  
космические аппараты; испытания на прочность.

The article discusses the features of vibration  
loading of the structure of a spacecraft  
and its elements when exposed to acoustic  
noise. Comparison of the results of acoustic  
and kinematic vibration of spacecraft  
during ground strength tests is carried out.  
The impossibility of full-scale reproduction  
of the target vibration loading of  
the spacecraft and its parts with  
kinematic excitation of vibration is shown  
and substantiated. Substantiates the rational  
use of various methods of vibration loading of 
a spacecraft during ground strength testing.

Key words: acoustic noise; vibration;  
operational strength;  
spacecraft; strength test.

введение
Требование  прочности  любого  космического  ап-

парата на всех этапах эксплуатации является обяза-
тельным и подлежит безусловному удовлетворению 
для обеспечения его надёжного и эффективного функ-
ционирования.  Понятие  эксплуатационной  проч-
ности  современного  КА  многогранно  и  учитывает 
большое  количество  различных  видов  нагружения 
и условий эксплуатации (Бирюков А.С., Деменко О.Г., 
Ефанов В.В., 2019).

Важную роль в эксплуатационном нагружении КА 
играет вибрация. Вибрация возникает на различных 
этапах эксплуатации КА. В качестве наиболее суще-
ственных случаев вибрационного нагружения можно 
выделить:

 - во-первых,  транспортирование  КА  в  эксплуа-
ти рующую  организацию,  а  также  транспор-
тирование  его  в  составе  головного  блока  и  ра- 
ке ты-носителя;

DOI: 10.26162/LS.2022.34.33.002
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 - во-вторых,  сложное  вибрационное  нагружение 
в процессе выведения КА на орбиту.

В первом случае источником вибрации для КА яв-
ляется  подвеска  транспортного  средства,  вибрация 
от которой передаётся на узлы крепления КА в транс-
портном  контейнере. Для  данного  вида  вибрацион-
ного нагружения наиболее адекватным видом лабо-
раторной отработки прочности являются испытания 
изделия на вибростенде, при которых вибрация воз-
буждается в местах крепления КА к транспортному 
контейнеру,  т.е.  именно  там,  где  она  возбуждается 
при реальном транспортировании.
Во втором случае – при выведении КА на орбиту – 

вибрационное  нагружение  качественно  и  количе-
ственно существенно различается для разных этапов 
полёта.  Можно  выделить  три  основных  источника 
вибрации КА на активном участке.
1.  Низкочастотная  вибрация  в  диапазоне  частот 

1–30 Гц с амплитудами, достигающими 5–7 g по про-
дольной оси и 1–3 g по боковым осям, которые соот-
ветствуют переходным режимам полёта – моментам 
старта РН, разделения ступеней, отделению головно-
го обтекателя и т.п. При лабораторной отработке дан-
ный вид нагружения адекватно может имитироваться 
на вибростенде возбуждением за основание.
2.  Вибрация  от  работы  различных  двигательных 

установок: ступеней РН, РБ, КА, которая также при-
ходит на конструкцию КА от кинематического воз-
буждения интерфейса.
3.  Высокочастотная  вибрация большой интенсив-

ности,  связанная  с  акустическими  явлениями,  воз-
никающими на старте РН от работающих двигателей 
первой ступени и в процессе полёта РН в атмосфере 
на этапе максимального скоростного напора.
Акустические волны большой интенсивности в ши-

роком частотном диапазоне 20–4000 Гц, внешние по 
отношению к головному обтекателю (ГО), вызывают 
колебания его оболочки, которая, в свою очередь, вы-
зывает вторичные акустические волны под ГО в зоне 
расположения  КА.  Это  высокочастотное  акустиче-
ское  нагружение  воздействует  на  конструкцию  КА 
по всей его поверхности, вызывая широкополосную 
случайную вибрацию элементов конструкции.
До недавнего времени отработка прочности косми-

ческих аппаратов в НПО им. С.А. Лавочкина на воз-
действие  высокочастотной  вибрации,  ввиду  отсут-
ствия  доступных  акустических  камер,  проводилась 
только  с  использованием  вибростендов.  При  этом 
предполагалось, что вибрация отдельных элементов 
КА при кинематическом возбуждении основания КА 
на  вибростенде  нормативной  случайной  вибрацией 
близка  к  вибрации,  создаваемой  акустическим  по-
лем.  Это  соответствовало  и  отраслевым  норматив-
ным  документам  по  виброиспытаниям,  в  которых 
определены  требования  по  вибронагружениям  кон-
струкций КА, достаточные для их прочностной отра-

ботки. Практика показала, что в какой-то мере такой 
подход оправдан, поскольку на его основе предпри-
ятием были созданы десятки аппаратов, полностью 
выполнивших свою миссию и подтвердивших свою 
эксплуатационную прочность (Ширшаков А.Е., Кар-
чаев Х.Ж., Моишеев А.А., Лоханов И.В.,  2019).  Тем 
не менее, мы  видели,  что  зарубежные  космические 
организации всегда строили прочностную отработку 
КА с применением акустических испытаний.
Первый  опыт  в  этом  направлении  специалисты 

НПО им. С.А. Лавочкина получили в процессе уча-
стия  в  международном  проекте  «ЭКЗОМАРС», 
выполняемом  в  настоящее  время  совместно  с  Ев-
ропейским  космическим  агентством  (Бабаков А.В., 
Финченко В.С., 2020). В процессе акустических ис-
пытаний  десантного  модуля  КА,  при  которых  про-
водились измерения виброперегрузок в местах уста-
новки  аппаратуры,  выявилось,  что  для  некоторых 
блоков измеренные уровни случайной вибрации пре-
вышают требования технических заданий, основан-
ных на нормативных значениях случайной вибрации 
для аппаратуры. Полученные результаты заставляют 
нас внести изменения в практику наземной отработ-
ки прочности КА.
Тем не менее, с учётом предыдущей многолетней 

практики  проведения  виброиспытаний  КА  только 
с нагружением на вибростенде (в том числе случай-
ной вибрацией), остаётся вопрос – нужно ли ломать 
сложившийся  подход  к  виброиспытаниям КА? Мо-
жет  быть,  можно  и  далее  обходиться  кинематиче-
ским  возбуждением  с  использованием  вибростен-
да,  заменяя  акустическое  нагружение  некоторыми 
«эквивалентными»  режимами  случайной  вибрации, 
если это корректно?
Теоретически  понятно,  что  отклики  конструкции 

КА  на  разные  типы  вибрационных  воздействий 
должны существенно различаться друг от друга (Те-
лепнев П.П., Жиряков А.В., Герасимчук В.В.,  2020). 
Но  необходимо  определить  количественные  раз-
личия и  частотные диапазоны,  которые характерны 
для  того  или  другого  нагружения.  Ответить  на  эти 
вопросы  могли  бы  механические  (на  вибростен-
де)  и  акустические испытания,  проведённые на  од-
ном  и  том  же  объекте  в  полном  диапазоне  частот 
до  2000  Гц.  Однако  такие  случаи  в  отечественной 
практике до настоящего времени не были описаны.
Уникальную возможность для ответа на поставлен-

ные вопросы предоставили проводившиеся в 2020–
2021 году в НПОЛ зачётные испытания на прочность 
КА  «ЛУНА-ГЛОБ»  («ЛУНА-25»)  (Ефанов В.В., 
Долгополов В.П., 2016).  В  рамках  этих  испытаний 
были  проведены  полномасштабные  испытания 
на воздействие механической (на вибростенде) и аку-
стической вибрации. Установка КА «ЛУНА-ГЛОБ» 
на вибростенд и в акустическую камеру (Акустиче-
ские испытания…, 2021) показаны на рисунках 2 и 3 
соответственно.
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Ниже  приведено  сопоставление  результатов  этих 
испытаний  и  показаны  принципиальные  различия 
в  реализации  полей  вибрационных  нагрузок  на  ос-
новных  агрегатах  силовой  конструкции  КА  подоб-
ного типа. Сделанные ниже выводы в большей или 
меньшей степени характерны и для других конструк-
тивно-силовых схем современных КА.

1.   Краткая конструктивно-силовая 
схема КА «ЛУНА-ГЛОБ»

Рассмотрим  особенности  конструктивно-силовой 
схемы КА «ЛУНА-ГЛОБ» (ЛГ) как объекта вибра-
ционных  и  акустических  испытаний  (рисунок  1) 
(Казмерчук П.В., Мартынов М.Б., Москатиньев И.В., 
Сысоев В.К., Юдин А.Д.,  2016). При этом в первую 
очередь будем обращать внимание на массовую по-
верхностную  плотность  частей  конструкции  КА  – 
величину,  определяемую  отношением  массы  кон-
струкции к её площади и измеряемую в кг/м2.
Исходя из процесса силового взаимодействия кон-

струкций с акустическим полем, известно, что кон-
струкции  с  относительно  малой  массовой  поверх-
ностной  плотностью  (различные  панели,  оболочки 
и др.) более чувствительны к воздействию акустиче-
ского нагружения.

Масса  заправленного  блока  баков  с  двигательной 
установкой,  агрегатами  и  посадочным  устройством 
составляет  примерно  1250  кг,  габаритная  площадь 
порядка  4  м2,  итого  массовая  поверхностная  плот-
ность блока баков около 300 кг/м2.

К ВОПРОСУ ОБ ИСПОЛЬЗОВАНИИ АКУСТИЧЕСКИХ ИСПЫТАНИЙ ПРИ НАЗЕМНОЙ ОТРАБОТКЕ ПРОЧНОСТИ КА

рисунок 1. Общий вид КА «ЛУНА-ГЛОБ»

1.1.   Основные элементы конструктивно-
силовой схемы КА «ЛУНА-ГЛОБ»

1.1.1.  Блок баков
Основой, строительной базой КА «ЛУНА-ГЛОБ» 

является блок баков двигательной установки (ДУ) – 
жёсткая конструкция, состоящая из четырёх сфери-
ческих ёмкостей (баков), соединённых друг с другом 
через  цилиндрические  проставки.  На  блоке  баков 
установлена ДУ КА с агрегатами.

дополнительная 
панель БС

посадочное устройство

агрегаты ДУ
блок баков

ТСП приборного 
контейнера

радиатор

основные  
панели БС

рисунок 2. КА «ЛУНА-ГЛОБ» на вибростенде

1.1.2.  Приборный контейнер
Сверху на блоке баков установлен приборный кон-

тейнер  (ПК).  В  центре  ПК  расположена  основная 
плоская термостабилизированная приборная панель 
(ТСП) со служебной и научной аппаратурой.
ТСП  по  двум  сторонам  соединена  с  двумя  очень 

лёгкими  коробчатыми  конструкциями  (треугольные 
в плане),  выполненными из облегчённых трёхслой-
ных сотовых панелей с тонкими перфорированными 
несущими  слоями  из  углепластика.  Четыре  наруж-
ные  стороны  этих  коробчатых  конструкций  служат 
одновременно стационарными (основными) панеля-
ми солнечных батарей (БС).
Кроме этого, на блоке баков на четырёх кронштей-

нах в узлах крепления установлена дополнительная, 
пятая, панель БС меньшего размера, аналогичная по 
конструкции четырём основным.
В верхней части платформы на специальных крон-

штейнах расположены радиаторы системы терморе-
гулирования,  выполненные  на  основе  трёхслойных 
сотовых  панелей  и  включённые  в  общую  силовую 
схему ПК.
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Масса  ТСП  с  установленным  на  ней  оборудова-
нием  составляет  примерно  130  кг,  площадь  ТСП  – 
1,3  м2,  т.е.  массовая  поверхностная  плотность  при-
борной ТСП порядка 100 кг/м2.
Масса одной панели БС равна примерно 3 кг, пло-

щадь её поверхности 0,9 м2, массовая поверхностная 
плотность панели БС составляет порядка 3,3 кг/м2.
Масса  радиатора  примерно  12  кг,  его  площадь 

1,4 м2, массовая поверхностная плотность радиатора 
порядка 8,6 кг/м2.
Таким  образом,  конструкция  КА  «ЛУНА-ГЛОБ» 

содержит  элементы,  существенно  различающие-
ся  массовой  поверхностной  плотностью,  а  значит, 
и чувствительностью к акустическим нагрузкам.
При проведении испытаний на наиболее нагружен-

ных вибрацией участках конструкции КА было уста-
новлено более 70 вибродатчиков (из них 16 на бло-
ке  баков,  8  на  приборной  ТСП,  13  на  панелях  БС 
и 4 на радиаторе),  их расположение на  всех  этапах 
испытаний было одинаковым.

2.   Сравнительный вибрационный 
отклик конструкции КА

В  данной  работе,  на  основе  испытаний  одного 
и  того  же  КА,  мы  рассматриваем  сравнительный 
вибрационный  отклик  его  конструкции  при  двух 
типах нагружения: кинематическом нагружении КА 
случайной вибрацией в опорном сечении КА на ви-
бростенде  (рисунок  2)  и  нагружении  акустическим 
шумом в акустической камере (рисунок 3).
Для  оценки  уровня  вибраций  будем  использовать 

в  качестве  его  критерия  среднеквадратичные  зна-
чения ускорений в 1/3 октавных полосах частот и в 
полном диапазоне частот от 5 до 2000 Гц.
Так  как  нас  будут  интересовать  не  абсолютные 

значения  самих  ускорений  отклика  в  том  или  дру-
гом случае нагружения конструкции, а их сравнение 
между  собой,  то  будем  проводить  анализ  в  безраз-
мерном виде. Для этого, по характерным для отдель-
ных агрегатов точкам измерений, проведём в обоих 

рисунок 3. КА «ЛУНА-ГЛОБ» в акустической камере

таблица – Принятые нормированные уровни вибрации
поддиапазоны частот, Гц

5–10 10–20 20–50 50–100 100–200 200–500 500–1000 1000–2000 5–2000

гармоническая вибрация случайная вибрация
ANORM (rms), g

амплитуда ускорения, g спектральная плотность виброускорения, g2/Гц

0,5 0,5–0,6 0,02 0,02 0,02–0,05 0,05 0,050–0,025 0,025–0,013 7,54
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случаях  нагружения  оценку  среднеквадратичных 
ускорений  (rms)  в  1/3  октавных  полосах  (aR(f))  и  в 
полном диапазоне частот от 5 до 2000 Гц (AR) и от-
несём  их  к  аналогичным  обработкам  нормирован-
ных значений гармонической и случайной вибрации 
для  бортовой  аппаратуры  при  её  кинематическом 
возбуждении, приведённым в таблице.

Таким  образом,  за  базовый  уровень  для  оценки 
вибраций примем нормативный уровень гармониче-
ской (от 5 до 20 Гц) и случайной (от 20 до 2000 Гц) 
вибрации  для  бортовой  аппаратуры  КА,  приведён-
ный  в  таблице,  так  как  именно  он  использовался 
при  проведении  испытаний  КА  «ЛУНА-ГЛОБ» 
и его составных частей на вибростенде.
Для сравнения с вибрационными испытаниями ис-

пользовались  результаты  акустических  испытаний 
этого же изделия с суммарным уровнем нагружения 
143 дБ (в диапазоне частот до 2000 Гц).
В  подразделах  3.1–3.4  и  на  рисунках  4–9  в  виде 

гистограмм  показано  сравнение  уровней  вибрации 
элементов  конструкции  КА  «ЛУНА-ГЛОБ»,  полу-
ченных при испытаниях на вибростенде (синий цвет) 
и при акустических испытаниях (красный цвет).
По вертикальной оси в логарифмическом масштабе 

отложены безразмерные  значения āR(f), по  горизон-
тальной оси в логарифмическом масштабе –  значе-
ния  f центральных частот поддиапазонов 1/3 октав-
ного спектра в герцах.
В окошке легенды каждого графика приведены от-

носительные значения ĀR для полного диапазона ча-
стот 5–2000Гц.

3.   Результаты сравнения 
вибрационного нагружения 
по элементам конструкции КА

3.1.   Вибрационное нагружение адаптера 
и блока баков

Основными агрегатами нижней части КА являются 
адаптер и блок баков. Рассмотрим три характерные 
зоны в нижней части КА: стык адаптера с разгонным 
блоком  (или  стык  с  приспособлением  вибростенда 
при механических испытаниях), нижнюю часть бло-
ка баков и среднюю часть блока баков вблизи узлов 
крепления  двигательной  установки. Датчики,  изме-
ряющие вибрации на этих участках, обозначим соот-
ветственно Dадапт, DнизББ, DсрББ. Показания этих 
датчиков приведены на рисунке 4.
Адаптер и блок баков из-за большой массы по от-

ношению к площади поверхности (а также из-за фор-

мы поверхности – жёсткие сферы и цилиндрические 
проставки) являются акустически плохо возбуждае-
мыми конструкциями. Вибрационное поле, создавае-
мое акустическим шумом на адаптере и блоке баков, 
является  преимущественно  «наведённым»  сверху 
со стороны ПК. Поэтому на адаптере и в нижней ча-
сти  блока  баков  вибрации от  акустики  значительно 
ниже, чем при испытаниях на вибростенде во всём 
диапазоне  частот.  Уже  в  средней  части  блока  ба-
ков уровни вибрации от акустики и при испытании 
на  вибростенде  в  зоне  акустических  частот  (выше 
60 Гц) практически сравниваются. Наибольшее вли-
яние акустической вибрации проявляется при часто-
тах выше 100 Гц.
Из сказанного следует, что испытания таких агрега-

тов, как ферменные конструкции и блоки баков мож-
но проводить только с использованием вибростендов.

К ВОПРОСУ ОБ ИСПОЛЬЗОВАНИИ АКУСТИЧЕСКИХ ИСПЫТАНИЙ ПРИ НАЗЕМНОЙ ОТРАБОТКЕ ПРОЧНОСТИ КА

рисунок 4. Вибрационное нагружение адаптера и блока 
баков

3.2.   Вибрационное нагружение приборного 
контейнера

Приборный контейнер установлен на блоке баков 
в верхней части КА, т.е. на значительном расстоянии 
от  плоскости  стыка  адаптера  КА  с  РН  (или  стыка 
адаптера КА с вибростендом при испытании на ви-
бростенде). Конструктивное описание ПК и его эле-
ментов приведено в разделе 1.
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3.2.1.   Вибрационное нагружение ТСП  
приборного контейнера

Рассмотрим центральную часть ПК – термостаби-
лизированную панель ТСП, на которой установлена 
основная часть аппаратуры КА.
В  качестве  характерных  зон  конструкции  ТСП 

рассмотрим  его  нижнюю,  центральную  и  верхнюю 
части.  Датчики,  измеряющие  ускорения  вибра-
ции  на  этих  участках,  обозначим  соответственно 
DнизТСП, DцентрТСП, DверхТСП.
Сравнительные результаты измерений при двух ви-

дах испытаний приведены на рисунке 5.
ТСП приборного контейнера имеет массовую плот-

ность около 100 кг/м2  и  большую площадь поверх-
ности. Также следует учесть, что конструкция ТСП 
во многих точках соединена с более лёгкими плоски-
ми панелями (радиаторы, панели корпуса и БС), пря-
мо возбуждаемыми акустикой.
Вместе  с  тем,  механическая  вибрация  от  вибро-

стенда проходит до ТСП большой путь, что особенно 
сказывается на ослаблении спектральной плотности 
мощности  виброускорений  в  высокочастотной  об-
ласти. Поэтому для ТСП, как и для всех элементов 
конструкции ПК, в области низких частот уровни ви-
браций при испытании на вибростенде значительно 
превышают  уровни  вибраций  от  акустики,  так  как 
зона  влияния  акустических  частот  находится  выше 
50–60 Гц.
В  области  частот  60–2000  Гц  уровень  вибрации 

в  зоне ПК при испытании КА на  акустику  во мно-
го раз превышает уровень вибрации при испытании 
на вибростенде.
Из рисунка 5 видно, что при испытании на вибро-

стенде  в  высокочастотной  области  уровень  вибра-
ционного  нагружения  элементов  конструкции,  да-
леко расположенных от интерфейса с вибростендом 
(например, ПК), резко снижается. Высокие частоты 
не доходят до удалённых элементов. Исправить этот 
эффект  при  испытании  полностью  собранного  КА 
на  вибростенде  не  представляется  возможным,  так 
как  для  этого  (даже  если  хватит  мощности  вибро-
стенда) придётся сильно (во много раз) перегружать 
нижнюю  часть  КА  (близкую  к  вибростенду),  что 
недопустимо.  Единственный  выход  для  испытания 
в  высокочастотной  области  лёгких  элементов  кон-
струкции, особенно расположенных в верхней части 
КА, – это акустическое нагружение.

