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3.2019УДК 629.78 «Фрегат»
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В СОСТАВЕ РБ  
ТИПА «ФРЕГАТ»

THE CONCEPT OF DESIGN & 
DEVELOPMENT OF THE SPACECRAFT 
DOUBLE LAUNCH SYSTEM AS  
A PART OF THE UPPER STAGES OF 
FREGAT FAMILY
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1  АО  «НПО  Лавочкина»,  Россия,  Московская  область, 
г. Химки.

Lavochkin Association, Russia, Moscow region, Khimki.

В статье представлена концепция разработки 
систем двойного запуска КА СДЗ-Ла2  
в составе РБ «Фрегат» и РН «Союз-2» и СДЗ-Ла5  
в составе РБ «Фрегат-СБУ» и РН «Союз-5». 
Предложенная концепция является  
инновационной, по логике, содержанию 
и исполнению отличной от существующих 
разработок СДЗ. 
Высокая эффективность и надёжность 
представленных СДЗ подтверждена результатами 
работ по созданию СДЗ SYLDA-S. Результаты 
разработки защищены рядом патентов.

Ключевые слова: двойной запуск; концепция; 
оптимизация; трансформация.

The article presents the concept of design & 
development of SDZ-La2 spacecraft double-launch 
system onboard of Fregat Upper Stage and Soyuz-2 LV 
and SDZ-La5 onboard of Fregat-SBU Upper Stage and 
Soyuz-5 LV. 
The proposed concept is an innovative one and is being 
different on logic, contents and implementation from the 
existing double-launch systems developments. 
High efficiency and reliability of the presented double-
launch systems are proved by the activities results on 
development of SDZ SYLDA-S. The development results 
are protected by several patients.

Key words: double launch; concept; optimization; 
transformation.

введение
Разработка и применение систем двойного запуска 

(СДЗ) КА является одним из приоритетных направ-
лений оптимизации общей системы и программы за-
пусков, с целью увеличения объёма и перечня предо-
ставляемых услуг по выведению полезной нагрузки 
(ПН) на различные целевые орбиты и повышению их 
экономической эффективности.
Расширение возможности по выведению обеспе-

чивается за счёт запуска на одну или разные орби-
ты двух или более ПН по сравнению с одиночным 
запуском. Экономическая эффективность создаётся 
значительным снижением стоимости запуска одно-
го КА.
Благодаря  указанным  преимуществам  примене-

ния СДЗ создаются выгодные конкурентные условия 
на  международном  рынке  космических  услуг,  осо-
бенно при реализации  возможностей  средств  выве-

дения с СДЗ на высокоэнергетические орбиты (ГСО, 
ГПО, ВКО, ВЭО).
В настоящей статье представлена концепция разра-

ботки систем двойного запуска применительно к РБ 
типа  «Фрегат»  в  составе  РН  среднего  класса  типа 
«Союз-5». Концепция  была  реализована  при  разра-
ботке СДЗ SYLDA-S для РБ «Фрегат» с РН «Союз-2». 
В рамках эскизного проекта выполнен большой объ-
ём  исследовательских,  проектно-конструкторских 
и экспериментальных работ. Подтверждена высокая 
эффективность положений концепции, включающая 
как основное условие разработки комплексную опти-
мизацию разрабатываемой системы.
В  статье  обосновывается  значительное  расшире-

ние возможностей СДЗ в результате её применения 
в системе разрабатываемого РБ «Фрегат-СБУ» на РН 
«Союз-5».
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Результаты,  полученные  при  разработке  СДЗ  для 
РБ  «Фрегат»  и  «Фрегат-СБУ»,  а  также  сравнение 
с  имеющимися  аналогами дают основание  считать, 
что  создаваемые  СДЗ  являются  инновационным 
и  более  универсальным  и  эффективным  направле-
нием в разработке систем двойного запуска и могут 
быть также использованы в проектировании других 
космических систем.
Общий  вид  космической  головной  части  (КГЧ) 

с SYLDA-S представлен на рисунке 1.

1. Проектная оптимизация СДЗ
Система двойного  запуска входит в  состав  голов-

ного блока (ГБ), выводимого с помощью разгонного 
блока (РБ) на целевую орбиту КА. Масса СДЗ полно-
стью входит в конечную массу ГБ и снижает выво-
димую массу КА на величину массы СДЗ, поэтому 
актуальна  задача  обеспечения  минимальной  массы 
конструкции и систем СДЗ.
Задачей  оптимизации  является  удовлетворение 

установленных  критериев  оптимальности  с  учётом 
различных требований и ограничений. Для СДЗ это 
такие  критерии:  обеспечение минимально допусти-
мой массы конструкции, максимальный объём, пре-
доставляемый для полезных нагрузок, минимальная 
стоимость СДЗ.
Ограничения, накладываемые на систему, соответ-

ствуют  техническим  требованиям,  установленным 
на её разработку:

 - масса  целевых полезных нагрузок,  в  том  числе 
и для группового запуска;

 - использование имеющихся в распоряжении или 
вновь  разрабатываемых  головных  обтекате-
лей  (ГО),  обладающих  габаритными  размерами 
(внешний диаметр ∅ГО и общая высота LГО) и со-
ответственно  располагаемой  зоной  полезного 
груза: внешней для конструкции СДЗ и внутрен-
ней для КА,  в  критических  зонах конструкции, 
которая  определяется  диаметром  огибающей 
конструкции;

 - обеспечение  жёсткости  конструкции,  выра-
женной  через  собственные  частоты  первого 
тона  колебаний  в  поперечном  и  продольном 
направлении;

 - обеспечение прочности конструкции СДЗ, а так-
же  прочности  применяемых  РБ,  ПхО,  верхней 
ступени РН, от нормированных или определён-
ных  в  результате  совместного  динамического 
анализа  продольных  и  поперечных  перегрузок 
и полученных в результате интегрирования вну-
тренних силовых факторов (NP, QP, MP

из ‒ расчёт-
ная осевая сила, перерезывающая сила и изгиба-
ющий момент соответственно);

 - конструкция  СДЗ  должна  быть  трансформиру-
емой,  обеспечивающей  безопасное  отделение 
нижних КА  в  условиях  ограниченной  зоны ПГ 
применяемых  ГО.  В  общем  случае,  из  сообра-
жений незасорения космического пространства, 
в ней не должно быть отделяемых элементов;

 - конструкция  СДЗ  должна  быть  модифицируе-
мой,  для  повышения  универсальности,  обеспе-
чивающей внешние различные зоны ПГ нижней 
и верхней ПН в продольном направлении;

 - должны быть обеспечены механические и элек-
трические  интерфейсы  для  стандартных  адап-
теров,  и  вновь  разрабатываемых  ПН,  а  также 