3.2.2.   Вибрационное нагружение оборудования 
на корпусе приборного контейнера

На рисунке 6 показано  сравнение уровней вибра-
ции по датчикам DНА, DверхПК, DнизПК, располо-
женным  соответственно  на  приводе  направленной 
антенны (верхняя часть корпуса приборного контей-
нера),  около  места  крепления  одного  из  приборов 
на  верхней  части  корпуса  приборного  контейнера, 

рисунок 5. Вибрационное нагружение ТСП приборного 
контейнера

рисунок 6. Вибрационное нагружение оборудования 
на ПК
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у узла крепления одного из приборов на нижней ча-
сти корпуса приборного контейнера.
Для этих датчиков на ПК картина в целом анало-

гичная описанной выше в подразделе 3.2.1 для ТСП. 
Можно отметить, что для этих мест контроля влияние 
акустики  ещё  выше,  так  как  рядом  крепятся  очень 
лёгкие и возбудимые акустикой панели корпуса и БС.
Также явно прослеживается  зависимость уровней 

высокочастотной  вибрации  при  испытании  на  ви-
бростенде от расстояния до вибростенда. В нижней 
части ПК, которая ближе к вибростенду, уровни вы-
сокочастотных вибраций выше.

3.3.   Вибрационное нагружение панелей 
солнечных батарей

На КА «ЛУНА-ГЛОБ» установлены четыре основ-
ные и одна дополнительная панель солнечных бата-
рей (БС).
Все  панели  в  конструктивно-силовом  отноше-

нии  являются  лёгкими  трёхслойными  сотопанеля-
ми  с  очень  тонкими  углепластиковыми  обшивками 
и разреженными сотами. Четыре основные сотопане-
ли БС являются в силовом отношении частью корпу-
са ПК. Дополнительная панель БС меньшего размера 
установлена отдельно на блоке баков на четырёх точ-
ках крепления на выносном кронштейне.
На рисунке 7 показано  сравнение уровней вибра-

ции по датчикам DцентрОБС, DнизОБС, DверхОБС, 
расположенным на одной из основных панелей БС, 
соответственно в центре панели и у двух узлов кре-
пления в нижней и верхней частях панели.
На рисунке 8 показано  сравнение уровней вибра-

ции по датчикам DверхДБС, DцентрДБС, DнизДБС, 
расположенным  на  дополнительной  панели  БС  со-
ответственно  на  верхнем  свободном  краю  панели, 
в центральной свободной части панели и у узла кре-
пления в нижней части панели.
Панели  БС  представляют  собой  лёгкие  объекты 

большой площади, прямо возбуждаемые акустикой. 
Общий уровень вибрации панелей БС при акустиче-
ском нагружении сильно превышает уровень вибра-
ции при испытании на вибростенде. Наиболее силь-
но нагружены свободные края и центральные части 
панелей, вдали от узлов крепления.
Полученные  результаты  свидетельствуют  о  том, 

что создать расчётный и достоверный уровень вибра-
ции панелей БС при нагружении  в  составе  собран-
ного КА,  а  в  значительной мере и при  автономных 
испытаниях панелей БС можно только акустическим 
шумом.
То есть, при испытании КА на вибростенде в прин-

ципе невозможно  создать на панелях БС высокоча-
стотную  вибрацию,  соответствующую  по  формам 
и уровням акустическому нагружению.

рисунок 7. Вибрационное нагружение основной 
панели БС

рисунок 8. Вибрационное нагружение дополнительной 
панели БС
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В  то  же  время  важно  отметить,  что  на  частотах 
ниже  60  Гц  акустический  шум  не  способен  соз-
дать  вибрацию,  соответствующую  испытаниям  КА 
на вибростенде.

3.4. Вибрационное нагружение радиаторов
Радиаторы  –  плоские  лёгкие  пластины  малой 

удельной массы, стоят в верхней части на ПК и воз-
буждаются напрямую акустическим полем.
По вибрации радиаторов прослеживается картина, 

аналогичная описанной выше по панелям БС.
На рисунке 9 показано сравнение уровней вибрации 

по датчикам DкрайР, DцентрР, DсрР, расположенным 
соответственно на краю плоскости радиатора и у уз-
лов  крепления  плоскости  радиатора  в  центральной 
и средней её частях.

2.  Акустический шум не  способен  создавать  зна-
чительные уровни вибрации агрегатов КА в области 
низких частот (5~100 Гц). В этой зоне частот вибро-
испытания  КА  необходимо  проводить  кинематиче-
ским возбуждением на вибростенде.
3.  Испытания  собранного  изделия  КА  при  воз-

буждении  вибрации  с  помощью  акустического 
шума и вибростенда взаимно дополняют друг друга. 
При  акустических  испытаниях  правильно  воспро-
изводятся  уровни  случайной  вибрации  на  частотах 
100–2000 Гц.
При испытаниях КА на вибростенде правильно ре-

ализуются уровни гармонической (и случайной) ви-
брации в области частот 5–100 Гц.
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рисунок 9. Вибрационное нагружение плоскости 
радиатора

выводы
1.  Уровни  вибрации,  возникающие  на  элементах 

конструкции КА при акустическом нагружении, су-
щественно зависят от поверхностной плотности на-
гружаемых  конструкций.  Акустическая  вибрация 
становится значительной и должна учитываться уже 
при массовой плотности менее 100 кг/м2. При плот-
ности менее 10 кг/м2 акустический шум становится 
основным фактором, определяющим уровень вибра-
ции элемента конструкции КА.
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введение
При исследовании планет Солнечной системы с по-

мощью космических аппаратов (КА) одним из клю-
чевых  моментов  является  процесс  мягкой  посадки 
десантного модуля (ДМ) на поверхность изучаемой 
планеты.  На  сегодняшний  день  накоплен  немалый 
отечественный и зарубежный опыт успешных поса-
док  различных  десантных модулей  на  поверхности 
Луны, Марса, Венеры  (Ширшаков А.Е. и др.,  2019; 
Моишеев А.А., Ширшаков А.Е.,  2020).  Несмотря 
на это, в связи с увеличением масштабов и сложно-
сти проводимых на поверхностях планет работ обе-
спечение мягкой посадки ДМ продолжает оставаться 
актуальной задачей.
Для успешной посадки ДМ на поверхность плане-

ты, содержащей атмосферу, необходима, в частности, 
информация о воздействии струй многоблочной тор-
мозной  двигательной  установки  (ТДУ)  на  посадоч-
ную поверхность  (ПП),  а  также о  структуре  возни-
кающих газовых течений около ПП (Ширшаков А.Е. 
и др., 2020).  Знание  воздействий  струй  сопел  ТДУ 
на посадочную поверхность необходимо для прогно-
зирования эрозии и уноса грунта при посадке и воз-
действия уносимого грунта на работу бортового обо-
рудования и научных приборов.
Проведение  на  должном  уровне  эксперименталь-

ного моделирования взаимодействия многоблочных 
струй с преградами неизбежно связано с большими 
материальными и временными затратами, что значи-
тельно увеличивает стоимость работ и снижает опе-
ративность  получения  результатов.  В  связи  с  этим 
представляется  целесообразным  для  исследования 
такого  рода  течений  использовать  математическое 
моделирование, основанное на современных вычис-
лительных  технологиях  и  возможностях  суперком-
пьютеров.  Естественно,  вычислительная  трудоём-
кость таких исследований будет большой, поскольку 
связана с проведением многопараметрических трёх-
мерных  расчётов  на  весьма  объёмных  расчётных 
сетках,  необходимых  для  обеспечения  требуемой 
точности результатов. Тем не менее, по совокупной 
трудоёмкости  и  оперативности  математическое  мо-
делирование  оказывается  заметно  более  выгодным, 
чем натурное.
При этом на самых ранних стадиях проектирования 

для оперативного получения предварительных инте-
гральных  оценок  воздействия  многоблочных  струй 
на  ПП  могут  быть  использованы  приближённые 
инженерные  расчётные  методики  (Шматов С.И., 
2017), требующие гораздо меньших вычислительных 
ресурсов. Для получения же более детальной и на-
дёжной информации о характеристиках газовых те-
чений около конкретных ПП при воздействии на них 
многоблочных струй необходимо численное модели-
рование в полной постановке для каждого конкрет-
ного проекта.

Численному моделированию взаимодействия мно-
гоблочных струй с преградами на суперкомпьютерах 
посвящены  работы  (Глазунов А.А. и др.,  2014; Дег-
тярь В.Г. и др., 2013; Кагенов А.М. и др., 2020; Ку-
димов Н.Ф. и др., 2013). В этих работах исследованы 
характеристики  возникающих  течений  в  зависимо-
сти от определяющих геометрических и газодинами-
ческих параметров (чисел Маха на срезах сопел, сте-
пеней нерасчётности истекающих струй, количества 
струй, расстояний до преграды, углов наклона струй 
относительно преграды и т.д.). Представленные в них 
результаты свидетельствуют о сложной физической 
картине  возникающих  течений,  имеющих  зачастую 
нестационарный  характер.  Кроме  того,  структура 
течения может существенно меняться с изменением 
определяющих параметров.
Математические  модели,  используемые  в  этих 

работах,  основываются  на  трёхмерных  нестаци-
онарных  уравнениях  Навье  –  Стокса,  осреднён-
ных  по  Рей нольдсу,  с  полуэмпирической  моделью 
турбулентности.
В  настоящей  работе  для  решения  задачи  о  воз-

действии  струй  ТДУ  на  ПП  также  используется 
подход,  основанный  на  численном  моделировании 
пространственно-нестационарных  течений.  Парал-
лельные алгоритмы используемого численного мето-
да реализованы на современных многопроцессорных 
суперкомпьютерах.

1.   Методика математического 
моделирования

Математическое моделирование  основано на  кон-
сервативном методе  потоков  (Белоцерковский О.М., 
Северинов Л.И., 1973; Бабаков А.В. и др., 1975), пред-
назначенном для численного исследования простран-
ственно-нестационарных  фундаментальных  и  при-
кладных задач аэрогидродинамики. В основе метода 
лежат  конечно-разностные  аппроксимации  законов 
сохранения  массы,  компонент  импульса  и  полной 
энергии,  записанные в интегральной форме для ко-
нечных  объёмов,  возникающих  при  дискретизации 
области интегрирования. Уравнения движения в ис-
пользуемой методике записываются для декартовых 
компонент векторных величин независимо от геоме-
трии задачи и типа используемых расчётных сеток.
Численные  расчёты  проведены  на  основе  парал-

лельных  алгоритмов  метода,  объединённых  в  ком-
плекс программ «FLUX» и реализованных на совре-
менных суперкомпьютерных системах (Бабаков А.В., 
2016)  с  использованием  до  1000  вычислительных 
ядер.  Пространственные  вычислительные  сетки 
включали до 20 миллионов конечных объёмов и ха-
рактеризовались  экспоненциальным  сжатием  к  ло-
бовой, боковой и донной поверхностям ДМ, а также 
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к  областям  распространения  струй  ТДУ.  Расчёты, 
результаты которых представлены ниже, выполнены 
на вычислительном комплексе производительностью 
181 TFlops и объёмом оперативной памяти 17408 GB.

2. Постановка задачи
Рассматривается  численное  моделирование  тече-

ния  невязкой  сжимаемой  газовой  среды,  возника-
ющего между ДМ и ПП при взаимодействии струй 
ТДУ с атмосферой и плоской твёрдой поверхностью. 
Моделирование осуществляется в трёхмерной неста-
ционарной постановке.
Газовая  смесь  принимается  гетерогенной,  состоя-

щей из двух химически нереагирующих компонент 
(атмосферный газ и  газ ТДУ), обладающих различ-
ными термодинамическими свойствами.
На  рисунке  1  представлена  геометрическая  схема 

с используемыми системами координат и принятыми 
обозначениями. Используются две системы коорди-
нат: связанная с ДМ система координат OXYZ, в ко-
торой осуществляются расчёты, и система координат 
O1X1Y1Z1, используемая  для  удобства  представления 
параметров на ПП.
Также на рисунке 1 показана модельная форма ДМ, 

представляющая собой правильную усечённую вось-
миугольную пирамиду со следующими геометриче-
скими параметрами: радиус окружности, описанной 
около лобовой грани R0=1.695 м; радиус окружности, 
описанной около донной грани R1=0.981 м; расстоя-
ние между лобовой и донной гранями L=0.912 м.

В  состав  ТДУ  десантного  модуля  входят  четыре 
сверхзвуковых  сопла,  размещённых на  лобовой по-
верхности по окружности радиуса Ra=0.601 м. Геоме-
трические параметры сопел принимали  следующие 
значения:  радиус  среза  сопел  ТДУ  ra=0.096975  м; 
угол полураствора сопел ТДУ β=10°; наклон осей со-
пел ТДУ к оси ДМ δ=7°. Направление вектора скоро-
сти на срезе сопел принималось изменяющимся в за-
висимости от расстояния до оси конкретного сопла 
при постоянном значении модуля.
При  численном  моделировании  во  всей  области 

интегрирования  в  момент  времени  t=0  задавались 
начальные  поля  газодинамических  параметров,  со-
ответствующие  атмосферным  параметрам.  Атмос-
ферный газ принимался невозмущённым с нулевыми 
компонентами  скоростей.  На  срезах  сопел  задава-
лись соответствующие режиму работы ТДУ газоди-
намические  и  динамические  параметры,  представ-
ленные ниже.

3.   Параметры атмосферной  
среды и ТДУ в численном 
моделировании

В  расчётах  использовались  следующие  значения 
параметров атмосферы: давление PH=586.72 Па; тем-
пература  TH=225.6  K;  плотность  ρH=0.01364  кг/м3. 
Атмосферный газ принимался совершенным с отно-
шением удельных теплоёмкостей γН=1.329 и молеку-
лярным весом μН=0.0436 кг/моль.

рисунок 1. Форма десантного модуля. Используемые системы координат, принятые обозначения

МАТЕМАТИЧЕСКОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ И АНАЛИЗ ВОЗДЕЙСТВИЯ ПРОДУКТОВ СГОРАНИЯ  
ТОРМОЗНОЙ ДВИГАТЕЛЬНОЙ УСТАНОВКИ ДЕСАНТНОГО МОДУЛЯ НА ПОВЕРХНОСТЬ ПЛАНЕТЫ,  
СОДЕРЖАЩЕЙ АТМОСФЕРУ, ПРИ МЯГКОЙ ПОСАДКЕ
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а – Lx=2, G=Gmin: 1 – α=0°, 2 – α=10°, 3 – α=20°;
б – Lx=2, G=Gmax: 1 – α=0°, 2 – α=10°, 3 – α=20°;
в – α=0, G=Gmax: 1 – Lx=2, 2 – Lx=3, 3 – Lx=4.
рисунок 2. Пульсации избыточного давления Pw  
в точке О1 на посадочной поверхности

а

б

в

рисунок 3. Профили температуры T (а) и давления P (б) 
вблизи посадочной поверхности для двух режимов ТДУ: 
1 – G=Gmin; 2 – G=Gmax

а

б

Численное моделирование проведено для двух ре-
жимов  работы  ТДУ.  Газодинамические  параметры 
газа на срезе сопел ТДУ для этих режимов представ-
лены в таблице 1. Для этих параметров использова-
ны следующие обозначения: TA – температура; PA – 
давление; ρA – плотность; γA – отношение удельных 
теплоёмкостей; μA – молекулярный вес.

таблица 1 – Газодинамические параметры на срезе 
сопел ТДУ

TA , K PA, Па ρA, кг/м3 γA μA, кг/моль

режим 1 
G=Gmin

219.0  510.0 0.003633  1.3372 0.01297 

режим 2 
G=Gmax

319.5  4450.0 0.02499  1.2922 0.01492 
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а – G=Gmin; б – G=Gmax.
рисунок 4. Поля давления на посадочной поверхности

а – G=Gmin; б – G=Gmax.
рисунок 5. Поля температуры на посадочной поверхности

а

б

а

б

Соответствующие режимам 1 и 2 параметры: рас-
ход N, тяга ТДУ G, число Маха MA и модуль скоро-
сти VA на срезе сопел приведены в таблице 2.

таблица 2 – Параметры ТДУ
MA N, кг/с G, H VA, м/с

режим 1 
G=Gmin

4.915 0.9 1947.0 2129.0

режим 2 
G=Gmax

4.46 6.22 13637.0 2139.0

В качестве характерных значений переменных вы-
браны следующие: для линейных размеров – радиус 
R0=1.695 м; для компонент скорости – скорость зву-
ка  в  атмосферном  газе  aH;  для  времени  –  t0=R0/aH; 
для  плотности  и  температуры  –  соответствующие 
параметры  в  атмосферном  газе  ρH  и  TH;  для  давле-
ния – P0=ρH∙a2

H;  для тяги – G0=ρH∙a2
H·R2

0. Для рассма-
триваемых ниже расчётов P0=779.8 Па, aH=239.1 м/с, 
t0=7.089·10−3 с.

4.  Результаты численных расчётов
Численные расчёты проведены при максимальном 

значении тяги (режим 2) для различных расстояний 
Lx=OO1 между  ДМ  и  ПП:  Lx=2R0,  Lx=3R0  и  Lx=4R0. 
При  Lx=2R0  проведены  расчёты  при  минимальном 
и  максимальном  значениях  тяги  для  трёх  значений 
угла наклона оси ДМ к ПП: α=0, 10, 20°.