а – общий вид; б – компоновочная схема.
рисунок 1. Общий вид КГЧ с SYLDA-S

а б

Концепция  создания СДЗ,  а  также  ряд новых  кон-
структорских решений защищены патентами (Асюш-
кин В.А., Ишин С.В., Викуленков В.П., Федоскин Д.И. 
и др., № 111573, 2017; Асюшкин В.А., Ишин С.В., Ви-
куленков В.П., Федоскин Д.И. и др., № 111594, 2017; 
Асюшкин В.А., Ишин С.В., Викуленков В.П., Федо-
скин Д.И. и др.,  2018;  Хартов В.В., Асюшкин В.А., 
Ишин С.В., Викуленков В.П. и др.,  2014; Ишин С.В., 
Викуленков В.П., Федоскин Д.И., Порешнев А.Ю. и др., 
2018).  Основные  результаты  разработки  СДЗ  пред-
ставлены  в  (Ишин С.В., Викуленков В.П., Лемешев-
ский С.А., Порешнев А.Ю. и др., 2017; Ишин С.В., Ви-
куленков В.П., Федоскин Д.И., Лемешевский С.А. и др., 
2017; Лемешевский С.А., Ишин С.В., Асюшкин В.А., 
Викуленков В.П. и др., 2018; Асюшкин В.А., Викулен-
ков В.П., Ишин С.В., Федоскин Д.И. и др., 2017).
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общий интерфейс для РБ (в случае РБ «Фрегат» 
восьмиточечный интерфейс ∅2000 мм);

 - обеспечение  требуемого  уровня  надёжности, 
особенно систем трансформации.

Процесс  оптимизации  сложных  технических  си-
стем, к которым относится СДЗ, является итерацион-
ным, состоящим из ряда задач (технических, матема-
тических, функциональных,  технологических  и  др.). 
Она проводится как на этапе разработки, так и в про-
цессе всего жизненного цикла системы с целью совер-
шенствования её тактико-технических характеристик, 
с учётом требований заказчика, а также научно-техни-
ческих достижений в соответствующей отрасли при-
менения  системы. Создание  наиболее  рациональной 
СДЗ связано с решением следующих задач:

 - анализ  возможностей  применения  располагае-
мых и разрабатываемых средств выведения ПН, 
РН, ГБ и ГО;

 - анализ  энергомассовых  характеристик  средств 
выведения;

 - разработка основной и, возможно, альтернатив-
ной концепции разработки СДЗ;

 - исследование возможностей оптимизации систе-
мы запусков с применением СДЗ;

 - определение экономической и конкурентной эф-
фективности разрабатываемой системы;

 - мониторинг  потребностей  и  возможностей 
на рынке космических услуг по внедрению раз-
рабатываемой системы;

 - проведение  патентных  поисков  аналогов  систе-
мы и её блоков с целью возможного патентова-
ния технической системы и её составных частей.

2.   Анализ энергомассовых 
характеристик средств выведения

Одним  из  направлений  оптимизации  при  приме-
нении СДЗ является включение в общую программу 
запусков ПН выведения КА с использованием СДЗ.
Для программы запусков с космодрома ГКЦ пред-

полагалось  включение  в  эту  программу  выведения 
ПН  на  РН  «Ариан»,  «Союз-2»  и  «Вега»  с  исполь-
зованием  в  составе  РН  «Союз-2»  РБ  «Фрегат»,  ос-
нащённых  СДЗ.  С  этой  целью  была  разработана 
на этапе эскизных проектов система двойного запу-
ска  с РН «Союз-2»  – SYLDA-S.  Разработка  выпол-
нена АО «НПО Лавочкина». Её эффективность была 
подтверждена  отчётами,  утверждёнными  комисси-
ей  АО  «Арианспас»  с  участием  ЕКА.  Общий  вид 
SYLDA-S представлен на рисунке 1.
В настоящей статье рассматривается возможность 

комплексного  применения  СДЗ-Ла2  на  РБ  «Фре-
гат» с РН «Союз-2»,  а  также применение СДЗ-Ла5, 
которая  должна  представлять  модифицированную 
систему  SYLDA-S,  адаптированную  к  применению 
на «Союз-5» с разгонным блоком «РБФ2У-СБУ».

Следует  учесть,  что  применение  SYLDA-S  эф-
фективно  и  целесообразно  при  запусках  на  низкие 
целевые  орбиты,  в  основном  ССО,  составляющих 
~60% числа всех запусков, с космодромов Байконур, 
Восточный и ГКЦ, так как масса полезной нагрузки 
в этих случаях составляет до 5500 кг.
Значительно более широкие возможности имеются 

при использовании СДЗ-Ла5 в составе «РБФ2У-СБУ» 
на  РН  «Союз-5». Эти  средства  выведения  целесоо-
бразно использовать  для  выведения ПН на  высоко-
энергетические и  средние  орбиты. ГСО, ГПО и им 
близкие по энергетическим потребностям  (Глонасс, 
ВКО, ВЭО), на перелётные траектории и т.д.
Ниже  приведён  энергомассовый  анализ  двух 

средств выведения:
 - РН «Союз-2», РБ «Фрегат» с СДЗ-Ла2 (адаптиро-
ванная SYLDA-S);

 - РН «Союз-5», РБ «Фрегат-СБУ» с СДЗ-Ла5.
Методики расчёта приводятся в (Асюшкин В.А., Ви-

куленков В.П., Ишин С.В., Федоскин Д.И. и др., 2017; 
Лемешевский С.А., Ишин С.В., Асюшкин В.А., Вику-
ленков В.П. и др.., 2018).
Конечные формулы для расчёта:
Располагаемая  характеристическая  скорость  раз-

гонного блока со сбрасываемым блоком баков:

  (1)

где
Мн

ГБ=МПН+Мр
PБ+Мк

PБ+Мр
СБ+Мк

СБ;

МСБ=Мр
СБ+Мк

СБ,
Мн

ГБ  –  начальная масса  ГБ  (масса  ГБ  после  отде-
ления  от  РН на  опорной  или  незамкнутой  орбите); 
МПН  –  масса  полезной  нагрузки  (равна  массе  КА 
и  адаптера  КА); Мр

PБ–  масса  рабочего  топлива  РБ;  
Мк

PБ – конечная масса РБ; Мр
СБ – масса рабочего то-

плива СБ; Мк
СБ – конечная масса СБ.

Мк
PБ=Мкс

PБ+Мгз
PБ+Мос

P
т
Б;

Мк
СБ=Мкс

СБ+Мгз
СБ+Мос

С
т
Б,

где Мкс
PБ; Мгз

PБ; Мос
P
т
Б; Мкс

СБ; Мгз
СБ; Мос

С
т
Б  – массы кон-

струкции,  гарантийного  запаса  топлива  и  невы-
рабатываемых  остатков  топлива  разгонного  блока 
и сбрасываемого блока баков;   – скорость 
истечения  газов;  Iуд  –  удельный  импульс  двигателя 
[с]; g=9,81 м/с2.
Потребная характеристическая скорость Vхар

п опре-
деляется  в  результате  расчёта  скорости  выведения 
КА на целевую орбиту с опорной орбиты Vхар

о и ско-
рости Vхар

д довыведения в случае выведения ГБ раке-
той-носителем на незамкнутую орбиту:

Vхар
п=Vхар

о+Vхар
д.  (2)
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Скорость  Vхар
д  определяется  в  каждом  конкрет-

ном  случае,  максимальная  скорость  определяется 
по формуле:

  (3)

где W РН – скорость истечения газов последней сту-
пени РН;   – максимально допустимая масса ГБ, 
выводимая на незамкнутую орбиту; Мо

ГБ – масса ГБ, 
выводимая РН на опорную орбиту без довыведения.
Для  РН  «Союз-2»  можно  принять W РН=3520  м/с; 

Мк
PН=3260 кг.
Для РН «Союз-5», W РН=3520 кг; Мк

PН=5849 кг.
Масса  ГБ  на  опорной  орбите  после  довыведения 

с помощью МДУ РБ:

  (4)

Масса ПН определяется по формуле:

  (5)

где 

В  формуле  (5)  член    равен  конеч-

ной  массе  СБ,  приведённой  к  конечной  массе  РБ. 
 и  .