4.1.  Общий характер течения
Проведённые численные расчёты указывают на то, 

что  при  взаимодействии  сверхзвуковых  струй  ТДУ 
с  ПП  около  ПП  возникает  пространственно-неста-
ционарное вихревое движение газовой среды, харак-
теризующееся пульсациями газодинамических пере-
менных. Так, на рисунке 2 для различных расчётных 
вариантов показано поведение во времени в точке О1 
на  ПП  избыточного  по  сравнению  с  атмосферным 
давления  Pw=(P–PH).  Здесь  и  далее  газодинамиче-

МАТЕМАТИЧЕСКОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ И АНАЛИЗ ВОЗДЕЙСТВИЯ ПРОДУКТОВ СГОРАНИЯ  
ТОРМОЗНОЙ ДВИГАТЕЛЬНОЙ УСТАНОВКИ ДЕСАНТНОГО МОДУЛЯ НА ПОВЕРХНОСТЬ ПЛАНЕТЫ,  
СОДЕРЖАЩЕЙ АТМОСФЕРУ, ПРИ МЯГКОЙ ПОСАДКЕ
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а – G=Gmin; б – G=Gmax: 1 – α=0°; 2 – 10°; 3 – 20°.
рисунок 6. Профили температуры на посадочной 
поверхности

а – α=0°; б – 10°; в –20°.
рисунок 7. Поля температуры на посадочной 
поверхности при величине тяги ТДУ G=Gmax и различных 
углах наклона ДМ к ПП

ские параметры отнесены к их  характерным  значе-
ниям, а именно давление P и температура T отнесе-
ны к характерным значениям T0 и P0 соответственно, 
время t – к t0, линейные размеры – к R0.
Видны сильные пульсации амплитудой до 15–20% 

от  осреднённого  по  времени  значения.  Основные 
частоты пульсаций  лежат  в  звуковом  спектре. Ана-
логичное  пульсационное  поведение  свойственно 
и температуре. Нестационарное поведение газодина-
мических переменных характерно для  всех рассма-
триваемых  ниже  расчётных  вариантов;  это  следует 
учитывать при интерпретации представленных ниже 
данных, имея в виду, что они приведены для опреде-
лённого момента времени.

4.2.   Результаты расчётов для различных 
величин тяги ТДУ

Для максимального и минимального значений тяги 
ТДУ  были  проведены  расчёты  при Lx=2  и  нулевом 

Z 1
Z 1

Z 1

Y1

Y1

Y1

Y1

Y1

–4 –2 0 2 4

–4 –2 0 2 4

2

0

–2

2

0

–2

2

0

–2

–2 0 2

–2 0 2

–2 0 2

T
4.6
4.4
4.2
4
3.8
3.6
3.4
3.2
3
2.8
2.6
2.4
2.2
2
1.8
1.6
1.4
1.2

T
4.6
4.4
4.2
4
3.8
3.6
3.4
3.2
3
2.8
2.6
2.4
2.2
2
1.8
1.6
1.4
1.2

T
4.6
4.4
4.2
4
3.8
3.6
3.4
3.2
3
2.8
2.6
2.4
2.2
2
1.8
1.6
1.4
1.2

1
2
3

1
2
3

5

4

3

2

1

0

T
T

10

7.5

5

2.5

0

а а



24

а – Lx=4; б – Lx=2.
рисунок 8. Поля давления на посадочной поверхности 
при величине тяги ТДУ G=Gmax и различных расстояниях 
между ДМ и ПП

а – Lx=4; б – Lx=2.
рисунок 9. Поля температуры на посадочной 
поверхности при величине тяги ТДУ G=Gmax и различных 
расстояниях между ДМ и ПП

угле наклона ПМ к ПП (α=0°). Для рассматриваемых 
вариантов расчётов на рисунке 3 приведены профили 
температуры T и давления P вблизи ПП вдоль коор-
динаты Y1 при X1=Z1=0.
Для давления на ПП характерны пиковые значения 

в областях взаимодействия струй ТДУ с ПП. Темпе-
ратура газа вблизи ПП может достигать температуры 
торможения в струях ТДУ. Максимумы пиков давле-
ния меняются  во  времени,  что  связано  с  нестацио-
нарным характером возникающего около ПП движе-
ния газовой среды.
Для рассматриваемых режимов работы ТДУ на ри-

сунках 4, 5 представлены поля давления и темпера-
туры на ПП.

4.3.   Результаты расчётов при различных 
углах наклона ДМ к ПП

Были  проведены  расчёты  для  рассматриваемых 
величин тяги ТДУ при расстоянии между ДМ и ПП 
Lx=2 для трёх значений угла наклона оси ДМ к ПП: 
α=0°, 10°, 20°.
На  рисунке  6  приведены  профили  температуры 

на  посадочной  поверхности  вдоль  координаты  Y1 
при X1=Z1=0.
Представление о тепловом воздействии струй ТДУ 

на посадочную поверхность даёт рисунок 7, на кото-
ром для различных углов наклона ДМ к посадочной 
поверхности показаны поля температур при величи-
не тяги ТДУ G=Gmax.

МАТЕМАТИЧЕСКОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ И АНАЛИЗ ВОЗДЕЙСТВИЯ ПРОДУКТОВ СГОРАНИЯ  
ТОРМОЗНОЙ ДВИГАТЕЛЬНОЙ УСТАНОВКИ ДЕСАНТНОГО МОДУЛЯ НА ПОВЕРХНОСТЬ ПЛАНЕТЫ,  
СОДЕРЖАЩЕЙ АТМОСФЕРУ, ПРИ МЯГКОЙ ПОСАДКЕ

Y1

Y1

Y1

Y1

T
6
5.8
5.6
5.4
5
4.8
4.6
4.4
4.2
4
3.8
3.6
3.4
3.2
3
2.8
2.6
2.4
2.2

T
6
5.8
5.6
5.4
5
4.8
4.6
4.4
4.2
4
3.8
3.6
3.4
3.2
3
2.8
2.6
2.4
2.2

Z 1
Z 1Z 1

Z 1

2

0

–2

2

0

–2

2

0

–2

2

0

–2

–2 0 2

–2 0 2–2 0 2

–2 0 2

P
12
11
10
9
8
7
6
5
4
3
2
1

P
12
11
10
9
8
7
6
5
4
3
2
1

а а

б б



25

1.2022

4.4.   Результаты расчётов при различных 
расстояниях между ДМ и ПП

Для величины тяги ТДУ G=Gmax при угле наклона 
оси ДМ к ПП α=0° были проведены расчёты для раз-
личных расстояний Lx между ДМ и ПП: Lx=2, 3, 4.
На рисунках 8, 9 приведены поля давления и тем-

пературы на посадочной поверхности для вариантов 
расчётов Lx=4 и Lx=2.

заключение
Проведено  нестационарное  трёхмерное  матема-

тическое моделирование  силового  и  теплового  воз-
действия четырёх сверхзвуковых струй ТДУ на ПП 
на  этапе  мягкой  посадки  ДМ.  Выполнены  параме-
трические численные исследования для двух значе-
ний  тяги  двигателей  ТДУ  (G=Gmin  и  G=Gmax),  трёх 
значений  расстояний  между  ДМ  и  ПП  (Lx=2,  Lx=3, 
Lx=4)  и  трёх  значений  угла  наклона  оси  ДМ  к  ПП 
(α=0°, α=10°, α=20°).
Результаты  численного моделирования  позволили 

установить  ряд  фактов,  характеризующих  происхо-
дящие физические процессы, которые могут оказать 
определённое влияние на выполнение мягкой посад-
ки и дальнейшее функционирование ДМ.
Так,  при  нулевом  угле  наклона  ДМ  к  ПП  (α=0°) 

для  обоих  режимов  работы ТДУ  была  установлена 
несимметричность профилей давления и температу-
ры на ПП, обусловленная нестационарным характе-
ром газового течения, возникающего около ПП.
Кроме  того,  было  установлено  наличие  пульса-

ций давления и температуры в окрестности точки О1 
на посадочной поверхности с амплитудой до 15–20% 
от  осреднённых  по  времени  значений. Наличие  та-
кого рода пульсаций может оказать дополнительное 
влияние на рельеф ПП, что, в свою очередь, потребу-
ет дополнительных исследований как свойств грун-
та ПП, так и пульсационных зон.
Расчёты  проведены  на  вычислительных  ресурсах 

Межведомственного  суперкомпьютерного  центра 
РАН (МСЦ РАН).

Работа выполнена в рамках государственного за-
дания Института автоматизации проектирования 
Российской академии наук.
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НЕЙТРОНОВ ОТ БОРТОВЫХ 
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ANALYSIS OF SINGLE EVENT EFFECTS 
CREATED BY THE NEUTRON FLUX 
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Настоящая статья содержит результаты 
расчёта частоты и числа (вероятности) 
случайных одиночных эффектов (сбоев и отказов) 
в радиоэлектронной аппаратуре, вызываемых 
потоком нейтронов от бортовых радиоизотопных 
источников тепла (РИТ) в период межпланетного 
полёта космического аппарата с посадкой 
на Марс. Проведено сравнение с аналогичными 
характеристиками одиночных эффектов, 
создаваемых ионизирующими излучениями 
космического пространства (протонов, 
тяжёлых заряженных частиц и нейтронов СКЛ 
и ГКЛ), и показано доминирование влияния РИТ 
над фоновыми космическими условиями.
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введение
Важнейшим условием надёжного функционирова-

ния  радиоэлектронной  аппаратуры  (РЭА),  устанав-
ливаемой на космических аппаратах (КА) для иссле-
дования  планет  Солнечной  системы  (Ефанов В.В., 
Ширшаков А.Е., 2019), является обеспечение её ра-
диационной  стойкости.  Источниками  радиации  мо-
гут быть ионизирующие излучения (ИИ) как косми-
ческого происхождения (радиационные пояса Земли, 
солнечные и галактические космические лучи – СКЛ 
и  ГКЛ  соответственно),  так  и  искусственного  про-
исхождения  –  радиоизотопные  источники  тепла 
и электроэнергии, расположенные на борту посадоч-
ных аппаратов на поверхность исследуемых планет, 
в первую очередь Марса. Указанные источники излу-
чений вызывают радиационные эффекты различной 
природы: дозовые ионизационные эффекты, случай-
ные одиночные эффекты (ОЭ), структурные повреж-
дения и т.д.
В  статье  (Хамидуллина Н.М., Зефиров И.В., Чер-

ников П.С.,  2021)  был  проведён  анализ  ОЭ,  созда-
ваемых  излучениями  космического  пространства 
в  радиоэлектронной  аппаратуре при  её функциони-
ровании на борту КА в межпланетном пространстве 
и на поверхности Марса. Настоящая статья посвяще-
на  анализу  одиночных  эффектов  (сбоев  и  отказов), 
вызываемых потоком нейтронов в диапазоне энергий 
от 1 МэВ до 100 МэВ из радиоизотопных тепловых 
блоков (ТБ) на основе диоксида плутония-238 (Чер-
ников П.С. и др., 2020; Власенков Е.В. и др., 2019).
В  силу  существенного  увеличения  степени  инте-

грации  используемых  в  радиоэлектронной  аппара-
туре  интегральных  микросхем  (ИМС)  в  настоящее 
время  все  более  активно  исследуются  случайные 
одиночные  эффекты  (обратимые  сбои  и  необрати-
мые  отказы),  вызванные  воздействием  отдельных 
высокоэнергетических  заряженных  частиц:  высоко-
энергетических протонов (ВЭП), высокоэнергетиче-
ских нейтронов и тяжёлых заряженных частиц (ТЗЧ) 
(Кузнецов Н.В., 2005; Таперо К.И., Улимов В.Н., Чле-
нов А.М., 2012).
В чувствительных областях больших и сверхболь-

ших  интегральных  микросхем  (БИС  и  СБИС)  бы-
стрые ионы и ядра создают достаточное количество 
неравновесных  носителей  заряда,  которые  могут 
инвертировать  логическое  состояние  ячейки  памя-
ти,  несущей  один  бит  информации.  Большинство 
изменений  кодов  в  ячейках  памяти  восстанавлива-
ется программными способами и поэтому относится 
к классу обратимых одиночных эффектов – одиноч-
ных сбоев (ОС).
Существенно реже воздействие высокоэнергетиче-

ских частиц на ЭКБ бортовой аппаратуры приводит 
к необратимым и катастрофическим эффектам – оди-
ночным  отказам  (ОО):  прожигу  мощных  полевых 

транзисторов или потере функционирования СБИС, 
вызванной  различными  причинами.  Например,  это 
может быть эффект защёлки (тиристорный эффект), 
появление  паразитных  связей,  пробой  («прокол») 
подзатворных диэлектрических слоёв и др.
Одним из наиболее вероятных видов отказов явля-

ется тиристорный эффект (single event latch-up, SEL), 
который  выражается  в  резком  увеличении  тока  по-
требления по цепи питания и потере работоспособ-
ности, в основном, КМОП СБИС. Указанный эффект 
в  ряде  случаев  является  обратимым  при  быстром 
и кратковременном отключении питания,  в против-
ном случае может «выгореть» микросхема или даже 
источник питания.
Для  характеристики  работоспособности  ИМС, 

в  которой  возникают  случайные  одиночные  сбои 
и отказы, вводится понятие частоты ν:
ν=dN(t)/dt,
где dN(t) – число одиночных сбоев/отказов, которое 

происходит за отрезок времени (t÷t+dt).
Учитывая тот факт, что,  как правило, частота ОО 

является  очень  малой  величиной,  вместо  понятия 
«число  одиночных  отказов»  (в  отличие  от  сбоев) 
используют понятие «вероятность одиночных отка-
зов», которая, как и в теории надёжности, определя-
ется на основе пуассоновского закона распределения 
по формуле

P(t)=1–exp(–νt)≈νt=N<<1,  (1)
где ν – частота одиночных отказов в ИМС; t – время 

действия потока частиц на РЭА во включённом со-
стоянии; N – количество отказов за промежуток вре-
мени t.
Вероятность безотказной работы (ВБР) рассчиты-

вается по формуле, вытекающей из (1):
ВБР=1–P(t)=exp(–νt)≈1–νt=1–N.  (2)
Согласно (РД 134-0139-2005, 2009) в случае отсут-

ствия данных о параметрах аппроксимации  зависи-
мости сечений ОЭ в ИМС от энергии частиц (в дан-
ном случае от нейтронов) расчёт частоты и числа ОЭ 
проводят  с  использованием  сечений  насыщения  по 
формулам:
ν=σ0×fn (≥E0), N=σ0×Fn (≥E0),  (3)
где σ0 – сечение насыщения ОЭ от нейтронов, см2;

fn(≥E0)  и  Fn(≥E0)  –  интегральные  энергетиче-
ские спектры средней плотности потока нейтронов,  
см–2·с–1, и потока нейтронов, см–2, соответственно;

E0  –  пороговое  значение  энергии  нейтронов, 
МэВ.
Оценим значения характеристик ОЭ в РЭА на при-

мере типовой межпланетной миссии с марсианским 
посадочным аппаратом (ПА), причём в качестве сце-
нария миссии рассмотрим перелёт к Марсу в течение 
250 суток и функционирование ПА на Марсе в тече-
ние одного земного года (Хамидуллина Н.М., 2020).
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В  качестве  источников  тепловой  энергии  на  мар-
сианских посадочных модулях используются радио-
изотопные тепловые блоки (ТБ) на основе диоксида 
плутония-238  (Рu238О2).  Рассмотрим,  для  примера, 
следующую компоновку (Черников П.С. и др., 2020): 
14  штук  тепловых  блоков  в  виде  двух  сборок  (по 
шесть и восемь штук каждая) расположены на сото-
панелях посадочной платформы спускаемого аппара-
та и три штуки – на марсоходе, который установлен 
на ней.

1.   Характеристики потока  
нейтронов ТБ

Для оценок примем типичное значение интенсив-
ности  потока  нейтронов  от  одного  ТБ  (т.н.  мощ-
ность  источника,  или  выход  нейтронов),  основная 
доля  которого  приходится  на  интервал  энергий 
от  2  до  3  МэВ:  fn≤4·105  нейтронов/с  (Хамидулли-
на Н.М., Артемов М.Е., Тютюнников А.А.,  2018; 
Гражданская продукция организаций оборонно-про-
мышленного комплекса, 2021).
Для расчёта максимальной плотности потока ней-

тронов одного ТБ на различных расстояниях от него 
используем зависимость потока от расстояния до то-
чечного источника (R), а именно:

fn(R)=fn /4πR2.  (4)
Следует заметить, что, используя формулу (4), мы 

пренебрегаем  поглощением  нейтронов  элементами 
КА «на пути следования» потока нейтронов от ради-
оизотопного источника до расчётной точки (т.е. рас-
сматриваем  максимальный  поток).  Оценки  показы-
вают,  что  поглощение  нейтронов может  составлять 
от 5 до 10%.
Спектр  нейтронов  от  Рu-238  (в  условных  едини-

цах)  представлен  на  рисунке  1  (был  предоставлен 
АО «НИИТФА» в рамках проекта «МАРС-96»).

Согласно (Blomgren J., 2003) одиночные сбои и от-
казы в ИМС в основном возникают от потоков ней-
тронов с энергиями более 10 МэВ и достигают мак-
симума при энергиях 100 МэВ. Однако, существуют 
данные,  свидетельствующие  о  возникновении  оди-
ночных сбоев от нейтронов с более низкими энерги-
ями – от 1 МэВ до 10 МэВ  (Agosteo S. et al.,  2000; 
Baggio J. et al.,  2007),  поэтому,  учитывая  приходя-
щийся на этот более низкоэнергетический интервал 
энергий  максимальный  поток  нейтронов,  рассмо-
трим каждый из диапазонов энергии отдельно.
Расчёт с применением экстраполяции представлен-

ного на рисунке 1 графика до энергий 100 МэВ по-
казывает, что поток нейтронов с энергиями ≥10 МэВ 
составляет примерно 1% от полного потока нейтро-
нов, излучаемого ТБ, а доля потока нейтронов с энер-
гиями от 1 МэВ до 10 МэВ ⁓90%.

2.   Взаимное расположение прибора 
и сборки ТБ

Для оценки влияния ТБ на сбое- и отказоустойчи-
вость бортовой радиоэлектронной аппаратуры в ка-
честве примера рассмотрим бортовую вычислитель-
ную машину (БВМ), расположенную вблизи сборки 
из шести ТБ (рисунок 2). Показано реальное распо-
ложение БВМ и ТБ на 3D-модели марсианского ПА 
(Черников П.С. и др., 2020), при этом вблизи сборки 
из восьми штук ТБ не установлено служебных при-
боров,  определяющих  функционирование  посадоч-
ного аппарата.
В  свою  очередь,  внутри  прибора  рассмотрим  ин-

тегральную микросхему с объёмом памяти 1 Мбит, 
расположенную «худшим образом», т.е. около стен-
ки прибора толщиной 3 мм алюминия вблизи сборки 
из шести ТБ (рисунок 3).

АНАЛИЗ ОДИНОЧНЫХ ЭФФЕКТОВ, СОЗДАВАЕМЫХ ПОТОКОМ НЕЙТРОНОВ ОТ БОРТОВЫХ  
РАДИОИЗОТОПНЫХ ИСТОЧНИКОВ ТЕПЛА В РАДИОЭЛЕКТРОННОЙ АППАРАТУРЕ МЕЖПЛАНЕТНЫХ КА 
С ПОСАДОЧНЫМИ АППАРАТАМИ

рисунок 1. Спектр нейтронов от изотопа плутоний-238
рисунок 2. Взаимное расположение сборки ТБ и БВМ 
(3D-модель)
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Значение  суммарной  плотности  потока  нейтро-
нов  (во всём диапазоне энергий спектра) от сборки 
из шести штук ТБ (влияние остальных ТБ незначи-
тельно) в месте расположения ИМС с учётом форму-
лы (4) и данных по расстояниям до ТБ, представлен-
ных на рисунке 3, составляет

f=2,69·103 с–1·см–2.

3. Одиночные сбои
3.1.   Диапазон энергий нейтронов 

1 МэВ≤Еn<10 МэВ
Согласно данным (Agosteo S. et al., 2000; Baggio J. 

et al., 2007), поток нейтронов с энергиями от 1 МэВ 
до  10 МэВ  также может  вызывать  одиночные  сбои 
в ИМС, как и в случае более высокоэнергетических 
нейтронов.
Учитывая,  что  на  рассматриваемый  низкоэнерге-

тический  диапазон  энергий  приходится  примерно 
90% общего потока, получаем, что плотность потока 
нейтронов с энергиями 1 МэВ≤Еn<10 МэВ (обозна-
чим её f1) от сборки ТБ в месте расположения ИМС 
составляет:

f1=2,69·103·0,90=2,42·103 с–1·см–2.  (5)
В  работе  (Agosteo S. et al.,  2000)  было  показано, 

что максимальное значение сечения насыщения оди-
ночных  сбоев  от  нейтронов  с  энергиями  от  1 МэВ 
до 10 МэВ в типичной микросхеме SRAM с объёмом 
памяти 1 Мбит составляет
σо=7·10–10 см2.  (6)
Используя  эти  данные  и  формулу  (3),  получаем 

следующую оценку для частоты сбоев:

ν1=f1·σо=1,69·10–6 с–1.  (7)
В работе (Baggio J. et al., 2007) была приведена экс-

периментально  полученная  энергетическая  зависи-
мость сечения насыщения одиночных сбоев от ней-
тронов с энергиями от 1 МэВ до 10 МэВ в микросхеме 
SRAM с сечением насыщения σо~5·10–14 см2. Очевид-
но, что это значение почти на четыре порядка мень-
ше  приведённого  выше  (6),  поэтому  в  дальнейшем 
будем использовать максимальное  значение  для  се-
чения  насыщения  (6)  из  (Agosteo S. et al.,  2000)  и, 
соответственно, значение частоты (7), которое соот-
ветствует 1 сбою за 164 часа, или 1 сбою за 6,85 су-
ток ≈7 суток.

3.2.   Диапазон энергий нейтронов  
Еn≥10 МэВ

Согласно  (Blomgren J.,  2003),  одиночные  сбои 
в ИМС, в основном, возникают от потоков нейтронов 
с  энергиями более 10 МэВ и достигают максимума 
при энергиях 100 МэВ.
Во многих работах, например (Чумаков А.И., Афо-

нин А.В.,  2015; Титовец Д.О. и др., 2020),  было по-
казано,  что  типичное  значение  сечения  насыщения 
одиночных сбоев от нейтронов с энергиями ≥10 МэВ 
лежит в диапазоне 10–14 см2/бит ÷ 5·10–14 см2/бит. Рас-
смотрим худший случай, а именно σобит=5·10–14 см2/бит, 
или для ИМС с объёмом памяти 1 Мбит σо=5·10–8 см2.
Поскольку  доля  потока  нейтронов  с  энергия-

ми ≥10 МэВ от сборки ТБ составляет не более 1%, 
для  плотности  потока  в  месте  расположения  ИМС 
в данном энергетическом диапазоне (обозначим эту 
величину f2) получаем следующее значение:

f2=2,69·103·0,01=26,9 с–1 см–2.  (8)

Максимальная частота сбоев ν2 (с–1) в ИМС с объ-
ёмом памяти 1 Мбит при этом определяется по фор-
муле (3) и равна:

ν2=f2·σо=1,34·10–6 с–1,  (9)

что соответствует 1 сбою за 207 часов, или 1 сбою 
за 8,6 суток ≈9 суток.
Окончательно,  учитывая  (7)  и  (9),  получаем 

для  суммарной  частоты  сбоев  (от  нейтронов  всего 
диапазона энергий) следующую оценку:

ν=ν1+ν2=3,03·10–6 с–1,

что  соответствует  1  сбою  за  92  часа,  или  1  сбою 
за 3,8 суток ≈4 суток.
С  учётом  применяемых  в  радиоэлектронной  

аппаратуре программных и схемотехнических спо-
собов  парирования  одиночных  сбоев  данное  зна-
чение их частоты, создаваемое потоком нейтронов 
от  радиоизотопных  источников,  представляется 
вполне  допустимым  для  функционирования  РЭА 
на борту КА.

рисунок 3. Взаимное расположение сборки ТБ и ИМС 
в БВМ с указанием расстояния от ИМС до каждого из ТБ. 
Представлен «худший» случай расположения ИМС 
в приборе – максимальное приближение к сборке ТБ. 
Расстояние от ИМС до: ТБ1 – 87,7 мм,  
ТБ2 – 77,5 мм, ТБ3 – 87,7 мм, ТБ4 – 88,4 мм,  
ТБ5 – 78,3 мм, ТБ6 – 88,4 мм
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3.3.   Сравнение числа одиночных сбоев 
от потока нейтронов тепловых блоков 
и от потока ТЗЧ и ВЭП космического 
пространства

Для полного анализа одиночных эффектов в РЭА 
представляется  важным  сравнить  число  (частоту) 
одиночных сбоев от потока нейтронов тепловых бло-
ков и от потока тяжёлых заряженных частиц и высо-
коэнергетических протонов и нейтронов СКЛ и ГКЛ.
В  статье  (Хамидуллина Н.М., Зефиров И.В., Чер-

ников П.С.,  2021)  было  показано,  что  в  ИМС 
со  средним  уровнем  сбоеустойчивости  (пороговое 
значение  ЛПЭ  L0≥3  МэВ/(мг·см–2),  сечение  сбоев  
σ0≤10–8 см2/бит) может наблюдаться от трёх до пяти 
сбоев  за  срок  активного  существования  (САС)  КА 
в условиях спокойного Солнца  (воздействие только 
ГКЛ) и от двух до пяти сбоев в период мощной сол-
нечной вспышки от пиковых потоков СКЛ (длитель-
ностью ~12–24 часа).
Таким  образом,  для  ИМС  со  средним  уровнем 

сбоеустойчивости  полученная  частота  одиночных 
сбоев, создаваемая потоком нейтронов от сборки ТБ 
(один  сбой  за  четверо  суток  полёта),  существенно 
превышает  частоту  сбоев  от  ГКЛ  (от  трёх  до  пяти 
сбоев  за  примерно  два  года  САС),  но  меньше,  чем 
при  воздействии  пиковых  потоков  мощной  солнеч-
ной  вспышки  (от  двух  до  пяти  сбоев  за  12  часов), 
и  парируется  применением  программных  и  схемо-
технических методов.

4.  Одиночные отказы
Анализ воздействия ТБ на одиночные отказы бор-

товой радиоэлектронной аппаратуры требует прежде 
всего дополнительных данных о значениях сечений 
отказов в ИМС при воздействии нейтронов. В отсут-
ствие точных данных воспользуемся рекомендацией 
РД  134-0139-2005,  а  именно  для  расчётов  примем, 
что значение сечения насыщения отказов на два по-
рядка меньше, чем сечение сбоев, т.е. σо отказов ле-
жит в диапазоне от 10–10 см2 до 5·10–10 см2.
Рассмотрим  при  этом  только  диапазон  высоких 

энергий нейтронов, т.е. ≥10 МэВ, поскольку именно 
высокоэнергетические  нейтроны  являются  причи-
ной случайных отказов  (в отличие от более мягких 
одиночных эффектов – сбоев).
При этом, учитывая  (8), для максимальной часто-

ты  отказов  ν  (с–1)  от  сборки  ТБ  при  σо=5·10–10  см2 
получаем:
ν=f2·σо=1,34·10–8 с–1.  (10)
Число отказов за 515 суток (250 суток перелёта Зем-

ля – Марс плюс один земной год на поверхности Мар-
са) равно N=0,59 и, соответственно, по формуле (2):
ВБР=ехр(–N)=0,55=55%.
Если примем, что σо=10–10 см2, то за 515 суток САС:
N=0,12 и, соответственно, ВБР=0,887≈89%.  (11)

Таким образом, при использовании ИМС с сечени-
ями насыщения отказов при воздействии нейтронов 
в диапазоне от 10–10 см2 до 5·10–10 см2 их ВБР лежит 
в диапазоне: 0,55≤ВБР≤0,89, что явно недостаточно 
для выполнения требований по радиационной стой-
кости бортовой радиоэлектронной аппаратуры.

5.   Возможные методы парирования 
одиночных эффектов в аппаратуре

Задаваемое  в  техническом  задании  требование 
на  ВБР  прибора,  как  правило,  лежит  в  диапазоне 
от  0,99  до  0,999,  причём  для  служебной  бортовой 
аппаратуры это, скорее, ≥0,999. При этом для пере-
хода от ВБР отдельной микросхемы к ВБР прибора 
необходимо:

 - определить  перечень  критичных  интегральных 
микросхем  большой  степени  интеграции  (па-
мять,  микроконтроллеры  и  т.д.),  подверженных 
воздействию  отдельных  высокоэнергетических 
частиц, в частности быстрых нейтронов;

 - определить  точно  параметры  стойкости  этих 
ИМС, а именно значения σо (см2/бит) и объём па-
мяти (бит) для сбоев, а также σо (см2) для отказов;

 - учесть число ИМС, способы их соединения, на-
личие резерва, дублирование, троирование и др. 
схемотехнические  способы  парирования  воз-
можных одиночных отказов.

Таким  образом,  получаем,  что  даже  при  мини-
мальном  значении  сечения  отказа  от  нейтронов  
(σо=10–10  см2)  ВБРприбора<0,89,  что  позволяет  сделать 
вывод  о  высокой  вероятности  одиночных  отказов, 
вызванных быстрыми нейтронами в аппаратуре, рас-
положенной  вблизи  сборок  радиоизотопных  тепло-
вых блоков.
Одними из наиболее эффективных способов «борь-

бы» с ОЭ в данном случае являются:
 - расположение  важных  для  функционирования 
КА служебных приборов (особенно тех, которые 
должны быть непрерывно во включённом состо-
янии) возможно дальше от ТБ;

 - переход там, где возможно, на сеансный режим 
работы  или  дублирование/троирование  аппара-
туры, поскольку одиночные эффекты возникают 
только в ИМС работающих приборов.

Предположим,  что  ВБР  прибора  составляет  0,55 
(минимум для ИМС), тогда для системы из двух при-
боров (один в «холодном» резерве) ВБР2 будет равна
ВБР2=1–0,5(1–ВБР)2=0,798≈0,80.
Рассмотрим,  для  примера,  перенос  прибора 

на большее удаление от сборки, примерно на поря-
док, т.е. в среднем на 90 см от ТБ, при этом плотность 
потока  (8)  уменьшится  на  два  порядка,  и,  соответ-
ственно,  на  два  порядка  уменьшится  частота  отка-
зов  (10),  т.е. она будет равна 1,34·10–10  с–1. Простой 
расчёт,  аналогичный  вышеприведённому  (см.  (11)), 
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показывает, что при этом ВБР ИМС увеличится при-
мерно  до  0,995,  что  становится  более  приемлемым 
для функционирования аппаратуры, однако для вы-
полнения  требования  ВБР≥0,999  необходимо  при-
менение  схемотехнических  способов  парирования, 
например дублирования.
Пусть ВБР прибора составляет 0,99, тогда для си-

стемы из двух приборов (один в «холодном» резерве) 
ВБР2 будет равна
ВБР2=1–0,5(1–ВБР)2=0,99995,

что  позволяет  выполнить  требование  по  отказоу-
стойчивости аппаратуры.
В  заключение  следует  отметить,  что  одиночные 

отказы,  вызываемые  потоком  нейтронов  от  радио-
изотопных  источников,  представляют  серьёзную 
опасность для нормального функционирования РЭА 
на борту посадочных аппаратов межпланетных мис-
сий на Марс, Луну и т.д., что делает крайне актуаль-
ным применение различных программных и схемо-
технических методов парирования.
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В работе с помощью численного  
моделирования высокоскоростного  
соударения исследуется стойкость  
тепловых труб, применяемых в системах 
обеспечения теплового режима  
автоматических космических аппаратов. 
Моделирование соударения частицы  
космического мусора с тепловой трубой, 
проводилось с целью установить  
порог пробоя тепловой трубы  
высокоскоростными частицами  
при различных углах подлёта.  
По результатам моделирования  
определялась площадка на поверхности  
тепловой трубы, для которой применимы 
полуэмпирические баллистические  
уравнения, используемые в расчётах  
вероятности непробоя элементов космических 
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частиц космического мусора.
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введение
Высокоскоростное  воздействие  частиц  космиче-

ского мусора (КМ) может приводить к повреждению 
или  разрушению  критических  элементов  космиче-
ского аппарата (КА) с невозможностью продолжения 
миссии.  Вопросы  совершенствования  защиты  КА 
рассматривались в статьях (Добрица Д.Б. и др. Экс-
периментальное исследование…, 2021; Добрица Д.Б. 
и др. К вопросу…, 2021). Развитию расчётной мето-
дики  оценки  опасности метеорно-техногенных  воз-
действий посвящена статья (Гуц Ю.А., Добрица Д.Б., 
Ященко Б.Ю., 2021).
Основным показателем, определяющим стойкость 

КА к воздействию космического мусора и результа-
тивность работ по его защите, является вероятность 
отсутствия критического повреждения  (или вероят-
ность  непробоя),  которая  складывается  из  расчётов 
по  всем  критичным  компонентам  КА.  Её  расчёт 
производится на основе модели космической среды 
и  баллистических предельных  зависимостей  (БПЗ), 
устанавливающих связь между размером, скоростью 
и углом соударения частицы, удар которой приведёт 
к  потере  работоспособности  элемента  КА  (Добри-
ца Д.Б., 2014).
Присутствие  в  модели  космического  мусора 

(ГОСТ Р 25645.167-2005) распределения частиц по 
массе,  углу  подлёта  и  области  пространства  обра-
зует значительное количество комбинаций соударе-
ния  с  каждым  расчётным  элементом  конструкции 
КА.  При  использовании  этой  модели  с  примене-
нием математических методов  экстраполяции  (До-
брица Д.Б., 2014) число таких комбинаций (т.е. рас-
считываемых  задач  соударения)  на  один  элемент 
может  составить  более  2·104  вариантов,  поэтому 
в расчётах вероятности непробоя для определения 
границы «пробой – непробой» для каждого набора 
баллистических  параметров  ударника  и  преграды 
используются  простые  баллистические  уравнения 
для одной (Модель космоса, 2007) или двух стенок 
(Christiansen E.L., Kerr J.H., 2001). Такие уравнения 
не  могут  охватить  все  разнообразие  геометриче-
ских  форм  различных  критически  важных  компо-
нентов КА, поэтому для уточнения результатов ис-
пользуются экспериментальные тесты и численное 
моделирование.
Экспериментальное  исследование  высокоскорост-

ного  пробоя  конструкций  для  получения  балли-
стического  предела  требует  значительных  усилий, 
поскольку  необходимо  выполнение  большого  ко-
личества  экспериментов  с  ударниками  разной  мас-
сы  и  при  разной  скорости  соударения.  Кроме  того, 
для конструкций со сложной геометрической формой 
результат эксперимента может зависеть от располо-
жения  точки  первоначального  соударения  ударника 

с преградой, которое в разных экспериментах может 
несколько  изменяться  при  отсутствии  очень  точно-
го  позиционирования.  Численное  моделирование 
некоторых  режимов  соударения,  не  охватываемых 
простыми  полуэмпирическими  баллистическими 
уравнениями  и  трудно  воспроизводимых  в  услови-
ях  баллистических  стендов,  может  восполнить  не-
которые  пробелы,  которые  необходимо  устранить 
для  проведения  эффективного  и  максимально  точ-
ного расчёта вероятности непробоя компонентов КА 
при воздействии частиц космического мусора.
В настоящей работе представлены результаты чис-

ленного  моделирования,  направленного  на  выявле-
ние стойкости тепловых труб некоторых характерных 
профилей, применяемых в системах обеспечения те-
плового режима автоматических КА, при соударении 
с частицами космического мусора. Исследовались та-
кие параметры соударения, для которых невозможно 
применение известных баллистических уравнений.

1.   Постановка задачи и исходные 
данные

Для  построения  баллистических  предельных 
уравнений  (БПУ),  оценивающих  результат  воздей-
ствия ударника в виде частицы сферической формы 
на преграду, используются обобщённые зависимости 
критического размера частиц dc от параметров кон-
струкции преграды, величины и направления скоро-
сти столкновения v, а также удельного веса ударника. 
Эти зависимости (т.н. баллистические кривые) име-
ют вид (Кинслоу Р., 1973):

dc=f(tb, L, tw,v0, cos(θ), ρp, ρw).

Здесь  применены  следующие  обозначения:  dc  – 
критический  диаметр  ударника,  см;  tb  –  толщина 
внешнего  слоя  защиты  (бампера)  при  соударении 
с  двухстенной  конструкцией,  см;  L –  расстояние 
между бампером и преградой, см; tw – толщина пре-
грады,  см; v0  –  скорость  соударения,  км/с;  θ –  угол 
между вектором скорости ударника и нормалью к по-
верхности;  ρp  –  удельный  вес  ударника,  г/см3;  ρw  – 
удельный вес материала преграды, г/см3.
В случае соударения высокоскоростного сфериче-

ского  ударника  с  одностенной  конструкцией  БПУ 
для  определения  порогового  диаметра  пробиваю-
щей частицы в зависимости от параметров соударе-
ния выглядит следующим образом (Модель космоса, 
2007):

.