Для РБ без СБ применимы формулы:

  (6)

  (7)

  (8)

или МПН=Мн
ГБ μ –Мк

РБ.
На рисунке 2 представлены диаграммы зависимо-

стей  МПН=f (Vхар
п,Мн

ГБ)  и  Мр
РБ=f(Vхар

п,Мн
ГБ)  для  раз-

гонного  блока  «Фрегат»  (РБФ)  и  РН  «Союз-2»  при 
следующих массовых  характеристиках: масса СДЗ-
Ла2 380 кг, масса незаправленного РБФ 850 кг, с до-
полнительными сферическими ёмкостями ∅620 мм, 
полная масса конструкции РБФ с СДЗ-Ла2 1230 кг, 
конечная масса РБФ 1300 кг. Масса рабочего топлива 
5630 кг. Полная масса РБФ 6990 кг.
Ограничение на массу ГБ принято равным предель-

но допустимому для РН «Союз-2» значению 11000 кг, 
ограничение на массу рабочего топлива 5630 кг.

Учитывая,  что масса  головного блока,  выводимая 
из  Байконура  на  опорную  орбиту  Н=200  км  с  на-
клонением 51,6 градус, равна 8200 кг, при больших 
начальных  массах  ГБ  (>10000  кг)  требуется  высо-
кая  скорость  довыведения  (~500 м/с),  поэтому  воз-
можная величина Мн

ГБ составит ≤10000 кг, а значения 
масс полезных нагрузок с РБ, оснащённым СДЗ-Ла2, 
5500–3000 кг.
На  рисунке  3  представлены  диаграммы 

МПН=f(Vхар
п,Мн

ГБ)  и Мр
СБ=f(Vхар

п,Мн
ГБ)  для  разгонного 

блока «Фрегат-СБУ».
Горизонтальная жирная линия определяет ограни-

чения массы рабочего топлива СББ – 5900 кг, жирная 
кривая – максимальные значения массы ПН с рабо-
чей заправкой РБ2У с СДЗ-Ла5 8100 кг и СББ с за-
правкой 5900 кг.
Ниже  приведены  энергомассовые  характеристики 

РБФ2У-СБУ с СДЗ-Ла5.
Значения Vхар

п определяется по формулам (2) и (3) 
с учётом текущего значения Мн

ГБ.

КОНЦЕПЦИЯ СОЗДАНИЯ СИСТЕМЫ ДВОЙНОГО ЗАПУСКА КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ  
В СОСТАВЕ РБ ТИПА «ФРЕГАТ»

рисунок 2. РБФ с СДЗ-Ла2, диаграммы МПН=f(Vхар
п,Мн

ГБ), 
Мр

РБ=f(Vхар
п,Мн

ГБ)

М, кг
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Масса  незаправленного  РБФ2У  –  970  кг,  масса 
СДЗ-Ла5 460 кг, полная масса конструкции РБФ2У – 
1430 кг. Конечная масса – 1520 кг, рабочая заправка 
РБФ2У – 8100 кг.
Масса  конструкции  СББ  –  450  кг,  конечная  мас-

са – 540 кг, масса рабочего топлива – 5900 кг, полная 
масса топлива – 6000 кг. Полная масса РБФ2У – СБУ 
16060 кг.
Из диаграмм, представленных на рисунке 3, можно 

сделать следующие выводы:
 - рациональный  диапазон  применения  СДЗ-Ла5 

Vхар
п=2500–5000  м/с,  нижний  диапазон  ограни-

чен  целесообразностью  применения  в  составе 
РБФ2У-СБУ  сбрасываемого  блока  баков.  При 
Vхар<2500 м/с достаточно использования РБФ2У;

 - выводимая масса ПН разгонным блоком РБФ2У-
СБУ с СДЗ-Ла5 с космодрома Байконур (Восточ-
ный) на ГСО составляет 2440 кг при минималь-
ной массе ГБ 18500 кг и необходимой скорости 
довыведения на 70 м/с, что подтверждает полное 

соответствие энергетических возможностей раз-
гонного блока «Фрегат-СБУ» и РН «Союз-5»;

 - максимальная  масса  ПН,  выводимая  на  ГПО 
с «Морского старта», равна 7000 кг при началь-
ной массе ГБ 23000 кг и скорости довыведения 
~600 м/с.

Значения  выводимых  масс  разгонным  блоком 
«Фрегат-СБУ» с СДЗ-Ла5 на основные целевые ор-
биты приведены в таблице.

таблица – Значения выводимых масс разгонным блоком 
«Фрегат-СБУ» с СДЗ-Ла5

целевая орбита космодром Мпн, кг

ГСО
Байконур 2440
Восточный 2440

Морской старт 3800

ГПО
Байконур 4840
Восточный 4840

Морской старт 7000

орбита «Глонасс»
Байконур 4600
Восточный 4600

3.   Концепция разработки 
и применения СДЗ

Анализ  патентов  по  созданию  систем  двойного 
запуска,  и  учёт  вышеперечисленных  требований 
к  разработке СДЗ  подтверждают,  что  принятая  при 
разработке  СДЗ  SYLDA-S  концепция  является  эф-
фективной и в то же время проверенной в результате 
большого объёма проектных, теоретических и экспе-
риментальных работ по разработке SYLDA-S.
Кроме того, необходимо иметь в виду следующие 

преимущества  применения  единой  концепции  для 
разработки СДЗ:
Единая  концепция  обеспечивает  преемственность 

при разработке конструктивно-компоновочных схем 
космических  головных частей для различных  задач 
двойного запуска по выведению ПН, с большой раз-
ницей в массе и габаритах ПН, выводимых с разных 
космодромов,  в  зависимости  от  целевых  орбит  вы-
ведения. Это позволит снизить объём проектно-кон-
структорских  работ,  количество  вновь  создаваемой 
технологической оснастки, объём наземных испыта-
ний, в том числе квалификационных.
Как  следует  из  предыдущего  раздела,  СДЗ-Ла2, 

в составе разгонного блока «Фрегат», на РН «Союз-2»  
предполагается применить для двойного запуска ПН 
на  низкие  орбиты  (в  основном  ССО)  при  характе-
ристических скоростях Vхар

п=750–2500 м/с, с макси-
мальной ПН массой до 5500 кг.
СДЗ-Ла5  предполагается  использовать  в  соста-

ве РБФ-СБУ на РН «Союз-5» для двойного запуска 
на высокоэнергетические орбиты (ГСО, ГПО, ВКО, 
ВЭО) с ПН до 7000 кг.

рисунок 3. РБФ с СДЗ-Ла5, диаграммы МПН=f(Vхар
п,Мн

ГБ), 
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Указанные  исполнения  СДЗ  будут  иметь  близкие 
конструктивно-  компоновочные  схемы  в  части  раз-
мещения ПН и, следовательно, основные положения 
обобщённой концепции, подтверждающей выполне-
ние основных технических требований.
1.  Существующие ГО ∅4100 мм разработки РКЦ 

«Прогресс»  имеют  зону  ПГ,  достаточную  для  раз-
мещения ГБ с СДЗ-Ла2 и двумя КА. Аналогично ГО 
∅4350 мм имеет зону ПГ, достаточную для размеще-
ния ГБ  с СДЗ-Ла5 и  двумя КА. Общие  виды пред-
лагаемых ГО в составе КГЧ представлены на рисун-
ках 4, 5.
В  традиционных  применяемых  схемах  обеспече-

ние безопасности отделения нижнего КА после отде-
ления верхнего КА обеспечивается разделением СДЗ 
и отделением её верхней части, поэтому конструкция 
СДЗ имеет большой диаметр, значительно превыша-
ющий диаметр КА, а следовательно, и большой диа-
метр ГО.
В  частности,  СДЗ  SYLDA-5  для  РН  «Ариан-5» 

имеет диаметр 4,6 м, а диаметр ГО – 5,4 м.
В  настоящих  проектах  применяется  ферменная 

конструкция  раскрывающегося  типа,  состоящая 
из стержневых элементов, изготовленных из высоко-
модульного углепластика.
Указанная схема трансформации рациональна, т.к. 

она  включается  в  общую  схему  оптимизации  СДЗ 
по следующим признакам:

 - ферменная конструкция по силовой схеме опти-
мально  обеспечивает  точечный  механический 
интерфейс с РБ «Фрегат»;

 - стержневые элементы из углепластика способны 
воспринимать  значительные  осевые  усилия  без 
потери устойчивости;

 - высокий  модуль  упругости,  полученный  при 
разработке конструкции SYLDA-S для стержне-
вых  элементов,  260  ГПа,  позволяет  обеспечить 
высокие  допустимые  значения  собственных 
частот ГБ на ПхО и КГЧ на РН с относительно 
низкой массой конструкции. Проведённые рабо-
ты  по  применению  оболочечных  сетчатых  кон-
струкций и  трёхслойных конструкций показали 
значительно  худшие  результаты  по  массе  кон-
струкции и, тем более, по рациональности схемы 
трансформирования;

 - как показали последующие работы по созданию 
схемы раскрытия и разделения, ферменная кон-
струкция  позволяет  обеспечить  трансформиро-
вание СДЗ с помощью очень простых и низких 
по массе механических элементов, а также ранее 
отработанных и применяемых пиротехнических 
систем,  обеспечивающих  системе  трансформа-
ции высокую надёжность 0,9995.

Раскрытие  ферм,  центральной  и  ПхО,  являются 
операциями трансформации, которые обеспечивают 

рисунок 4. Общий вид КГЧ с СДЗ-Ла5,  
ГО ∅4100 мм и ∅4350 мм
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необходимую  зону  выхода ГБ и нижней ПН из  зон 
фермы  ПхО  и  центральной  фермы  при  значитель-
но ограниченной зоне ПГ существующих головных 
обтекателей.
2.  Увеличение массы ПН за счёт применения СДЗ-

Ла2 в составе РБ «Фрегат» и РН «Союз-2» до 5500 кг 
и СДЗ-Ла5 в составе РБ «Фрегат-СБУ» РН «Союз-5» 
до  7000  кг  при  возросших  продольных  центровках 
суммарно двух КА до четырёх метров относительно 
стыка с РБФ, а также при увеличенных поперечных 
перегрузках для верхнего КА до 3,0 вместо 1,5 ока-
залось несовместимым с прочностью РБ «Фрегат» и, 
кроме того, потребует утяжеления конструкции СББ 
РБФ-СБУ.
Изгибающий момент по стыкам СДЗ с РБФ и РБФ 

с ПхО (и СББ) может возрасти в ~2,5 раза, при рас-
чётных нагрузках по стыкам при традиционной по-
следовательной  силовой  схеме  соединения  частей, 
входящих в состав ГБ, при одноконтурном соедине-
нии ГБ с внутренней проставкой ПхО.
Для  обеспечения  прочности  РБ  «Фрегат»  и ПхО, 

а также собственных частот ГБ и КГЧ в состав ПхО 
включена  ферма  (ферма  ПхО),  соединяющая  ниж-
ний стык СДЗ дополнительно с внешним корпусом 
ПхО. Раскрывающаяся ферма ПхО состоит из стерж-
невых углепластиковых элементов, аналогичных эле-
ментам центральной фермы.
Распределение  усилий  в  двухконтурной  силовой 

схеме зависит от соотношения жёсткостей элементов, 
входящих в последовательность каждого контура.
Как показали расчёты, дополнительный контур вос-

принимает ~90% инерционных нагрузок, действую-
щих на верхний КА, что составляет ~65% от суммы 
всех нагрузок, действующих на ГБ.
Доработка  ПхО  для  установки  фермы  для  РН 

«Союз-2» потребует увеличения его массы на ~50 кг, 
что  снизит  конечную  массу  ГБ  на  (25‒12)  кг  в  за-
висимости  от  орбиты  выведения  КА.  Полученный 
выигрыш в массе СДЗ, а также исключение необхо-
димости доработки РБ «Фрегат» значительно выше 
по массе и значимости. В частности, за счёт приме-
нения  фермы  ПхО  масса  SYLDA-S  была  снижена 
на 70 кг.
Следует учесть,  что для применения РБ «Фрегат-

СБУ»  в  составе  РН  «Союз-5»  должен  быть  разра-
ботан новый ПхО,  состоящий из внешнего корпуса 
с интерфейсом для ГО ∅4350 мм и внутренней фер-
мы  с  интерфейсом ∅2962  для  ГБ  (СББ).  На  внеш-
нем  корпусе  следует  предусмотреть  восемь  мест 
для установки кронштейнов крепления фермы ПхО. 
Нагрузки на внутреннюю ферму в случае примене-
ния фермы ПхО будет значительно снижены (~ в два 
раза).  Для  внешнего  корпуса  расчётными  являются 
аэродинамические  нагрузки  от ГО. Из  этого  следу-
ет, что при установке фермы ПхО, масса ПхО может 
возрасти незначительно.

рисунок 5. Общий вид КГЧ с СДЗ-Ла5,  
ГО ∅4350 мм

 ∅4350

 ∅4100

80
0

15
25

0



10

3.  Возможность  отделения  и  выхода  нижней  ПН 
из  зоны  центральной фермы  обеспечивается  систе-
мой  трансформации  СДЗ,  которая  выполняет  два 
сценария:

 - первый сценарий – отделение верхнего корпуса 
с  адаптером верхнего КА и последующего рас-
крытия центральной фермы с фиксацией на угле 
раскрытия (15–20 градусов), с последующим от-
делением нижнего КА;

 - второй  сценарий  –  верхняя  ферма  с  адаптером 
не  отделяется,  а  остаётся  прикреплённой  к  од-
ной из створок фермы. Створка поворачивается 
на угол ~60 градусов, достаточный для безопас-
ного  выхода  нижнего  КА  из  зоны  раскрытия 
фермы.  Остальные  створки  повёрнуты  на  угол 
15‒20  градусов.  После  отделения  нижнего  КА 
створка  с  верхней фермой  и  адаптером КА по-
ворачивается  в  положение,  близкое  к  исходно-
му.  Остальные  створки  остаются  повёрнутыми 
на угол их раскрытия.