Переход  от  диаметра  к  критической массе  части-
цы  сферической  формы,  пробивающей  одиночную 
стенку:
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где mc  –  критическая масса пробивающей части-
цы, г; HB – твёрдость преграды по Бринеллю; cw – 
скорость звука в материале преграды, км/с.
Для конструкции, состоящей из двух параллельных 

стенок, применяются соотношения, представленные 
в работе (Christiansen E.L., Kerr J.H., 2001).
Указанные полуэмпирические формулы использу-

ются при применении модели пространственно-вре-
менного распределения частиц космического мусора 
ГОСТ Р 25645.167-2005, с помощью которой опреде-
ляются все расчетные комбинации соударения, реша-
емые при помощи БПУ.
Совместное использование модели распределения 

частиц  и  баллистических  предельных  уравнений 
позволяет  провести  расчёт  вероятности  непробоя 
по приведённым ниже соотношениям.
Число пробивающих частиц N, т.е. размером боль-

ших, чем заданный пороговый диаметр, определяет-
ся по формуле:

N=λ∙T,
где λ – усреднённое число пробоев элемента за еди-

ницу времени; Т – время эксплуатации.
Усреднённое  число  пробоев  λ можно  оценить 

по формуле:
λ=n(d0)∙Sw,
где n(d0) – плотность пробивающего потока мете-

орных  частиц  (частица·м–2·год–1), рассчитывается 
с использованием модели метеорной среды; Sw – пло-
щадь элемента, м2.
Количество пробоев от метеорных тел Nmet и кос-

мического мусора Ndeb должно быть просуммирова-
но, чтобы получить общее число пробоев:

N=Nmet+Ndeb.
После определения N вероятность точно n пробо-

ев,  происходящих  в  соответствующем  временном 
интервале, задаётся статистикой Пуассона:

Таким образом вероятность непробоя
P0=e–N.
Для  расчёта  вероятности  непробоя  (ВНП)  гео-

метрически  сложных  конструкций  необходимо  ис-
пользовать  упрощения.  Например,  для  тепловой 
трубы можно выделить площадку (рисунок 1), кото-
рая заменяется одностенной конструкцией, если со-
ударениями частиц и элемента конструкции вне вы-
деленной  площадки  можно  пренебречь.  Насколько 
справедливо и точно такое приближение, можно вы-
яснить при помощи численного моделирования, по-
зволяющего оценить стойкость конструкции при раз-
личных положениях первоначальной точки контакта 
соударяющихся тел и различных углах соударения.
Для  проведения  численного  моделирования  вы-

брана тепловая труба (ТТ) профиля № 200095, при-
меняемая  в  СОТР  автоматических КА  (рисунок  1). 
Выделенная на рисунке площадка заменяется в рас-
чёте ВНП одной стенкой, но для уточнения её шири-
ны s возможно проведение численного моделирова-
ния высокоскоростного соударения с частицами КМ 
вблизи границ этой площадки.
Для подбора размера частицы КМ, который должен 

использоваться в численном моделировании, в моде-
ли стандарта ГОСТ Р 25645.167-2005 были проана-
лизированы наименьшие диапазоны размеров частиц 
с точки зрения их возможного влияния на критичные 
элементы КА. Предварительно проведён расчёт по-

ЧИСЛЕННОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ СТОЙКОСТИ ТЕПЛОВЫХ ТРУБ К ВОЗДЕЙСТВИЮ КОСМИЧЕСКОГО МУСОРА

рисунок 1. ТТ профиля № 200095 (редуцированный вид, канавки не показаны)
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токов  частиц на площадку площадью 100  см2,  про-
извольно  ориентированную  в  космическом  про-
странстве  относительно  направления  скорости  КА, 
движущегося  на  наиболее  замусоренных  круговых 
орбитах (600−800 км). Параметры площадки выбра-
ны для оценки возможного ущерба от частиц из кон-
кретного  диапазона  типовых  размеров.  Результаты 
расчёта потоков частиц приведены в таблице 1.

таблица 1 – Потоки частиц космического мусора 
на произвольно ориентированную площадку площадью 
100 см2, на орбитах Земли высотой 600−800 км  
в течение года

диапазон диаметров  
частиц, см

поток частиц,  
1/год

0,1−0,25 2,1809·10–2

0,25−0,5 1,7943·10–3

0,5−1,0 3,8360·10–4

1,0−2,5 6,9935·10–5

2,5−5 1,6124·10–5

более 5 6,3058·10–6

Как видно из таблицы 1,  значимые результаты по 
попаданиям  имеются  в  диапазоне  диаметров  ча-
стиц  КМ  0,1−0,25  см.  Частицы  из  других  диапазо-
нов не должны значительно повлиять на статистику 
пробоев,  которая  зависит  от  пробивающего  потока 
частиц, площади уязвимого элемента и времени су-
ществования КА.
Для проведения численного моделирования выбра-

ны частицы диаметром 0,2 см – это размер среднего 
по массе элемента из наиболее значимого диапазона 
частиц  (0,1–0,25  см).  Задача  определения  ширины 
площадки, при соударении с которой возможен про-
бой тепловой трубы, решалась на скорости соударе-
ния 8 км/с.

2.   Методика численного 
моделирования

Для определения ширины площадки как необходи-
мого  параметра  для  осуществления  вероятностных 
расчётов  проведено  несколько  серий  численного 
моделирования соударения частицы КМ с тепловой 
трубой,  находящейся  под  обшивкой.  Моделирова-
ние  производилось  в  лагранжевой  3D-постановке. 
При  моделировании  высокоскоростного  удара  по 
тепловой трубе профиля № 200095 учитывалось на-
личие листа обшивки толщиной 0,6 мм (на рисунке 
не показан),  так как тепловая труба находится вну-
три  тепловой  сотопанели  (ТСП).  При  нахождении 
внутри ТСП воздействия сбоку на ТТ исключаются. 
На рисунке 2 показана модельная конфигурация ТТ 
профиля  №  200095.  В  применённом  приближении 
канавки  на  внутренней  стенке  трубы  отсутствуют, 
внутренний  диаметр  ТТ  соответствует  центрам  от-
верстий, образующих канавки в профиле.
На  рисунке  3  показаны  различные  варианты  мо-

дельных  конфигураций  ТТ  профиля №  200095,  ко-
торые использовались в настоящей работе при реше-
нии задач численного моделирования.

рисунок 3. Варианты модельных конфигураций ТТ профиля № 200095

рисунок 2. Модельная конфигурация ТТ профиля 
№ 200095
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рисунок 10. Иллюстрация к опыту № 7

рисунок 4. Иллюстрация к опыту № 1

рисунок 5. Иллюстрация к опыту № 2

рисунок 6. Иллюстрация к опыту № 3

рисунок 7. Иллюстрация к опыту № 4

рисунок 8. Иллюстрация к опыту № 5

рисунок 9. Иллюстрация к опыту № 6
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рисунок 11. Состояние пары «ударник – преграда» в опыте № 1 в различные моменты времени t:  
а – 0,5 мкс; б – 1,0 мкс; в – 1,5 мкс; г – 2,0 мкс; д – 2,5 мкс; е – 3,5 мкс

таблица 2 – Описание серии опытов численного моделирования

опыт № угол наклона удара 
к нормали, град

расстояние s/2 от плоскости 
симметрии до точки 

соударения, см

количество тетраэдрических 
ячеек в задаче

вариант конфигурации  
согласно рисунку 2

1 0 0 192696 1
2 30 0,3 192696 1
3 30 0,5 244624 2
4 45 0,5 136869 3
5 60 0,5 136869 3
6 45 0,7 244624 2
7 30 0,8 244624 2
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рисунок 12. Состояние пары «ударник – преграда» в опыте № 1 в градации по степени повреждения материала 
в различные моменты времени t:  
а – 0,5 мкс; б – 1,0 мкс; в – 1,5 мкс; г – 2,0 мкс; д – 2,5 мкс; е – 3,5 мкс
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рисунок 13. Состояние пары «ударник – преграда» 
в опыте № 2

рисунок 14. Состояние пары «ударник – преграда» 
в опыте № 3

рисунок 15. Состояние пары «ударник – преграда» 
в опыте № 4

рисунок 16. Состояние пары «ударник – преграда» 
в опыте № 5

рисунок 17. Состояние пары «ударник – преграда» 
в опыте № 6

рисунок 18. Состояние пары «ударник – преграда» 
в опыте № 7
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В  лагранжевой  3D-постановке  в  данной  рабо-
те  рассматривается  процесс  высокоскоростного  
взаимодействия  сферического  ударника  и  сложной 
преграды, состоящей из модели профиля ТТ и листа 
обшивки. Для описания процессов деформирования 
и дробления твёрдых тел используется модель проч-
ного  сжимаемого  идеально  упругопластического 
тела.  Система  уравнений,  описывающая  движение 
сплошной  среды,  базируется  на  законах  сохране-
ния массы, импульса и энергии (Орленко Л.П., 2002; 
Уилкинс М.Л., 1967; Wilkins М.L., 1999).
К  этим  уравнениям  добавляются  уравнения,  учи-

тывающие  термодинамические  эффекты,  связанные 
с  адиабатным  сжатием  среды и  прочностью  среды. 
Уравнение состояния берётся в форме Ми – Грюнай-
зена (Фомин В.М. и др., 1999).
Для описания сопротивления тела сдвигу исполь-

зовались  соотношения  Прандтля  –  Рейсса  (Уил-
кинс М.Л., 1967; Wilkins М.L., 1999; Фомин В.М. и др., 
1999).
В качестве модели пластических деформаций ма-

териала  принята  модель  Штейнберга  –  Гуинана 
(Steinberg D.J. et al., 1980).
Для расчёта упругопластических течений приме-

нялся метод Уилкинса  (Wilkins M.L., 1999),  реали-
зованный на тетраэдрических ячейках. Для модели-
рования контактных взаимодействий использовался 
метод расчёта поверхности контакта соударяющих-
ся тел, в котором их границы участвуют симметрич-
ным  образом  (Гулидов А.И., Шабалин И.И.,  1987; 
Гулидов А.И.,  Шабалин И.И.,  1988;  Фомин В.М. 
и др., 1999). Разностная схема в трёхмерной реали-
зации  и  её  физическая  интерпретация  приведены 
в (Фомин В.М. и др., 1999).
Для  описания  разрушения  использовался  метод 

раздвоения  разностной  сетки  по  узлам  в  областях 
возникновения  макронарушений  сплошности  ма-
териала и явное описание поверхности разрушения 
(Chen Y.M., Wilkins M.L., 1976). При взаимодействии 
осколков и для контактных поверхностей использо-
вались условия обмена импульсом, идеального сколь-
жения и непроникания по нормали в зоне контакта. 
В  качестве  критерия  разрушения  при  интенсивных 
сдвиговых деформациях принято  достижение  экви-
валентной  пластической  деформацией  своего  пре-

дельного значения (Фомин В.М. и др., 1999; Крейнха-
ген К.Н. и др., 1970).
Фрагмент профиля тепловой трубы разбит на про-

странственную  тетраэдрическую  сетку  при  помо-
щи  трёхмерной  дискретизации  на  основе  критерия 
Делоне. Фрагмент листа обшивки и частица в виде 
шарика, имитирующая космический мусор, разбиты 
на тетраэдрическую сетку с помощью прямых мето-
дов на основе шаблонов (Галанин М.П. и др., 2006).
Материал  шарика  –  алюминий,  тепловой  тру-

бы  –  алюминиевый  сплав  АД31,  листа  обшивки 
ТСП – В95.
Параметры серии опытов численного моделирова-

ния приведены в таблице 2. Во всех опытах был вы-
бран диаметр ударника 0,2 см, его скорость 8 км/с.
На рисунках 4–10 показана начальная конфигура-

ция  для  моделирования  высокоскоростного  удара 
соответственно  в  опытах  1–7. В  опыте  1  удар идёт 
строго  по  нормали  к  площадке  в  центр  симметрии 
фрагмента тепловой трубы. В каждом опыте наклон-
ного соударения вектор скорости направлен в сторо-
ну  вертикальной плоскости  симметрии ТТ,  перпен-
дикулярной оси X. Ширину площадки s/2 определяет 
расстояние от плоскости симметрии до точки соуда-
рения, пояснение дано на рисунке 7.

3.   Результаты численного 
моделирования и определение 
расчётной площадки

На  рисунке  11  приведены  результаты  численного 
расчёта по данным опыта № 1, где отражено состоя-
ние пары «ударник – преграда» на различные момен-
ты  времени  расчёта.  Таким  образом,  при  заданных 
в  опыте  № 1  параметрах  соударения  наблюдается 
пробой преграды.
На  рисунке  12  процесс  преодоления  преграды 

в  опыте № 1  изображён  в  разрезе  в  различные мо-
менты времени в цветовой градации по степени по-
вреждения материала.
На рисунках 13−18 показано состояние пары «удар-

ник – преграда» в опытах 2–7 соответственно в мо-
мент времени 4 мкс (момент окончания расчёта). По-
казано распределение по уровню повреждения  (как 
отношение  текущей  эквивалентной  пластической 
деформации в ячейке к её максимальному уровню). 

ЧИСЛЕННОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ СТОЙКОСТИ ТЕПЛОВЫХ ТРУБ К ВОЗДЕЙСТВИЮ КОСМИЧЕСКОГО МУСОРА

таблица 3 – Результаты опытов по численному моделированию

опыт № расстояние s/2 от плоскости симметрии  
до точки соударения, см результат

1 0 пробой ТТ
2 0,3 пробой ТТ
3 0,5 значительные повреждения, выход из строя
4 0,5 значительные повреждения, выход из строя
5 0,5 канал сохраняет герметичность
6 0,7 канал сохраняет герметичность
7 0,8 канал сохраняет герметичность
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Результаты  численного  моделирования  приведены 
в таблице 3.
По  данным  таблицы  3  можно  сделать  вывод,  что 

критичной  для  воздействия  частиц  КМ  является 
площадка,  которая  отстоит  на  5  мм  от  плоскости 
симметрии,  проведённой  вдоль  ТТ.  Соответствен-
но, ширина площадки s (см. рисунок 1), выделенной 
для метеорного расчёта, для ТТ профиля № 200095 
составляет s=10 мм.

заключение
С помощью численного моделирования для тепло-

вых труб профиля № 200095 исследована стойкость 
к высокоскоростному воздействию частиц, имитиру-
ющих  космический мусор. По  результатам  числен-
ного  моделирования  определена ширина  площадки 
на профиле,  которую можно использовать  для про-
ведения  вероятностных  расчётов  пробоя  ТТ  на  ос-
нове  типовых  полуэмпирических  баллистических 
предельных уравнений.
Численное  моделирование  подтверждает,  что 

при  соударении  вне  пределов  выделенной  площад-
ки баллистическая стойкость конструкции тепловой 
трубы  значительно  повышается,  причём  размеры 
пробивающих  частиц  заведомо  больше  рассматри-
ваемого значимого (по вероятности соударения) диа-
пазона, в связи с чем при проведении вероятностных 
расчётов  непробоя  тепловой  трубы  можно  прене-
бречь воздействием частиц за пределами найденной 
площадки. Это позволяет намного упростить данный 
расчёт, использовав для него без каких-либо допол-
нительных допущений стандартные баллистические 
уравнения для одиночной и/или двойной стенки.
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Рассматриваются проблемные вопросы искажений 
огибающей широкополосного зондирующего сигнала 
радиолокатора с синтезированной апертурой 
(РСА) высокого разрешения, порождаемых 
разностью задержек распространения 
от различных элементов крупногабаритной 
активной фазированной антенной решётки (АФАР) 
при электронном перенацеливании. Приводится 
оценка влияния габаритных размеров АФАР и углов 
отклонения луча на параметры функции отклика, 
подтверждённая результатами моделирования.

Ключевые слова: космический РСА; АФАР; 
пространственная разрешающая способность; 
функция отклика; системный критерий; 
математическое моделирование.

Problematic questions of wideband  
signal envelope distortions in synthetic  
aperture radars with large-scale  
antenna array caused by partial  
signals propagation delay differences  
related with electronic scanning are  
considered in the paper. The estimation of  
antenna array size and pointing angle  
implication on SAR impulse response  
parameters based on mathematical  
modeling results is presented.

Keywords: spaceborne SAR;  
active phased array antenna; spatial resolution;  
response function; system criterion;  
mathematical modeling.

введение
Радиолокаторы  с  синтезированной  апертурой 

(РСА) занимают все более значимое положение сре-
ди технических средств дистанционного зондирова-
ния  Земли  (ДЗЗ).  Этот  факт  объясняется  наличием 
у РСА целого  ряда достоинств,  среди которых  сле-
дует отметить: независимость от погодных условий 
и  времени  суток,  оперативность,  гибкость  в  реали-
зации  режимов  съёмки,  возможность  применения 

различных  алгоритмов  обработки  радиолокацион-
ных  данных,  высокую  разрешающую  способность 
по  обеим  пространственным  координатам,  срав-
нимую  с  разрешающей  способностью  оптических 
средств ДЗЗ (Занин К.А., 2020).
Расширение  круга  задач,  решаемых  с  помощью 

РСА,  возможностей  контроля  состояния  и  исследо-
вания  свойств  наземных  объектов  через  связанные 
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с  ними  электродинамические  характеристики  при-
водит  к  увеличению  спроса  на  радиолокационные 
изображения и увеличению количества космических 
РСА, запускаемых и эксплуатируемых многими стра-
нами. Несмотря на пандемию, в 2020 году на орбиту 
было  выведено  шесть  космических  РСА  высокого 
разрешения, а с начала 2021 года – четырнадцать.
Принятие в 2015  году Заключительных актов Все-

мирной  конференции  радиосвязи  (Заключительные 
акты ВКР-15,  2015),  содержащих коррекцию табли-
цы распределения частот Регламента Радиосвязи в ча-
сти расширения полосы частот в X-диапазоне, предо-
ставляемой для использования спутниковой службой 
исследования  Земли,  до  1200  МГц,  стимулировало 
разработку РСА, в том числе на базе малых космиче-
ских  аппаратов  (МКА),  обеспечивающих  простран-
ственное разрешение лучше 0,4…0,5 м в X-диапазоне, 
широко применяемом для различных задач.
Несмотря на стремительное развитие космических 

систем ДЗЗ на базе МКА, в  том числе для морско-
го мониторинга  (Клименко Н.Н., Занин К.А.,  2019), 
полнофункциональные  космические  системы  ДЗЗ 
по  техническим  возможностям  и  экономическим 
показателям «следует рассматривать в качестве кон-
курентоспособной  альтернативы  проектам  КС  ДЗЗ 
на базе МКА» (Ефанов С.В. и др., 2017).
В  современных  космических  РСА,  как  правило, 

предусмотрены  разнообразные  режимы  съёмки, 
для  реализации  которых  целесообразно  примене-
ние  активных  фазированных  антенных  решёток 
с  оперативным  электронным  перенацеливанием 
(Верба В.С. и др., 2019).  Для  обеспечения  высокой 
пространственной разрешающей способности в про-
жекторных  режимах  требуется  расширение  диапа-
зона углов сканирования. В то же время, в отличие 
от зеркальных антенн, АФАР может являться источ-
ником  дополнительных  искажений  формы  зонди-
рующего  и  принимаемого  сигналов,  что,  несмотря 
на сохранение ширины их спектра, может привести 
к  ухудшению  разрешающей  способности  по  даль-
ности (Занин К.А., Москатиньев И.В., 2021). Задача 
эффективности  использования  полосы  частот  зон-
дирующего  сигнала  для  достижения  высокой  раз-
решающей  способности  по  дальности  импульсного 
радиолокатора,  в  частности  РСА,  особенно  важна 
для космических систем, где возможности формиро-
вания  и  приёма широкополосных  сигналов  ограни-
чены характеристиками доступной высокочастотной 
элементной базы космического исполнения.
Применение  крупногабаритных  АФАР  с  функци-

ями  электронного  перенацеливания  в  составе  РСА 
порождает  проблему  возможных  искажений  огиба-
ющей, вызываемых разбросом задержек распростра-
нения от разных участков апертуры. С этим связана 
необходимость предъявления к АФАР соответствую-

щих требований, а также разработки средств и мето-
дик контроля качества передачи огибающей зондиру-
ющего сигнала.
Анализ указанной проблемы и возможных спосо-

бов её решения проводился с помощью рассмотрен-
ной ниже математической модели.