Второй  сценарий  применяется  для  выполнения 
требований снижения количества отделяемых фраг-
ментов в космическое пространство.
Оба  варианта  трансформации  конструкции  СДЗ 

представлены в патентах (Асюшкин В.А., Ишин С.В., 
Викуленков В.П., Федоскин Д.И. и др.,  № 111573, 
2017;  Асюшкин В.А., Ишин С.В., Викуленков В.П., 
Федоскин Д.И. и др., № 111594, 2017; Асюшкин В.А., 
Ишин С.В., Викуленков В.П., Федоскин Д.И. и др., 
2018).
4.  В  системах  отделения  используются  детона-

ционные  замки  и  толкатели,  прошедшие  все  виды 
испытаний,  в  том  числе  лётные.  Применены  узлы 
раскрытия,  включающие  консольные  треугольные 
пластины,  изготовленные  из  материала,  обладаю-
щего  высоким  коэффициентом  гибкости  σ0,2/Е,  где 
σ0,2 – предел текучести; Е – модуль упругости, а так-
же малоразмерные механические фиксаторы и мало-
размерные демпферы, совмещённые с фиксаторами. 
Узлы  раскрытия  прошли  лабораторные  испытания 
при  проведении  совместных  испытаний.  Патент 
на узлы раскрытия (Асюшкин В.А., Ишин С.В., Вику-
ленков В.П., Федоскин Д.И. и др., 2018).
Для раскрытия створки с верхним корпусом пред-

ложен пневмопривод с совмещённым аккумулятором 
давления, закрытие створки – с помощью предвари-
тельно закрученного торсиона. Все элементы систе-
мы отделения и раскрытия – закрытия обладают вы-
сокой надёжностью.
Алгоритмы трансформации включают использова-

ние систем ориентации и стабилизации на всех эта-
пах  трансформации,  в  том  числе  и  отделение  ниж-
него КА,  с  участием  бортового  комплекса  системы 
управления  и  исполнительных  органов,  двигателей 
малой тяги.

а – раскрытие фермы ПхО и отделение ГБ от третьей 
ступени РН «Союз»; б – отделение верхнего КА; 
в – отделение верхнего корпуса СДЗ; г – раскрытие 
центральной фермы и отделение нижнего КА.
рисунок 6. Этапы трансформации КГЧ

КОНЦЕПЦИЯ СОЗДАНИЯ СИСТЕМЫ ДВОЙНОГО ЗАПУСКА КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ  
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5.  Раскрытие фермы ПхО является одним из  эта-
пов алгоритма отделения ГБ от ПхО, который заклю-
чается в следующем:

 - отделение  фермы  ПхО  от  нижней  рамы  кон-
струкции СДЗ с помощью пирозамков;

 - раскрытие и фиксация створок фермы ПхО;
 - срабатывание  пиротолкателей  и  отделение  ГБ 
от ПхО.

Раскрытие и фиксация  створок выполняются  эле-
ментами, аналогичными для раскрытия центральной 
фермы.
На рисунке 6 представлены этапы трансформации 

КГЧ.
6.  Требование  модифицируемости  с  целью  изме-

нения зоны полезного груза верхнего и нижнего КА 
в  осевом  направлении  обеспечивается  изменением 
направления оси верхнего корпуса на противополож-
ные, или замена верхнего корпуса на плоскую раму.

выводы
1.  В статье представлена концепция разработки си-

стемы двойного запуска космических аппаратов СДЗ-
Ла2 в составе РБ «Фрегат» и РН «Союз-2» и СДЗ-Ла5 
в составе РБ «Фрегат-СБУ» и РН «Союз-5».
2.  Эффективность концепции подтверждена резуль-

татами разработки СДЗ SYLDA-S, проведёнными ра-
нее по Техническим требованиям АО «Арианэспас».
3.  Разработанная концепция является инновацион-

ной. По логике, содержанию и исполнению она от-
личается от существующих разработок СДЗ. Резуль-
таты разработки защищены рядом патентов.
4.  Основные преимущества, представляемые СДЗ:
 - универсальность применения в составе РН сред-
него класса;

 - возможность применения разработанных и раз-
рабатываемых  элементов  средств  выведения: 
ГО,  ПхО,  РБ  типа  «Фрегат»,  с  необходимой 
адаптацией;

 - относительно низкая масса конструкции, позво-
ляющая выведение на разные орбиты двух и бо-
лее ПН массой до 5500 кг для СДЗ-Ла2 и 7000 кг 
СДЗ-Ла5 с повышенной центровкой до 4,0 м от-
носительно стыка с РБ;

 - простота,  универсальность  и  высокая  надёж-
ность системы трансформации КГЧ, обеспечива-
ющей безопасный выход ПН из зоны конструк-
ции СДЗ, при ограниченной зоне ПГ;

 - возможность применения системы трансформа-
ции, не имеющей отделяемых фрагментов;

 - возможность  применения  частей  общей  кон-
цепции  в  проектировании  других  космических 
систем.

Продолжение  в  статье  «Реализация  концепции 
системы  двойного  запуска  космических  аппаратов 
в составе РБ типа «Фрегат» в последующих номерах 
журнала «Вестник «НПО им. С.А. Лавочкина».

список литературы
Асюшкин В.А., Викуленков В.П., Ишин С.В., Федо-

скин Д.И. и др. Универсальный разгонный блок повы-
шенной энерговооружённости «Фрегат-СБУ» // Вест-
ник НПО им. С.А. Лавочкина. 2017. № 2. С. 147-156.

Асюшкин В.А., Ишин С.В., Викуленков В.П., Федо-
скин Д.И. и др. Система двойного запуска космиче-
ских аппаратов // Патент на промышленный образец 
№ 111573. 21.12.2017.

Асюшкин В.А., Ишин С.В., Викуленков В.П., Федо-
скин Д.И. и др. Система двойного запуска космиче-
ских аппаратов // Патент на промышленный образец 
№ 111594. 21.12.2017.

Асюшкин В.А., Ишин С.В., Викуленков В.П., Федо-
скин Д.И. и др. Система двойного запуска и опорный 
узел // Патент на изобретение № 2694487. 21.10.2018.

Ишин С.В., Викуленков В.П., Лемешевский С.А., По-
решнев А.Ю. и др. Создание инновационной системы 
двойного запуска космических аппаратов // Актуаль-
ные  вопросы  проектирования  автоматических  кос-
мических  аппаратов  для  фундаментальных  и  при-
кладных научных исследований / Сост. В.В. Ефанов. 
Химки: Изд-во АО «НПО Лавочкина», 2017. Вып. 2. 
С. 226-238.

Ишин С.В., Викуленков В.П., Федоскин Д.И., Леме-
шевский С.А. и др. Комплексная оптимизация систе-
мы двойного  запуска космических аппаратов  // Ак-
туальные  вопросы  проектирования  автоматических 
космических аппаратов для фундаментальных и при-
кладных научных исследований / Сост. В.В. Ефанов. 
Химки: Изд-во АО «НПО Лавочкина», 2017. Вып. 2. 
С. 239-250.

Ишин С.В., Викуленков В.П., Федоскин Д.И., По-
решнев А.Ю. и др. Шпангоут // Патент на изобрете-
ние № 2694486. 05.10.2018.

Лемешевский С.А., Ишин С.В., Асюшкин В.А., Ви-
куленков В.П. и др. Усовершенствованный разгонный 
блок типа «Фрегат» для перспективных ракет косми-
ческого назначения среднего класса // Вестник НПО 
им. С.А. Лавочкина. 2018. № 2. С. 3-13.

Хартов В.В., Асюшкин В.А., Ишин С.В., Вику-
ленков В.П. и др.  Разгонный  блок  и  топливный  от-
сек  // Патент  на  промышленный  образец №  96547. 
19.12.2014.

Статья поступила в редакцию 02.09.2019 г.
Статья после доработки 03.09.2019 г.
Статья принята к публикации 03.09.2019 г.



12

УДК 629.787:523.3:629.78.054

ОСОБЕННОСТИ ПРОЕКТИРОВАНИЯ 
ЛУНОХОДОВ С УЧЁТОМ 
РАДИАЦИОННОГО ВОЗДЕЙСТВИЯ 
КОСМИЧЕСКОГО ПРОСТРАНСТВА 
И БОРТОВЫХ РАДИОИЗОТОПНЫХ 
ИСТОЧНИКОВ ТЕПЛА

PECULIARITIES OF THE LUNAR 
ROVERS DESIGNING TAKING  
INTO ACCOUNT THE RADIATION 
EFFECT FROM THE SPACE  
AND ON-BOARD RADIOISOTOPIC  
HEAT UNITS

Е.В. Власенков1, 
аспирант,  
veb@laspace.ru; 
E.V. Vlasenkov

И.В. Зефиров2, 
кандидат технических 
наук,  
zefirov@laspace.ru; 
I.V. Zefirov

Н.М. Хамидуллина2, 
кандидат физико-
математических наук,  
nmx@laspace.ru; 
N.М. Khamidullina

Т.Ш. Комбаев1, 
аспирант,  
kombaev@laspace.ru; 
T.S. Kombaev

В статье рассматривается дозовое 
воздействие на бортовую аппаратуру лунохода 
от ионизирующего излучения космического 
пространства и от радиоизотопных источников, 
предназначенных для обеспечения теплового режима 
КА в условиях лунной ночи. Расчёт произведён 
с целью определения требований к радиационной 
стойкости приборов и их комплектующих, а также 
возможности применения в перспективной миссии 
с луноходом приборного задела, разработанного 
для актуальных проектов исследования Луны.
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В  программах  ведущих  мировых  национальных 
космических агентств, таких как Роскосмос, NASA, 
ESA, CNSA, JAXA, занимают важную позицию ис-
следования дальнего космоса автоматическими кос-
мическими аппаратами  (КА). На них для обеспече-

ния электропитания на большом удалении от Солнца 
и для поддержания теплового режима работы борто-
вой аппаратуры (БА) применяются радиоизотопные 
термоэлектрические  генераторы  и  радиоизотопные 
источники тепла (РИТ). Мощные потоки нейтронов 
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от таких источников создают в БА дозовые иониза-
ционные и неионизационные эффекты, а также слу-
чайные одиночные сбои и отказы, которые могут до-
минировать  в  качестве  разрушающего  фактора  для 
БА по сравнению с влиянием ионизирующих излу-
чений  космического  пространства  (ИИ КП).  Таким 
образом,  важной  задачей  ещё  на  этапе  проектиро-
вания является расчёт радиационных характеристик 
на борту КА с учётом воздействия радиоизотопных 
источников.
Российская программа изучения и освоения Луны 

разбита  на  этапы,  объединённые  общей  стратеги-
ческой целью и различающиеся по методам работы 
на Луне. Первый этап предполагает изучение Луны 
автоматическими  космическими  аппаратами,  стан-
циями и планетоходами (луноходами).
Настоящая  статья  содержит  результаты  расчёта 

локальных поглощенных доз  (ЛПД) в типовой бор-
товой аппаратуре лунохода от ионизирующих излу-
чений космического пространства и от радиоизотоп-
ных  источников  тепла  с  прогнозированием  уровня 
радиационной  стойкости  комплектующих  электро-
радиоизделий (ЭРИ).

1. Размещение РИТ на луноходе
Выполнение  приоритетных фундаментальных  на-

учных  задач  с  помощью  поисково-разведочных  лу-
ноходов  (рисунок  1),  функционирующих  в  лунных 
кратерах в окрестностях Южного полюса Луны, не-
избежно приводит к необходимости поддержания за-
данного теплового режима БА лунохода после про-

хождения лунной ночи, длительность которой может 
составлять 354 часа.
На луноходе, массой до 300 кг, возможно обеспече-

ние  теплового режима,  а именно обогрев бортового 
оборудования  в  условиях  лунной  ночи,  с  примене-
нием тепловых блоков  (ТБ), представляющих собой 
радиоизотопные источники тепла на основе диоксида 
плутония-238, которые разработаны для российских 
проектов по освоению Луны и имеют тепловую мощ-
ность 8,5 Вт. Тепловой блок имеет цилиндрическую 
форму с высотой 60 мм и диаметром основания 40 мм.
Основным  конструктивным  элементом,  предна-

значенным  для  размещения  бортовой  аппаратуры, 
является  приборный  контейнер  –  негерметичный 
контейнер  в  виде  прямоугольного  параллелепипе-
да.  Контейнер  собран  по  бескаркасной  технологии 
из трехслойных сотовых панелей (ТСП). ТСП явля-
ется  силовым  элементом  конструкции  контейнера 
и  представляет  собой  четырехугольную  плоскую 
трехслойную  панель,  внутри  которой  расположены 
тепловые трубы для обеспечения заданного теплово-
го режима БА. 12 штук ТБ-8,5 размещаются на ТСП 
приборного контейнера (рисунок 2), один блок ТБ-8,5  
размещается на штанге технического зрения для обе-
спечения  теплового  режима  оптических  приборов 
(рисунок 3а). Размещение БА в приборном контейне-
ре показано на рисунке 3б.
Как видно из рисунков 2 и 3, тепловые блоки ТБ-8,5  

размещаются в непосредственной близости к БА, что 
приводит к необходимости оценки их радиационно-
го воздействия на аппаратуру с учётом компоновки 
лунохода.