1.   Описание АФАР как линейного 
элемента тракта РСА

При  исследовании  процесса  радиолокационной 
съёмки  модель  снимаемого  объекта  строится  как 
множество  одиночных  точечных  целей  (ОТЦ).  Су-
перпозиция  принятых  отражённых  сигналов  реги-
стрируется, а затем проходит корреляционную обра-
ботку – сжатие по дальности и азимуту. Результатом 
является  комплексное радиолокационное изображе-
ние (КРЛИ), представляющее собой векторную сум-
му КРЛИ всех снимаемых ОТЦ. Проверка сквозных 
характеристик РСА заключается в анализе качества 
полученного КРЛИ по заданным критериям. При рас-
смотрении данной задачи будем считать, что КРЛИ 
является конечным результатом испытаний РСА.
В работе  (Лепёхина Т.А., 2011), освещающей пер-

спективные  принципы  построения  методик  ис-
пытаний  радиотехнических  комплексов  на  основе 
системного подхода, отмечается необходимость при-
менения  системного  критерия,  на  соответствие  ко-
торому должны проверяться не только комплекс, яв-
ляющийся сложной системой, но и его подсистемы. 
Если объектом испытаний является антенная подси-
стема, предназначенная для использования в составе 
РСА, то целесообразно в качестве целевой характе-
ристики, проверяемой при испытаниях, использовать 
системный критерий, выбранный для всего комплек-
са. Для  РСА  таким  системным  критерием  является 
функция отклика на одиночную точечную цель (Ле-
пёхина Т.А., Николаев В.И., 2012).
Антенна РСА (в т.ч. АФАР) предназначена для пе-

редачи  зондирующего  сигнала  (ЗС)  в  заданную об-
ласть дальней зоны и приёма сигнала, отражённого 
от находящихся в этой области элементарных целей. 
При исследовании антенной подсистемы как элемен-
та РСА наиболее полным способом её описания бу-
дет  функция,  связывающая  вид  принятого  сигнала, 
отражённого от ОТЦ в заданной точке дальней зоны, 
с  видом  ЗС,  поступающего  на  вход  антенной  под-
системы.  Пусть  зондирующий  сигнал  как  функция 
от времени описывается функцией  ·uпрд(t).
Направление на выбранную ОТЦ задаётся единич-

ным  вектором  ρ,  проекция  которого  на  плоскость 
апертуры  антенны  имеет  декартовы  координаты  
(ξ,η), где |ξ|≤1, |η|≤1. Переход к сферическим коорди-
натам может быть выполнен по формулам:
ξ=sinα, η=cosα·sinβ.
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В случае если при испытаниях на полигоне антен-
на  установлена  на  технологическом  опорно-пово-
ротном устройстве (ОПУ) таким образом, что коор-
динатная ось Ox в плоскости апертуры параллельна 
угломестной оси ОПУ, (β) – азимут, (α) – угол места 
(рисунок 1). Сигнал, отражённый от ОТЦ с коэффи-
циентом  обратного  рассеяния  Kотц  и  принятый  об-
ратно через антенну, должен описываться функцией 
от  времени  (Лепёхина Т.А., Николаев В.И., Сигань-
ков В.И., 2012):

  (1)

где  τз=rн/c  –  задержка  распространения  сигнала 
от начала системы координат, выбранной на плоско-
сти апертуры антенны, до снимаемой ОТЦ. Введён-
ный здесь коэффициент Kотц описывает соотношение 
напряжённостей  электрического  поля  отражённой 
и падающей волны по амплитуде и фазе, в отличие 
от чаще используемой на практике скалярной вели-
чины ЭПР,  описывающей  соотношение их  характе-
ристик мощности.
Входящий в выражение (1) множитель ·ha(ξ,η,t) яв-

ляется  импульсной  характеристикой  антенны  как 
элемента  тракта  РСА  и  зависит  от  координат  (ξ,η), 
задающих направление на ОТЦ. Эта функция, с учё-
том её зависимости от электрической конфигурации 
АФАР, характеризует антенную подсистему как эле-
мент сквозного информационного тракта РСА.
Рассмотрим  процессы  формирования  ЗС,  рас-

пространяющегося  в  выбранном направлении  (ξ,η), 
и приёма отражённого сигнала.
Зондирующий сигнал  ·uпрд(t), поступающий на вход 

антенной  подсистемы,  разветвляется  на  множество 
парциальных  каналов,  каждый  из  которых  оканчи-
вается излучателем и имеет некоторую импульсную 
характеристику. В плоскости апертуры будет форми-
роваться  переменное  электрическое  поле  Езс(x,y,t). 
Не  ограничиваясь  конкретными  конструкциями  из-
лучателей и фидерных трактов, можно представить 

связь  между  входным  ЗС  и  электрическим  полем 
в точке (x, y) апертуры антенны в виде парциальной 
импульсной характеристики  ·hпрд(x,y,t):

·Eзс(x,y,t)= ·uпрд(t)* 
·hпрд(x,y,t),

где «*» – символ свёртки.
Падающий  на  ОТЦ  зондирующий  сигнал  будет 

являться  суперпозицией  парциальных  зондирую-
щих  сигналов  Езс(x,y,t),  приходящих  с  коэффици-
ентом распространения L  и  задержками  τзc(ξ,η,x,y)= 

= , где rн – расстояние между началом коор-
динат, выбранным на плоскости апертуры антенны, 
и снимаемой ОТЦ:

Здесь A – геометрическая фигура, задающая апер-
туру  антенны. В  частности,  при  постановке  задачи 
испытаний  АФАР  на  планарном  стенде  ближнего 
поля  фигура  A  соответствует  области  плоскости, 
в которой будет производиться измерение электриче-
ского поля в ближней зоне (рисунок 2).
Для фиксированной ОТЦ величины  , L и rн яв-

ляются константами.
Подставляя выражение, связывающее Eзс с uпрд, по-

лучим формулу – связь ЗС, падающего на ОТЦ, с воз-
буждающим сигналом, подаваемым на вход антенны:

  (2)

Двойной интеграл по (x,y) описывает суперпозицию 
парциальных  зондирующих  сигналов,  проходящих 
по  непересекающимся  каналам.  Каждый  из  таких 
каналов начинается  в  точке подачи возбуждающего 
сигнала  ·uпрд(t), проходит через точку (x,y) плоскости 
апертуры  и  оканчивается  на  снимаемой  ОТЦ.  Та-
ким  образом,  учитывая  линейность  суперпозиции, 
можно  представить  суммарный  зондирующий  сиг-
нал, падающий на ОТЦ, как свёртку сигнала  ·uпрд(t),  

рисунок 1. Антенный полигон дальней зоны рисунок 2. Стенд ближнего поля
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подаваемого на вход антенны, с некоторой функци-
ей  –  импульсной  характеристикой  антенны при  ра-
боте на передачу в заданном направлении  ·hпрд(ξ,η,τ). 
Для того чтобы определить эту суммарную импульс-
ную  характеристику,  нужно  преобразовать  компо-
зицию  парциальной  импульсной  характеристики 
участка радиотракта, связывающего точку ветвления 
сигнала на входе антенны с точкой  (x, y)  апертуры, 
и задержки распространения сигнала в сквозную им-
пульсную характеристику парциального канала, как 
описано ниже. Характерные случаи импульсных ха-
рактеристик АФАР изображены на рисунке 3.
Апертура антенны A имеет конечные габариты. По-

дынтегральное выражение в (2) ограничено по моду-
лю и финитно по времени. Выполнение этих условий 
является достаточным для правомерности примене-
ния теорем о сведении кратного интеграла к повтор-
ному и возможности замены очерёдности интегриро-
вания по A и τ, что приводит (2) к виду:

  (3)

Для  того  чтобы  вынести uпрд  из-под интеграла  по 
плоскости апертуры, выполним следующую замену 

переменных:   тогда  . Для 
задания нижнего предела интегрирования по ζ обо-

значим  , где (xближ, yближ) – коорди-
наты ближайшего  к  облучаемой ОТЦ излучающего 
элемента апертуры.

Преобразовав таким образом подынтегральное вы-
ражение в (3), получим

Выражение

  (4)

определяет  искомую  импульсную  характеристику 
антенны  на  передачу  для  направления  (ξ,η).  Таким 
образом,

Аналогично рассмотрим процесс приёма отражён-
ной волны.
Отражённый  от  ОТЦ  сигнал,  имеющий  вид  пло-

ской волны, направление на источник которой зада-
но координатами (ξ,η), создаёт в плоскости апертуры 
(x,y) переменное электрическое поле  ̇Eос(ξ,η,x,y,t). За-
держка и потери распространения электромагнитной 
волны зондирующего сигнала от любой выбранной 
точки апертуры антенны до снимаемой ОТЦ и рас-
пространения отражённого сигнала между этими же 
двумя точками в обратном направлении одинаковы, 
поэтому

где  ·uос(ξ,η,t)=Kотц∙  ·uзс(ξ,η,t)  –  результат  отражения 
зондирующего  сигнала  ·uзс(ξ,η,t)  от  идеальной ОТЦ, 
обладающей пренебрежимо малыми линейными раз-
мерами  и  действительным  (т.е.  без  поворота  фазы) 
коэффициентом  обратного  рассеяния  Kотц.  Затем 
сигнал   Ėос(ξ,η,x,y,t),  распределённый  по  плоскости 
апертуры,  собирается  на  выходе  приёмного  канала 
антенны в суммарный сигнал ·uпрм(ξ,η,t), через парци-
альные тракты, каждый из которых имеет импульс-
ную характеристику ·hпрм(x,y,τ). Так же, как при опи-
сании передачи, сигнал на выходе приёмного тракта 
антенны можно представить в виде:

где

рисунок 3. Импульсные характеристики АФАР 
в зависимости от её геометрии
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  (5)

–  импульсная  характеристика  антенны  на  приём 
для направления (ξ,η).
Окончательно

  (6)

где  ·ha(ξ,η,t)=  
·hзс(ξ,η,t)* 

·hос(ξ,η,t).
Вид одномерной функции отклика (ФО)   

по дальности на одиночную точечную цель, располо-
женную относительно антенны в направлении (ξ,η), 
как функции от задержки отражённого сигнала, бу-
дет  определяться  формулой  сжатия  по  дальности, 
т.е. свёртки каждого импульса ЦРГ с опорной функ-
цией  ·hСД(t):

  (7)

После раскрытия  ·uпрм по формуле (6) получим

  (8)

где задержка отражённого сигнала однозначно свя-
зана с наклонной дальностью: 
Для  оценки  зависимости  вида  одномерной  ФО 

по дальности от отклонения луча АФАР с использо-
ванием формулы (8) можно, предполагая, что харак-
теристики  приёмопередающих  модулей  и  подходя-
щих к ним ветвей тракта АФАР идентичны, учесть 
влияние  составляющей  импульсной  характеристи-
ки, не зависящей от x, y, ξ, η, на вид зондирующего 
и принимаемого сигналов в функциях ·uпрд(t) и  

·hСД(t), 
оставив в (4) и (5) только характеристики, регулиру-
емые  при  перестройке  диаграммы  направленности 
(ДН). Тогда одномерная ФО по дальности, определя-
емая (8), при нулевом отклонении луча будет иметь 
вид:

а в общем случае

2.   Анализ влияния АФАР 
на характеристики функции 
отклика

Для анализа полученной функции отклика в каче-
стве характеристик качества могут быть взяты:
1.  Относительная комплексная амплитуда главно-

го максимума

  (9)

где    –  амплитуда  главного  максимума  одно-
мерной ФО, определяемой по формулам (7), (8).
2.  Величина,  обратная  относительной  ширине 

главного лепестка одномерной ФО по уровню минус 
3 дБ в направлении наклонной дальности,

  (10)

где δr3dB(ξ,η) – ширина одномерной ФО   
по уровню минус 3 дБ с учётом 
Наглядно это представлено на рисунке 4.
3.  Величина,  обратная  относительной  ширине 

главного лепестка одномерной ФО по СКО в направ-
лении наклонной дальности,

  (11)

где  δr2σ(ξ,η)  –  ширина  одномерной ФО   
по среднеквадратичному разбросу задержек, опреде-
ляемая по формулам:
δr2σ(ξ,η)=c·στ;

рисунок 4. Получение величины, обратной 
относительной ширине главного лепестка одномерной 
функции отклика по уровню минус 3 дБ
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Вид приведённых выше функций Ġmax, G3dB, G2σ вы-
бран таким образом, чтобы обеспечить сходство их 
свойств:  во-первых,  Ġmax(0,0)=G3dB(0,0)=G2σ(0,0)=1; 
во-вторых,  ухудшение  характеристик  функции  от-
клика  соответствует  убыванию  каждой  из  трёх  ха-
рактеризующих её функций.

3.   Математическое моделирование 
АФАР как линейного элемента 
тракта РСА

Для  исследования  зависимости  функции  отклика 
РСА с АФАР на одиночную точечную цель от направ-
ления на цель проведено математическое моделиро-
вание.  Для  упрощения  модели  учитывались  только 
корреляционные  характеристики  огибающей  зон-
дирующего сигнала. Приведённые ниже результаты 
такого моделирования соответствуют случаю, когда 
распределение сдвигов фаз для сигналов на передачу 
и приём в парциальных трактах АФАР соответствует 
точному наведению на снимаемую ОТЦ. Не учиты-
валась неравномерность диаграммы направленности 
одиночного излучателя.
Исследование  проводилось  в  рамках  разработки 

РСА с фазокодовой модуляцией (ФМ) и линейной ча-
стотной модуляцией (ЛЧМ); в качестве модели зон-
дирующего сигнала принят прямоугольный импульс, 
АКФ которого является приближением вида главно-
го лепестка функции отклика одиночного импульса 
такого сигнала.
Для инвариантности результатов исследования по 

отношению  к  размерам  антенны  и ширине  полосы 
спектра  зондирующего  сигнала  отклонение  луча 
от нормали выражено в безразмерных величинах a, b,  
описывающих  отношение  разностей  хода  плоской 
волны  от  крайних  точек  апертуры  к  длине  элемен-
тарного импульса в пространстве:

где τи=1/∆F – величина, обратная ширине спектра 
зондирующего сигнала.
В  частности,  для  прямоугольной  антенны  с  раз-

мерами Xa=2 м и Yа=8 м при частоте фазовой мани-
пуляции ∆F=200 МГц,  приблизительно  равной ши-
рине спектра, a=0,5 соответствует отклонению луча 
от нормали на 22° (угол места), а b=0,5 – отклонению 
на 5,8° (азимут). Учитывая тенденцию к увеличению 
ширины спектра в 6 раз (до 1200 МГц), следует учи-
тывать  возможность  деградации  функции  отклика 
при существенно меньших углах отклонения луча.

В  качестве  критериев  качества  ФО  рассматрива-
лись  нормированные  величины  её  максимальной 
амплитуды (9), ширины по уровню 3 дБ (10) и шири-
ны по удвоенному СКО задержки (11), где для каж-
дой  из  трёх  величин  за  единицу  принято  её  значе-
ние при направлении, перпендикулярном плоскости 
апертуры.  Значения  этих  величин  без  нормировки 
для сигнала с модуляцией ФМ равны соответственно:
|Ġmax(0,0)|=1;

G3dB(0,0)=(2– ) τи≈0,586τи;

Рисунок 5 иллюстрирует деградацию функции от-
клика при увеличении отклонения луча.
За единицу нормированной амплитуды ФО приня-

та амплитуда максимума ФО при нацеливании АФАР 
перпендикулярно  плоскости  апертуры  (a=0,  b=0), 
за единицу нормированной задержки – длительность 
элемента модулирующей последовательности τи.
На рисунках 6а–6в приведены зависимости каждой 

из трёх величин |Ġmax (a,b)|, G3dB (a, b), G2σ(a, b) от a, b 
в виде поверхностей при 0≤a≤1, 0≤b≤1.
На рисунках 7а–7в приведены в логарифмическом 

масштабе  семейства  сечений  двумерных  графиков 
характеристик качества одномерной функции откли-
ка Gxx(a, b), изображённых на рисунках 6а–6в, тремя 
вертикальными плоскостями: b=0 (сканирование по 
углу места), b=0,5a  и b=a  (сканирование  в  скошен-
ных направлениях).
На  рисунке  8  приведено  сравнение  зависимостей 

величины, обратной относительной ширине главно-
го лепестка одномерной ФО по уровню минус 3 дБ 
в направлении наклонной дальности от a, b при фа-
зокодовой и линейной частотной модуляции  зонди-
рующего сигнала.

рисунок 5. Деградация одномерной функции отклика 
по дальности при отклонении луча
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а – Gmax(a, b);  
б – G2σ(a, b);  
в – G3dB (a, b).
рисунок 6. Изменение характеристик качества 
одномерной функции отклика при электронном 
перенацеливании

а – 20·lgGmax(a, b);  
б – 20·lgG2σ(a, b);  
в – 20·lgG3dB(a, b).
рисунок 7. Изменение характеристик качества 
одномерной функции отклика при электронном 
сканировании в трёх направлениях
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  (12)

где (ξ0,η0) – расчётные координаты наведения луча, 
в соответствии с которыми установлены фазовраща-
тели  АФАР;  Ġизл(ξ,η)  –  комплексный  коэффициент 
усиления одиночного излучателя.
Во  всех  приведённых  выше  формулах  t –  «быст-

рое» время.
Для исследования влияния рассмотренных характе-

ристик АФАР на сжатие по азимуту (Школьный Л.А. 
и др., 2008) и вид двумерной ФО необходимо учесть 
следующие свойства величин, входящих в (12).
Если ось координат Оy на плоскости антенны вы-

брана вдоль направления полёта, то ξ0, ξ – соответ-
ственно угол места луча антенны и снимаемой ОТЦ, 
которые  в  течение  синтеза  апертуры  постоянны; 
η0  –  текущий азимут снимаемой ОТЦ, являющийся 
функцией от «медленного» времени; η0 – азимут луча 
антенны, поведение которого определяется режимом 
съёмки: в режиме наилучшего разрешения (прожек-
торном)  достаточно  плавно  (благодаря  большому 
числу излучателей и мелкой дискретности фазовра-
щателей)  изменяется  как функция  от  «медленного» 
времени  таким  образом,  что  η–η0=const  в  течение  

1 – снижение главного максимума, 20·lgGmax(a, b);  
2 – расширение по СКО, 20·lgG2σ(a, b);  
3 – расширение по уровню 3 дБ, 20·lgG3dB (a, b).
рисунок 9. Горизонтальные сечения характеристик 
качества одномерной функции отклика

а – ФМ сигнал;  
б – ЛЧМ сигнал.
рисунок 8. Сравнение диаграмм направленности АФАР 
по ширине функции отклика при двух видах модуляции 
сигнала

На  рисунке  9  приведены  горизонтальные  сечения 
диаграмм 20·lg|Ġmax(a, b)|, 20·lgG3dB(a, b), 20·lgG2σ(a, b)  
с шагом 1 дБ.
В  приведённой  модели  рассмотрен  предельный 

случай,  когда  настройки  АФАР  соответствуют  её 
точному  наведению  на  снимаемую ОТЦ.  В  данной 
работе ограничимся постановкой задачи для общего 
случая.
Зондирующий  сигнал,  поступающий  на  вход  ан-

тенны, имеет вид ·uпрд(t)= ·uмод(t)eiω0t, где ω0 – несущая 
частота;  ·uмод(t)  –  комплексная  огибающая.  В  этом 
случае  одномерная  функция  отклика  описывается 
выражением:
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синтеза  апертуры;  в  остальных  режимах  η0=const 
на всём интервале синтезирования или на отдельных 
его участках, в частности при боковом обзоре η0=0. 
Наклонная  дальность  rн  также  является  функцией 
от «медленного» времени.