рисунок 1. Общий вид лунохода



14

таблица 1 – Поглощённые дозы (в Si) за сферическими защитными экранами различной толщины за САС 1 год, Гр
толщина защиты (Al), г/см2 СКЛ ГКЛ электроны РПЗ протоны РПЗ суммарная поглощённая доза

1,00E-02 1,49E+03 1,19E+00 6,10E+01 4,40E+02 1,99E+03

1,00E-01 3,33E+02 1,91E-01 4,84E+00 4,98E-01 3,39E+02

1,00E+00 2,77E+01 9,83E-02 1,18E-01 6,29E-04 2,79E+01

3,00E+00 5,79E+00 9,01E-02 5,55E-04 3,62E-05 5,88E+00

1,00E+01 9,49E-01 8,40E-02 2,20E-04 0,00E+00 1,03E+00

3,16E+01 1,33E-01 6,83E-02 0,00E+00 0,00E+00 2,01E-01
1,00E+02 1,16E-02 6,44E-02 0,00E+00 0,00E+00 7,60E-02

примечание: число 1,49E+05 читать как 1,49×105 рад.

таблица 2 – Мощность поглощённой дозы (Гр/с) и поглощённая доза (рад) в Si от ТБ-8,5 за 1 год САС в зависимости 
от расстояния до источника ионизирующего излучения

расстояние 
до ТБ, см

мощность дозы от гамма-
излучения и рентгеновского 

излучения, Гр/с

мощность дозы 
от потока нейтронов, 

Гр/с

суммарная мощность дозы от гамма-
излучения и рентгеновского 
излучения и нейтронов, Гр/с

суммарная поглощённая 
доза за 1 год полёта КА, 

рад
10 1,62E-07 1,10E-08 1,73E-07 5,46E+02
50 6,30E-09 4,40E-10 6,74E-09 2,11E+01
100 1,60E-09 1,10E-10 1,71E-09 5,36E+00
200 4,00E-10 2,80E-11 4,28E-10 1,36E+00

ОСОБЕННОСТИ ПРОЕКТИРОВАНИЯ ЛУНОХОДОВ С УЧЁТОМ РАДИАЦИОННОГО ВОЗДЕЙСТВИЯ  
КОСМИЧЕСКОГО ПРОСТРАНСТВА И БОРТОВЫХ РАДИОИЗОТОПНЫХ ИСТОЧНИКОВ ТЕПЛА

рисунок 2. Размещение ТБ на приборном контейнере

2.   Радиационные условия 
функционирования лунохода

Срок  активного  существования  (САС)  лунохода 
определяется  научными  задачами,  планируемыми 
к реализации в рамках миссии по исследованию кра-
теров в приполярных областях Луны, и составляет не 
менее одного года. За это время БА лунохода подверга-
ется воздействию как ионизирующих излучений кос-
мического пространства, так и излучений от ТБ-8,5.
Расчёты  параметров  воздействия  ИИ  КП  прово-

дились в соответствии с (ОСТ 134-1044-2007, 2016), 
с помощью программного комплекса COSRAD (Куз-
нецов Н.В. и др., 2011),  включающего в  себя обще-
принятые в мировой практике модели AE8 для элек-
тронов  и  AP8  для  протонов  радиационных  поясов 
Земли, РПЗ (заряженные частицы РПЗ вносят вклад 
в  дозу  только  на  коротком  участке  выведения  КА 

на  межпланетную  траекторию),  динамическую  мо-
дель галактических космических лучей, ГКЛ (ГОСТ 
25645.150-90,  1991;  Модель космоса,  2007,  с.  208) 
и  вероятностную  модель  солнечных  космических 
лучей, СКЛ (ГОСТ Р 25645.165-2001, 2001; Модель 
космоса, 2007, с. 402).
Результаты расчётов поглощенных доз (в Si) за сфе-

рическими  защитными  экранами  (из Al)  различной 
толщины  от  СКЛ  и  ГКЛ  за  1  год  САС,  протонов 
и электронов РПЗ на кратковременном этапе выведе-
ния КА на межпланетную траекторию, представлены 
в таблице 1.
ТБ-8,5  вносит  вклад  в  локальную  поглощённую 

дозу в соответствии с расчётными данными о значе-
ниях мощности поглощённой  дозы излучения  в  за-
висимости  от  расстояния  до  ТБ-8,5  (см.  таблицу  2 
и рисунок 4).

ТБ-8,5 ТБ-8,5
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рисунок 3. Размещение ТБ на штанге (а)  
и БА в приборном контейнере (б)

ции  зависимости  величины  поглощённой  дозы 
от толщины сферической защиты  (таблица 1) – так 
называемым методом секторирования.
При  этом  расчёт  локальной  поглощённой  дозы 

от данного  вида излучения  в  точке  с  координатами 
(X, Y, Z) проводится по формуле

   (1)

где суммирование производится по всем N направ-
лениям (количество точек на сфере интегрирования, 
окружающей выбранную точку на изделии); ΔΩi – ве-
личина телесного угла в i-том направлении (зависит 
от точности вычислений, т.е. от числа точек на сфе-
ре интегрирования); xi – суммарная толщина защиты 
всех элементов конструкции изделия в i-м направле-
нии  (в  массовых  единицах,  г/см2); D(xi)  –  значение 
поглощённой дозы за сферическим защитным экра-
ном толщиной xi (см. таблицу 1).

3.2.  Радиоизотопные источники тепла
Поглощённая  доза  за  1  год,  создаваемая  одним 

ТБ-8,5, зависит от расстояния до него и может быть, 
в приближении точечного источника, описана следу-
ющей зависимостью:

D(рад)=Do/R2,   (2)
где Do=5,36 рад·м2 (определяется аппроксимацией 

кривой на рисунке 5); R  – расстояние от расчётной 
точки до ТБ-8,5 (в метрах).
Для  решения  задачи  учёта  влияния  радиоизотоп-

ных  источников  был  разработан  дополнительный 
программный  модуль  в  ПК  LoсalDose&SEE,  по-
зволяющий  с  применением  трёхмерной модели КА 
и  расположенных  на  ней  источников  рассчитывать 
вклад их излучений в дозу. Задавая координаты рас-
положения всех ТБ-8,5 на луноходе, мы с помощью 
подпрограммы, основанной на уравнении (2), опре-
деляем суммарную ЛПД от всех РИТ.

рисунок 4. Зависимость суммарной (от всех видов 
излучений) поглощённой дозы от расстояния до одного 
ТБ за 1 год САС КАа

б

3.   Краткое описание методики расчёта 
локальных поглощённых доз

3.1.   Ионизирующие излучения космического 
пространства

Применяемый  в  настоящей  работе  программный 
комплекс (ПК) LoсalDose&SEE (Пичхадзе К.М. и др., 
2006; Хамидуллина Н.М.,  2008; Свидетельство…, 
2008; Хамидуллина Н.М. и др., 2014) позволяет рас-
считывать  значения  локальной  поглощённой  дозы 
методом  пространственного  интегрирования  c  ис-
пользованием трёхмерной модели лунохода и функ-
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4.   Точки для расчёта ЛПД на КА 
(локации)

Для оценки и сравнения уровней дозовой нагрузки 
на комплектующие ЭРИ БА для дальнейшего расчёта 
выделим несколько групп типовых приборов, суще-
ственно различающихся расположением на лунохо-
де. Учитывая,  что ЛПД  от ИИ КП  зависит  от  мас-
совой защиты, а ЛПД от РИТ зависит от расстояния 
до него, выберем, во-первых, БА с минимальной за-
щищённостью от космической радиации, т.е. распо-
ложенную на внешней поверхности приборного кон-
тейнера  и  на  выносных  элементах;  во-вторых,  БА, 
максимально  защищённую  конструкцией  лунохода, 
т.е. внутри приборного контейнера, и, в-третьих, не-
сколько приборов максимально близко расположен-
ных к ТБ-8,5.