заключение
Таким образом, моделирование подтверждает, что 

при  расширении  спектра  зондирующего  сигнала 
радиолокатора,  использующего  АФАР  с  электрон-
ным  перенацеливанием,  достижимая  разрешающая 
способность  по  дальности  ограничивается  величи-
ной, связанной с размерами антенны, при этом огра-
ничения  становятся  существенными  при  увеличе-
нии  углов  отклонения  луча.  Для  преодоления  этих 
ограничений возможно разделение АФАР на группы 
излучателей с приёмопередающими модулями в пре-
делах участков, размеры которых совместно с требу-
емыми отклонениями луча,  согласно приведённому 
выше расчёту, соответствуют ухудшению выбранно-
го параметра качества не более чем на 3 дБ. Тракты 
распределения зондирующего и сбора принимаемого 
сигналов должны иметь отдельные ветви для каждой 
группы с управляемыми линиями задержки для ком-
пенсации  разностей  хода  сигнала.  В  зависимости 
от  максимальных  размеров  участка  полотна АФАР, 
в пределах которого допустимое ухудшение качества 
ФО обеспечивается при равномерной задержке, и ко-
личества входящих в него излучателей целесообраз-
но либо оборудовать управляемой линией задержки 
каждый приёмопередающий модуль, либо включать 
в состав АФАР по одному регулирующему элементу 
на группу излучателей.
Приведённый  анализ  показывает,  что  использова-

ние АФАР с электронным перенацеливанием в каче-
стве антенной системы РСА требует:

 - разработки и реализации конструкторских и схе-
мотехнических  решений  для  компенсации  раз-
броса задержек сигнала, обусловленного разме-
рами антенны;

 - обязательного контроля характеристик  сквозно-
го тракта, включая АФАР, по критериям качества 
функции отклика на одиночную точечную цель.
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Рассмотрены вопросы безопасности КА как 
системотехническая проблема. Обсуждаются 
основные подходы, которые используются 
при определении безопасности техники; 
дано определение безопасности сложных 
организационно-технических систем (ОТС); 
приведены особенности постановки и решения 
задач проектирования КА с учётом требований 
безопасности. На модельном примере исследовано 
влияние требований к безопасности ОТС на выбор 
рациональных параметров системы.

Ключевые слова:  
космический аппарат;  
безопасность; свойство;  
состояние системы;  
определение;  
условия безопасности;  
задача проектирования;  
требование безопасности;  
алгоритм; модели оценки безопасности.

The issues of spacecraft safety are considered  
as a system-technical problem. The main  
approaches that are used in determining  
the safety of technology are discussed, the definition 
of the safety of complex organizational and technical 
systems (OTS), the specifics of the formulation and 
solution of spacecraft design problems taking into 
account safety requirements are given.  
Using a model example, the influence of the safety 
requirements for the OTS on the choice of rational 
parameters of the system is investigated.

Keywords:  
spacecraft;  
safety; property;  
system state;  
definition;  
safety conditions;  
design problem;  
safety requirement;  
algorithm; safety assessment models.

введение
Проблеме  обеспечения  безопасности  техники 

и  технологии  в  наше  время  уделяется  все  больше 
внимания.  Известный  опыт  показывает,  что  чем 
сложнее  техника,  чем больше размерность  создава-

емых  технических  и  организационно-технических 
систем, тем острее встают вопросы безопасности.
Надо сказать, что проблема безопасности, конечно, 

не новая. По существу, в той или иной мере вопро-
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сы безопасности возникают при любой сознательной 
деятельности людей. В различных областях техники 
и технологий по-своему решаются вопросы безопас-
ности  объектов.  Естественно,  большое  внимание 
уделяется  проблеме  безопасности  в  ракетно-косми-
ческой области (Щеверов Д.Н., 1989; Щеверов Д.Н., 
Матвеев Ю.А., Булавкин В.В., 1995; Методы отра-
ботки научных и народнохозяйственных РКК, 1995; 
Чалый Б.В., Ярыгин Ю.Н., 1997; Золотов А.А., 1995; 
Анцилович Л.А., 1985; Золотов А.А., Матвеев Ю.А., 
Шаевич С.К.,  2002;  Кирилин А.Н., Ахметов Р.Н., 
Соллогуб А.В., Макаров В.П., 2010; Шевченко С.Н., 
2019).  Выдающиеся  достижения  космонавтики, 
создание  долгоживущих  космических  аппаратов 
и  космических  систем  на  предприятии  «АО  НПО 
им. С.А. Лавочкина» во многом стали возможными 
благодаря решению проблем надёжности, живучести 
и  безопасности  (Ефанов В.В., Моишеев А.А., 2021; 
Ефанов В.В., Моишеев А.А., 2021; Моишеев А.А., 
Ширшаков А.Е., 2020).
Если в прошлые годы проблемы безопасности ре-

шались  в  процессе  реализации  технических  проек-
тов, то сегодня при создании сложных технических 
и  организационно-технических  систем,  решение 
проблем безопасности их существования рассматри-
вается с упреждением на ранних этапах разработки. 
Такой подход, как показывает анализ, позволяет из-
бежать  многих  потерь,  потенциально  возможных 
при  использовании  опытно-теоретического  метода 
обеспечения  безопасности,  продлить  сроки  эффек-
тивного существования техники.
Остановимся  на  основных  подходах,  которые  ис-

пользуются при определении безопасности техники; 
дадим  определение  безопасности  сложных  органи-
зационно-технических  систем;  рассмотрим  особен-
ности постановки и решения задач проектирования 
КА  с  учётом  требований  безопасности;  на  модель-
ном  примере  покажем  влияние  требований  к  без-
опасности ОТС на выбор рациональных параметров 
системы.

1.   Основные подходы к определению 
безопасности технических систем

В  зависимости  от  позиции  исследователя  можно 
выделить три подхода к определению безопасности 
техники:
1.  Безопасность как безопасная техника – т.е. пред-

ставление о свойстве техники не оказывать отрица-
тельного воздействия на людей и окружающие пред-
меты при отказах.
2.  Безопасность  как  свойство  живучести  (жизне-

стойкости) техники при отказах подсистем и измене-
нии условий применения.

рисунок 1. Определение внешних функциональных 
связей технических систем

3.  Безопасность  как  безопасное  состояние  ОТС, 
при  котором  выполняются  условия  существования 
и  развития  системы  в  случае  динамики  внешних 
и  внутренних  функциональных  связей,  возможных 
отказах (снижения работоспособности) подсистем.
Дадим  формальное  определение  безопасности 

техники, используя системные представления и рас-
сматривая функциональные связи и структуру объ-
екта.  На  рисунке  1  показано  взаимодействие  рас-
сматриваемого объекта (технической системы – ТС) 
с другими объектами и со средой (окружающей при-
родой). Выделенная техническая систем ТСi входит 
как  подсистема  в  систему  более  высокого  уровня 
ТСi–1 (здесь  i – уровень  управления  разработкой). 
Соответственно имеют место функциональные свя-
зи  объекта  в  системе  ТСi–1  (внешние) К2(t).  Одно-
временно  ТСi  сама  является  сложной  системой, 
включает ряд подсистем ТСi+1

к. Свойства ТСi зависят 

рисунок 2. К определению безопасности техники: 
модель технической системы
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от  свойств  входящих подсистем и  внутренних  свя-
зей К3(t). Компоненты вектора К2(t), по сути, опре-
деляют  функциональные  связи  и  параметрические 
ограничения,  обусловленные  взаимодействием  ТСi 
с другими подсистемами в  системе ТСi–1. При изо-
лированном исследовании свойств ТСi учитывается 
влияние внутренних и внешних связей, использует-
ся метод (принцип) обрыва связей и замены их ре-
акциями  (Щеверов Д.Н.,  1989). Кроме  выделенных 
связей,  имеет место  взаимодействие ТСi  с  окружа-
ющей  средой  (У(t)  –  вектор  параметров,  факторов 
воздействия окружающей среды на ТСi), с обслужи-
вающим персоналом (ОП), другими системами, рас-
сматриваемыми на i-м уровне управления разработ-
кой системы.
На  рисунке  2  представлена  формальная  модель 

системы, на которой показаны те факторы, которые 
учитываются  при  формировании  соответствующей 
математической модели  для  определения  основных 
свойств  (характеристик)  системы К(t).  Здесь К(t)  – 
вектор показателей основных свойств системы. Это 
сложный  вектор,  который  включает  четыре  группы 
показателей, определяющих основные свойства ТС, 
а  именно  вектор  показателей  функциональной  (це-
левой) эффективности W(.); вектор показателей С(.), 
определяющий затраты ресурсов на обеспечение соз-
дания и функционирования ТСi; вектор Тр(.) – ком-
поненты  которого  определяют  трудоёмкость  работ, 
затраты времени на разработку и производство и век-
тор Пр(.) – показателей производительности выпол-
нения системой соответствующих работ. Показатели 
функциональной эффективности W(.), а также пока-
затели С(.), Тр(.), Пр(.) зависят от свойств подсистем 
ТСi+1

к,  а также от функциональных связей, внешних 
и  внутренних.  Заметим,  что  так  как  ТСi  является 
подсистемой ТСi-1 и выполняет в ней определённые 
функции,  то,  очевидно,  показатель  эффективности 
ТСi обозначает величину выполнения функциональ-
ного требования, т.е. должно быть Wn(.)=K2n(.), где 
n – номер компоненты вектора W(.) и вектора K2(.).
При  разработке  математических  моделей,  ис-

пользуемых при проектировании ТСi, формируются 
зависимости

К(t)=f(П, Р(.), φ(.), Тх(.), К3(t), К2(t), У(t)),

где  П  –  вектор  параметров,  которые  определяют 
структуру,  состав, проектные параметры ТСi; Р(.) – 
вектор-функция,  определяющая  процесс  отработки 
и  обеспечения  надёжности  ТСi;  φ(.)  –  обобщённая 
функция  управления  движением  ТСi  (например, 
управление  движением ЛА); Тх(.)  –  вектор  параме-
тров технологий, используемых при реализации про-
екта (при создании ТСi).

Определение 1. Безопасность техники (безопасная 
техника) – это свойство техники не оказывать отри-
цательного  воздействия  на  человека,  окружающие 
объекты и природную среду при отказах, потере ра-
ботоспособности  (Чалый Б.В., Ярыгин Ю.Н.,  1997; 
Золотов А.А., 1995).
При нормальном функционировании (без отказов) 

техника, по определению, безопасная, т.е. если функ-
циональные  показатели  отвечают  предъявляемым 
требованиям, то отсутствуют отказы и техника без-
опасная.  Формально  можно  записать  условие  без-
опасности техники:

W(….)⊂W(t)зд∀t⊂T,

где W(t)зд – область допустимых значений показа-
телей функциональной эффективности ТСi; Т – рас-
сматриваемый период времени.
Если учесть возможные случайные отклонения ус-

ловий  функционирования  и  динамику  внутренних 
связей (надёжности подсистем ТСi), то величину без-
опасности определяют как вероятность того, что по-
казатели  функциональной  эффективности  не  будут 
выходить за допустимые пределы:

РБ=вер(W(….)⊂W(t)зд,∀tÎT).

В случае, когда П, φ(.), Тх(.), К3(t), К2(t), У(t) – зада-
ны, условие безопасности можно переписать в виде:

РБ=вер(Р( )≥Pзд(t), ∀tÎT).

Здесь  Р(  )  –  надёжность  функционирования  ТСi 

в рас сматриваемый период времени Т,  т.е.  требова-
ние безопасности техники связано с требованием её 
высокой надежности.
Заметим,  что  Р(  )=Р(П,  Тх(.),  u(t)),  т.е.  зависит 

от  параметров П, Тх(.)  и  управления  обеспечением 
надёжности  –  u(t).  Отсюда  для  выполнения  требо-
ваний безопасности при заданных П и Тх(.) должно 
быть обеспечено эффективное управление обеспече-
нием надёжности.
Для того чтобы техника не оказывала отрицатель-

ного  воздействия  на  окружающие  объекты,  вводят 
дополнительные устройства, защищающие эти объ-
екты.  Тогда,  если  ввести  (определить)  вероятность 
нормального функционирования окружающих объек-
тов при отказах ТС – Рсас(t, Псас), где Псас – параметры 
устройств, используемых для спасения окружающих 
объектов,  то  оценка  безопасности  функционирова-
ния ТС примет вид:

РБ=1– (1–Р(t))(1–Рсас(t, Псас)).

Здесь (1–Р(t)) – вероятность отказа ТС, (1–Рсас(t, Псас)) – 
вероятность  того,  что  не  сработает  система  защиты 
и  будет  отрицательное  воздействие  на  окружающие 
объекты  и  природную  среду; РБ  –  вероятность  без-
опасного функционирования ТС (ТСi).
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Таким образом, при таком подходе к определению 
безопасности техники для обеспечения высокой без-
опасности в основном решаются вопросы надёжно-
сти  и  в  случае,  когда  вводятся  устройства  защиты 
окружающих объектов, расширяется постановка за-
дачи  проектирования  ТСi,  одновременно  с  оптими-
зацией  параметров  ТСi  выбираются  рациональные 
параметры средств защиты.
В рассмотренном случае оценка безопасности про-

водится при том условии, что внешние и внутренние 
функциональные связи для ТСi. не меняются, т.е. за-
даны  условия  функционирования.  Однако  при  ис-
пользовании сложных ТС и при длительном периоде 
их применения Т условия применения У(t) могут ме-
няться. Одновременно возможны отказы подсистем, 
сбои программного обеспечения (Кирилин А.Н., Ах-
метов Р.Н., Соллогуб А.В., Макаров В.П., 2010), и ра-
ботоспособность  ТСi,  эффективность  выполнения 
функциональных (целевых) задач будут уменьшать-
ся. В таком случае проводят мероприятия по повы-
шению жизнестойкости техники, при оценке эффек-
тивности  техники  дополнительно  проводят  оценку 
живучести.
Определение 2. Живучесть –  свойство техники – 

ТСi. противостоять воздействию дестабилизирующих 
факторов,  внешних  и  внутренних  (внешняя  среда, 
отказ оборудования, ошибки бортового программно-
го обеспечения), для поддержания в заданных преде-
лах показателей эффективности при возникновении 
аномальных  условий  полёта  (Кирилин А.Н.,  Ахме-
тов Р.Н., Соллогуб А.В., Макаров В.П., 2010).
На рисунке 3 приведена модель ТС, которая уста-

навливает  основные факторы,  влияющие на  выход-
ные характеристики эффективности ТС (или ОТС) – 
К(t).  Как  показано  выше,  вектор  К(t)  включает 
показатели функциональной  (целевой)  эффективно-
сти W(t), показатели затрат ресурсов на обеспечение 
работоспособности  системы  (затрат  на  реализацию 
проекта С(t)),  показатели  оценки  трудоёмкости  ра-
бот – сроки реализации проекта (Тр(t)):

К(t)=(W(t), С(t), Тр(t))Т.
Очевидно, для оценки живучести ТС в данном слу-

чае можно воспользоваться статистическим (вероят-
ностным) подходом:

Рж=вер(W(t)⊂ W(t)min зд, ∀t ⊂ T2).

Здесь вектор W(t)=(Wi (t), i=1, n)
(Например, для КА ДЗЗ W(t)=(λ, Θ, ν, ΔТ, Р(t), Тсас)Т,  

где λ – линейное разрешение на местности; Θ – ин-
формационная  производительность;  ν  –  частотный 
диапазон работы приборов наблюдения; ΔТ – пери-
одичность наблюдения; Р(t) – надёжность функцио-
нирования КА; Тсас – срок активного существования; 
Т2 – рассматриваемый период времени. При наличии 
ряда  показателей  эффективности  проведение  инте-
гральной  оценки  эффективности  может  иметь  про-
блемы  (Кирилин А.Н., Ахметов Р.Н., Соллогуб А.В., 
Макаров В.П., 2010).
Одновременно  W(t)  зависит  от  ряда  факторов 

(параметров):

W(t)=f(П, Р(.), φ(.), Тх(.), К3(t), К2(t), У(t)),

где П – вектор проектные параметры объекта – ТС; 
К3(t) – параметры, определяющие внутренние связи 
подсистем ТС (надёжность подсистем); У(t) – вектор 
параметров, определяющих условия применения ТС 
в период Т2.
При постановке задачи проектирования ТС с учё-

том требований живучести полагают, что К3(t)⊂К3(t)зд  
и У(t)⊂У(t)зд, где К3(t)зд и У(t)зд допустимые области 
изменения внутренних связей и условий применения.
Для  обеспечения  живучести  техники  использу-

ют дополнительные ресурсы,  вводят избыточность: 
структурную,  информационную,  управленческую, 
ресурсную.  Одновременно  в  структуру  ТС  вводят 
подсистему обеспечения живучести  (СОЖ). Подси-
стемы обеспечения живучести (СОЖ) (или функции 
СОЖ)  могут  входить  в  БКУ  –  бортовой  комплекс 
управления  (Кирилин А.Н., Ахметов Р.Н., Солло-
губ А.В., Макаров В.П., 2010).
В  зависимости от  объёма избыточности и  эффек-

тивности её использования меняются живучесть тех-
ники, затраты на реализацию проекта, увеличивается 
трудоёмкость работ.
Постановка  задачи  проектирования  ТС  с  учётом 

требований живучести и  разработка методов  её  ре-
шения при создании сложной техники является акту-
альной проблемой.
Для ОТС вопросы безопасности рассматриваются 

ещё  шире  –  как  безопасность  существования  ОТС 
при изменении условий функционирования, измене-
нии внешних и внутренних связей К3(t), У(t) и дина-
мики целей, т.е. при изменении требований к системе 
К2(t) в случае длительного периода эксплуатации.

рисунок 3. К определению живучести: модель 
технической системы

ПРОГНОЗИРОВАНИЕ БЕЗОПАСНОСТИ КА ПРИ РАЗРАБОТКЕ. СИСТЕМНЫЙ ПОДХОД
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Важно, что при таком подходе величина и сам по-
казатель безопасности могут меняться, т.е. меняются 
состав вектора К2(t) и допустимые значения показа-
телей безопасности  (может  быть  определено мини-
мально  допустимое  множество  таких  показателей 
К2

min зд(t):
К2(t)ÉК2

min зд(t).
Заметим,  что  для  обеспечения  существования  си-

стемы  в  новых  условиях  должна  видоизменяться 
сама  система  (состав,  структура,  функциональные 
связи).  Отсюда  вопросы  модернизации  техники 
и  создания модификаций можно  рассматривать  как 
следствие  решения  проблемы  безопасности  разра-
ботки (Щеверов Д.Н., Матвеев Ю.А., Булавкин В.В., 
1995).
Определение  3.  Безопасность  системы  –  состоя-

ние,  при  котором  выполняются  основные  функции 
системы  и  условия  существования,  а  именно:  со-
вместимости,  становления  организации  (актуализа-
ции и сосредоточения функций), регуляции (сниже-
ния  дисфункций),  совершенствования  организации 
(лабильности  –  подвижности  структурных  связей) 
и  направленного  развития  (оптимального  управле-
ния, экономии ресурсов и др.) (Золотов А.А., Матве-
ев Ю.А., Шаевич С.К., 2002).
На рисунке 4 приведена формализованная модель 

ОТС. Определены факторы, влияющие на выходные 
показатели. Можно записать:

К(t)=f(П, Р(.),  φ(.), Тх(.), К3(t), К2(t), У(t), МЭИ(t), 
∀t⊂T3)).
Как и раньше К(t) – сложный вектор:
К(t)=(W(t), С(t), Тр(t))Т,
здесь МЭИ(t) – вектор, компоненты которого опре-

деляют  материалы,  энергию,  информацию,  необхо-
димые (используемые) ОТС при выполнении функ-
циональных задач (при функционировании).
В  этом  случае  безопасность  существования  ОТС 

определяется  как  состояние,  при  котором выполня-
ется условие

К(t)⊂К(t)min зд, ∀t⊂T3,
где К(t)min зд – допустимая область (множество) из-

менений К(t), для каждого элемента которого выпол-
няются условия существования и развития ОТС.
Или при учёте случайных факторов
К3(t)⊂Ω3(t)зд и У(t)⊂Ω(t)зд,
где  Ω3(t)зд,  Ω(t)зд  –  заданные  вероятностные  про-

странства изменения К3(t) и У(t) соответственно:
Ω3(t)зд=Ω3(МК3(t), σК3(t))зд и Ω(t)=Ω(М(t), σУ(t)зд)

безопасность существования ОТС определяется как 
вероятность того, что

Рбез=вер(К(t)⊂К(t)min зд, ∀t⊂T3).
В связи с таким определением безопасности отме-

тим, что речь здесь идет о векторе К(t), а не только 
о векторе функциональной эффективности W(t).
Применение такого показателя безопасности ОТС 

имеет  свои  особенности.  Проблему  представляет 
определение состава вектора К(t). Возможна поста-
новка вопроса об установлении единого показателя 
безопасности. Обычно используются приёмы, кото-
рые применяются при решении многокритериальных 
проектных задач (метод «свертки», метод ограниче-
ний и  др.). Проблему представляет  также нахожде-
ние допустимой области изменения выделенных по-
казателей безопасности ОТС – К(t)min зд. При решении 
этих вопросов обычно используются опытно-теоре-
тические приемы и методы экспертных оценок.
Проблему представляет установление зависимостей
К(t)=f(П, Р(.),  φ(.), Тх(.), К3(t), К2(t), У(t), МЭИ(t), 

∀t⊂T3).
Установление  таких  зависимостей  проводится 

одновременно  с  разработкой математических моде-
лей (проектных зависимостей) ОТС, определяющих 
значения выходных показателей W(t), С(t), Тр(t) как 
функции  выбираемых  проектных  параметров  П(t), 
управления  функционированием  φ(.),  процесса  от-
работки и обеспечения надёжности Р(.) и др. Здесь 
также  используются  опытно-теоретические  методы 
и эвристические приёмы.
Указанные моменты  связаны  с  постановкой  и  ре-

шением задачи проектирования ОТС с учётом требо-
ваний безопасности.

2.   Задача проектирования ОТС 
с учётом требований безопасности

Задача проектирования ОТС с учётом требований 
безопасности  сводится  к  определению  параметров 
ОТС, параметров процесса отработки и обеспечения 
надёжности,  закона  управления  функционировани-
ем, а также, в общем случае, параметров подсистемы 
обеспечения безопасности, при которых выполняют-
ся требования функциональной эффективности ОТС, 

рисунок 4. К определению безопасности ОТС: 
функциональная модель ОТС
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трудоёмкости работ при разработке и производстве, 
требования безопасности существования и развития 
ОТС в  рассматриваемый период,  при  которых  сум-
марные  затраты  на  проект  будут  минимальными. 
Ниже дана математическая запись задачи проектиро-
вания ОТС (ЛА) с учётом требований безопасности. 
Задача  проектирования  ОТС  многокритериальная. 
При  наличии  многих  показателей  эффективности 
(критериев)  здесь используется метод ограничений, 
главным  показателем  качества  при  выборе  параме-
тров ОТС являются суммарные затраты на проект:

MCΣ(П(t), Р(.), φ(.), Тх(.), Пб(t), Pб(t), 

φб(t), β(t, П))→min,  (1)

W(П(t), Р(.), φ(.), Тх(.), К3(t), К2(t), У(t), МЭИ(t),

Пб(t), Pб(t), φб(t), Y(t))≥W3д(t),

Вер(K(П(t), Р(.), φ(.), Тх(.), К3(t), К2(t), У(t), МЭИ(t),

Пб(t), φб(t), β(t i+1, П)∈Кзд(t)≥pзд(t),

Тр(П(t), Р(.), φ(.), Тх(.), Пб(t), φб(t), β(t i+1, П))≤Трзд(t),

(П(t), P(t), φ(t))∈Gзд(t),

(Пб(t), Pб(t), φб(t))∈Gбзд(t),

t∈Тзд3,
где МС(...) – функция, определяющая средние сум-

марные  затраты на реализацию проекта разработки 
и создания новой техники в рассматриваемый пери-
од (затраты на проект – на разработку, производство, 
эксплуатацию в планируемый период);

W(.)  –  вектор-функция  показателей  функцио-
нальной (целевой) эффективности ОТС;

Тp(.)  –  функция,  определяющая  трудоёмкость 
работ по реализации проекта (время, затрачиваемое 
на разработку и производство изделий);

К3(t), К2(t)  –  векторы  параметров,  определяю-
щих  внешние и  внутренние функциональные  связи 
ОТС: К3(t)∈К3

зд(t), К2(t)∈К2
зд(t);

К3
зд(t),  Кзд(t)  –  заданные  области  изменения 

параметров;
МЭИ(t)  –  вектор  параметров,  задающий  ма-

териалы,  энергию,  информацию,  используемые 
при функционировании ОТС, МЭИ(t)=МЭИ(t)зд;

Gзд(t), Gбзд(t) – области допустимых изменений 
выбираемых  параметров ОТС и  параметров  подси-
стемы обеспечения безопасности ОТС. Другие обо-
значения определены выше.
Особенности  задачи.  Многокритериальная  задача 

проектирования  КА  с  учётом  требований  безопас-
ности  (1)  является  одновременно  многопараметри-
ческой,  динамической  и  стохастической.  В  состав 
выбираемых параметров включены параметры ОТС 
и  параметры  системы  обеспечения  безопасности, 
т.е. задача проектирования носит комплексный харак-
тер. При таком подходе за счёт расширения простран-
ства поиска обеспечивается определение рациональ-
ных параметров ОТС и СБ при наличии ограничений.
Динамический характер задачи обусловлен учётом 

фактора  времени  при  поиске  решения,  необходи-
мостью  выбора  функции  управления  применением 
(движением) техники, а также функции, определяю-
щей процесс отработки и обеспечения надёжности, 
т.е. варьируемыми переменными являются функции 
Р(.), φ(.). Приёмы, которые используются при реше-
нии  таких  задач,  рассмотрены,  например  в  (Щеве-
ров Д.Н., 1989; Щеверов Д.Н., Матвеев Ю.А., Булав-
кин В.В., 1995).

рисунок 5. Схема расчленённого решения основной задачи

оптимизация параметров  
подсистемы обеспечения  
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Целый ряд факторов, влияющих на решение про-
ектной  задачи  (1),  носят  случайный  характер:  это 
условия  применения  ОТС  в  планируемый  период; 
коэффициенты  статистических  зависимостей  про-
ектных моделей (т.н. определяющие параметры); не-
определённости внутренних и внешних связей. По-
этому  задача  проектирования  (1)  записывается  как 
стохастическая, и при поиске решения используют-
ся  соответствующие  приемы  оптимизации  параме-
тров  ОТС  при  наличии  неопределённостей  (Щеве-
ров Д.Н., Матвеев Ю.А., Булавкин В.В., 1995).
Прямой поиск решения сформулированной задачи 

может  представлять  значительную  проблему.  При 
использовании  приемов  параметрической  декомпо-
зиции проводится расчленение основной задачи (1), 
выделяются главные задачи (с меньшим числом ва-
рьируемых параметров), проводится организация со-
гласованного  оптимизационного  поиска  и  решение 
основной  задачи.  На  рисунке  5  представлена  одна 
схема расчленённого решения основной задачи. От-
дельно рассматривается задача оптимизации параме-
тров ОТС при заданных параметрах СБ. Задача оп-
тимизации параметров СБ при заданных параметрах 
ОТС и  задача  оптимизации  требований  к  надежно-
сти подсистем при выполнении требований безопас-
ности  (здесь  используются  приёмы  декомпозиции 
второго рода также рассматриваются отдельно (Ще-
веров Д.Н., Матвеев Ю.А., Булавкин В.В., 1995).
Ниже на модельном примере обсуждаются особен-

ности постановки и решения такой задачи.

3.   Оптимизация надёжности 
подсистем КА (МЦА и УКП) 
при наличии требований 
безопасности. Модельный пример

Речь идёт о разработке КА, который включает две 
подсистемы  –  модуль  целевой  аппаратуры  (МЦА) 
для  выполнения  целевых  задач  и  универсальную 
космическую  платформу  (УКП),  которая  обеспечи-
вает жизнедеятельность КА в период  эксплуатации 
(рисунок 6).
При  проектировании  КА  выбираются  параметры 

и  требуемая  надёжность  УКП: Пукп,  Ртс;  вектор  па-
раметров Пукп – определяет структуру, состав подси-
стем,  проектные  параметры  подсистем  (Пукп=(П1

укп, 
П2

укп(П1
укп)))Т и позволяет оценить основные характе-

ристики УКП: массовые, энергетические, габаритные 

рисунок 6. Структура КА (модельный пример)

рисунок 7. Алгоритм решения задачи оптимизации 
надёжности подсистем КА при наличии требований 
безопасности
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и  др.,  а  также  найти  траекторию  движения,  дости-
жимые  показатели  функциональной  эффективности 
(срок службы, манёвренность и др.). При выбранных 
Пукп определяется Ртс – надёжность функционирова-
ния УКП.
Для модуля целевой аппаратуры при проектирова-

нии КА также выбираются параметры Пмца и надёж-
ность МЦА: Р3.  Здесь  также Пмца  сложный  вектор: 
Пмца=(П1

мца, П2
мца(П1

мца))Т.
Кроме того, КА содержит подсистему обеспечения 

безопасности,  назначение  которой  мониторинг  ава-
рийной ситуации и выполнение мероприятий по вы-
ходу из аварийной ситуации. Система безопасности 
КА включает в себя подсистему безопасности МЦА 
и подсистему безопасности УКП. Параметры подси-
стемы  безопасности  УКП  определяют  вероятность 
обнаружения аварийной ситуации Рас и вероятность 
выхода  из  аварийной  ситуации  Рвас.  Аналогично 
для МЦА параметры подсистем безопасности МЦА 
определяют вероятность обнаружения аварийной си-
туации МЦА – Ра3 и вероятность выхода из аварий-
ной ситуации Рва3.
При заданных параметрах Пукп и Пмца задача опти-

мизации надёжности МЦА и УКП при наличии тре-
бований безопасности КА может быть сформулиро-
вана следующим образом: определить Р3, Ра3(Пмца

СБ), 
Рва3(Пмца

СБ), Ртс, Рас(Пукп
СБ), Рвас(Пукп

СБ) такие, что
СΣ(Р3, Ра3(Пмца

СБ), Рва3(Пмца
СБ), Ртс, Рас(Пукп

СБ), 
Рвас(Пукп

СБ))→min

W(Р3, Ра3(Пмца
СБ), Рва3(Пмца

СБ), Ртс, Рас(Пукп
СБ), 

Рвас(Пукп
СБ))≥Wзд(t),

РБ(Р3, Ра3(Пмца
СБ), Рва3(Пмца

СБ), Ртс, Рас(Пукп
СБ), 

Рвас(Пукп
СБ))≥РБ

зд(t),

Тр(Р3, Ра3(Пмца
СБ), Рва3(Пмца

СБ), Ртс, Рас(Пукп
СБ), 

Рвас(Пукп
СБ))≤Трзд(t),

t⊂T,
где СΣ(.) – функция, определяющая суммарные за-

траты на проект; W(.) – вектор показателей функцио-
нальной (целевой) эффективности КА;

РБ(.)  –  функция,  определяющая  вероятность 
безопасного  существования КА в рассматриваемый 
период Т3; Тр(.) – функция, определяющая трудоём-
кость  работ  при  реализации  проекта  создания  КА; 
Ра3(Пмца

СБ),  Рва3(Пмца
СБ)  –  вероятность  обнаружения 

аварии и вероятность выхода из аварийной ситуации 
МЦА; Рас(Пукп

СБ), Рвас(Пукп
СБ) – вероятность обнаруже-

ния аварии и вероятность выхода из аварийной ситу-
ации УКП.
Основные  соотношения  проектной  модели. Ниже 

будем полагать, что параметры системы безопасно-
сти МЦА и УКП – Пмца

СБ и Пукп
СБ – заданы и получе-

ны оценки (могут быть экспертные оценки) значений 
Ра3(Пмца

СБ),  Рва3(Пмца
СБ),  Рас(Пукп

СБ),  Рвас(Пукп
СБ).  Тогда 

можно записать соотношения проектной модели сле-
дующим образом:

СΣ=(С1
1(Р3)+С2

1(Ртс))N(Р3, Ртс, W1),

С1
1(Р3)=С3

1(1–Р3)–α1,

С2
1(Ртс)=С1

тс(1–Ртс)–α2,

N=ln(1–Wзд)/ln(1–Р3РтсW1),

РБ=(1–(1–Р3)Ра3(1–Рва3))(1–(1–Ртс)Рас(1–Рвас)),

ТКА=Т 1
КА(Р3, Ртс)N(Р3, Ртс, W1),

Т 1
КА(Р3, Ртс)=T1(1–Р3)–γ1(1–Ртс)–γ2,

где С1
1(Р3) и С2

1(Ртс) – средние затраты на создание 
МЦА и УКП соответственно; N(Р3, Ртс, W1) – коли-
чество создаваемых КА, необходимое для выполне-
ния целевой задачи с заданной вероятностью W1 об-
наружения цели при одном проходе; Wзд – заданный 
(требуемый) уровень вероятности выполнения целе-
вой  задачи; Т 1

КА(Р3, Ртс)  –  средние  затраты  времени 
на создание одного КА ДЗЗ; С3

1  , α1, С1
тс, α2, T1, γ1, 

γ2 – статистические коэффициенты.
Алгоритм решения сформулированной выше зада-

чи приведен на рисунке 7. Используется метод слу-
чайного поиска при определении рациональных зна-
чений надёжности МЦА и УКП – Р3 и Ртс.
На  рисунке  8  приведён  один  из  результатов  чис-

ленных исследований. Расчёты показывают, что по-
вышение  требований  к  безопасности  КА  больше 
определенного  критического  предела  ркр  приводит 
к  увеличению  рациональных  требований  надёжно-
сти МЦА (Р3) и УКП (Ртс); одновременно растут сум-
марные  затраты  на  проект.  Изменение  надёжности 
происходит неодинаково. Там, где цена надёжности 

рисунок 8. Результаты численных исследований
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относительно  ниже,  потребуется  большее  увеличе-
ние надёжности. При адаптации модели и уточнении 
исходных данных полученные оценки можно исполь-
зовать  при  формировании  ТЗ  на  разработку  МЦА 
и УКП, а также в процессе управления разработкой.

выводы
В работе  используются  системные представления 

при определении безопасности ТС и ОТС. Выделе-
ны  три  подхода  к  определению  безопасности,  ко-
торые  применяются  на  практике.  В  первом  случае 
безопасность  ТС  представляется  как  свойство  ТС 
не  оказывать  отрицательного  воздействия  на  окру-
жающие  объекты  и  человека  при  отказе  техники. 
Другой подход к определению безопасности как обе-
спечение живучести техники (ТС). Живучесть ТС – 
это свойство ТС поддерживать требуемые выходные 
показатели  эффективности  при  изменении  условий 
применения и динамике внутренних связей (отказов 
подсистем). Для повышения живучести вводят под-
системы  обеспечения  живучести  и  эффективного 
функционирования (СОЖ), что связано обычно с ис-
пользованием дополнительных ресурсов.
В  более  общем  случае  речь  идёт  об  обеспечении 

безопасности ОТС как  состоянии,  при котором вы-
полняются  основные  функциональные  требования 
ОТС  и  условия  существования  и  развития  (совме-
стимости,  становления  организации,  регуляции, 
совершенствования  организации  и  направленного 
развития). В случае количественной оценки безопас-
ности ОТС учитывается динамика влияния внешних 
и внутренних функциональных связей на выходные 
показатели,  на  эффективность  функционирования 
ОТС и на выполнение условий существования и раз-
вития в рассматриваемый период. При количествен-
ной оценке безопасности определяется вероятность 
выполнения  основных  выходных  показателей  и  ус-
ловий существования и развития. На величину безо-
пасности влияют параметры и характеристики ОТС, 
динамика внешних и внутренних связей.
Рассмотрены вопросы проектирования ОТС с учё-

том требований безопасности. При проектировании 
объекта  определяются  рациональные  параметры, 
при которых выполняются требования функциональ-
ной  эффективности,  трудоёмкости  и  безопасности 
техники в заданный период и затраты средств на ре-
ализацию проекта минимальны.
Приведены  проектные  зависимости  для  решения 

задачи  оптимизации  надёжности  подсистем  КА 
с  учётом  требований  безопасности.  На  модельном 
примере  показано,  что  увеличение  требований  без-
опасности приводит к росту надёжности подсистем 
и перераспределению ресурсов на отработку, к росту 
суммарных затрат на проект. При адаптации модели 

и  уточнении  исходных  данных  полученные  оценки 
можно использовать при формировании ТЗ на разра-
ботку МЦА и УКП, а также в процессе управления 
разработкой.
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ПРОЕКТ НОВОЙ МАРСИАНСКОЙ 
МЕЖПЛАНЕТНОЙ СТАНЦИИ

НАУЧНЫЕ ЦЕЛИ  
КОСМИЧЕСКОЙ ЭКСПЕДИЦИИ:
поиск признаков жизни на Марсе  
в прошлом и в настоящее время;
исследование водной/
геохимической среды 
на поверхности  
и в подповерхностном слое 
с распределением по глубине;
исследование газовых примесей 
и их источников в атмосфере 
Красной планеты;
решение научных задач в условиях 
долгоживущей стационарной 
платформы.

вход 
в атмосферу участок

max тепловых
потоков

раскрытие
1-го каскада

парашютной
системы раскрытие  

2-го каскада
парашютной 

системы

сброс 
аэродинамического

экрана

включение
двигательной

установки (ДУ)

увод заднего 
кожуха с ПС

выключение ДУ
посадка

перелётный модуль десантный модульадаптер с устройством отделения