ОСОБЕННОСТИ ПРОЕКТИРОВАНИЯ ЛУНОХОДОВ С УЧЁТОМ РАДИАЦИОННОГО ВОЗДЕЙСТВИЯ  
КОСМИЧЕСКОГО ПРОСТРАНСТВА И БОРТОВЫХ РАДИОИЗОТОПНЫХ ИСТОЧНИКОВ ТЕПЛА

рисунок 5. ТВ-спектрометр

рисунок 6. Стереокамера

рисунок 7. Контроллер мотор-колеса

рисунок 8. Блок управления (БУ) шасси

рисунок 9. Блок управления шнековой буровой 
установки (ШБУ)

Расчётные точки на луноходе, представляющие со-
бой  геометрические  центры  определённых  прибо-
ров, представлены на рисунках 5–11.

ТБ-8,5

ТВ-спектрометр

точка 3

точка 2

точка 8

+

+

+

стереокамера
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таблица 3 – Результаты расчёта ЛПД, Гр
наименование локации суммарная поглощённая доза от ИИ КП до за от ТБ-8,5 

в геометрическом 
центре прибора

суммарная накопленная 
доза прибора от всех 
видов излучения

в месте расположения  
(без учёта самого прибора)

в геометрическом 
центре прибора

блок электроники ТВ-спектрометра 1,82E+02 4,34E+00 1,55E+00 5,89E+00
контроллер мотор-колеса 9,21E+01 3,21E+00 1,90E+00 5,11E+00
блок управления шасси 1,59E+02 2,97E+00 4,16E+00 7,13E+00

блок электроники стереокамеры 1,49E+02 1,73E+00 1,23E+00 2,96E+00
ЦВМ 3,00E+01 8,78E-01 1,87E+00 2,75E+00

блок управления ШБУ 1,09E+02 1,55E+00 9,04E-01 2,45E+00
БРК 5,28E+01 6,47E+00 1,90E+00 8,37E+00
КАС 4,75E+01 1,76E+00 1,36E+00 3,12E+00

рисунок 10. Центральная вычислительная машина 
(ЦВМ)

рисунок 11. Комплекс автоматики и стабилизации (КАС) 
и бортовой радиокомплекс (БРК)

5.   Результаты расчёта локальных 
поглощённых доз

Модифицированный  программный  комплекс 
LoсalDose&SEE  позволяет  рассчитывать  значения 
ЛПД от КП и ТБ как в геометрическом центре прибо-
ра (с учётом массовой защиты самого прибора), так 
и в месте расположения прибора (без учёта).
Рассчитанные  значения  ЛПД  в  расчётных  точках 

от всех действующих на луноход видов ионизирую-
щего излучения представлены в таблице 3.
Суммарная ЛПД в приборе от всех видов излуче-

ния рассчитана для точки в геометрическом центре, 
при этом при расчёте ЛПД использовалось следую-

щее приближение: прибор рассматривался как «мо-
нолитный» блок со средней плотностью, определяе-
мой с помощью габаритно-массовых характеристик 
прибора по формуле ρ=m/V, где m – масса прибора; 
V – его объём.
Суммарная доза в расчётной точке включает ЛПД 

в геометрическом центре прибора от ИИ КП и ЛПД 
в  этой  точке  от  всех  ТБ-8,5.  Процентный  вклад 
дозы  от  ТБ-8,5  в  суммарную  ЛПД  представлен 
в таблице 4.
Данные  таблицы  4  подтверждают  тот  факт,  что 

в  приборах,  расположенных  близко  к  ТБ-8,5,  влия-
ние  ионизирующего  излучения  от  радиоизотопных 
источников доминирует по сравнению с ИИ КП.

таблица 4 – Процентный вклад дозы от ТБ-8,5 в суммарную ЛПД
наименование прибора процент вклада накопленной дозы от ТБ-8,5 в суммарную ЛПД

блок электроники ТВ-спектрометра 26,3%
контроллер мотор-колеса 37,2%
блок управления шасси 58,3%

блок электроники стереокамеры 41,6%
ЦВМ 68,0%

блок электроники ШБУ 36,9%
БРК 22,7%
КАС 43,5%

точка 11

точка 14

точка 13

+

+

+

ЦВМ

БРК КАС

ТБ-8,5
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6.   Использование расчётных значений 
локальных доз при проектировании 
лунохода

В рассматриваемом проекте лунохода предполагает-
ся использовать бортовую аппаратуру, разрабатывае-
мую для других космических проектов или доступную 
как  покупное  изделие,  поэтому  важно  ещё  на  этапе 
проектирования  понимать,  удовлетворяет  ли  данная 
БА требованиям по стойкости к дозовым эффектам.
Как  пример  рассмотрим  условия  использования 

в  качестве  ЦВМ  лунохода  прибор,  разработанный 
для посадочного аппарата проекта «ЛУНА-ГЛОБ». 
В соответствии с (ОСТ 134-1034-2012, 2012) прибор, 
радиационная стойкость (РС) которого подтвержде-
на справочным путём (т.е. он не подвергался радиа-
ционным испытаниям), должен иметь коэффициент 
запаса не менее трёх, соответственно, минимальная 
стойкость  его  комплектующих  ЭРИ  должна  быть 
в три раза выше расчётной ЛПД в месте расположе-
ния рассматриваемого ЭРИ.
В  соответствии  с  (ОСТ 134-1034-2012,  2012)  по-

следовательность  расчётной  оценки  радиационной 
стойкости  по  дозовому  эффекту  выполняется  в  не-
сколько  этапов.  На  первом  этапе  проводится  рас-
чёт дозового коэффициента запаса по «наихудшему 
случаю» при минимальной полной массовой защите 
прибора,  а  именно  с  применением  только  значения 
дозы  в месте  расположения прибора  (т.е.  без  учёта 
самого прибора).
Минимальная  стойкость  ЭРИ  (определяющая  РС 

прибора в целом) в ЦВМ (прибор,  заимствованный 
из проекта «ЛУНА-ГЛОБ») составляет 9,20×103 рад. 
Результат расчёта представлен в таблице 5.

Как  видно  из  таблицы  5,  коэффициент  запаса  за-
имствованной ЦВМ лунохода составляет менее трёх, 
что говорит о необходимости второго более точного 
расчётного  этапа,  а  именно  необходимо  рассчитать 
ЛПД в месте расположения критичного ЭРИ (с мини-
мальной стойкостью 9,2 крад) внутри прибора, учи-
тывая толщину его корпуса 2 мм алюминия, но без 
учёта массовой защиты другими платами и ЭРИ. Ре-
зультат расчёта представлен в таблице 6.
Результаты, приведённые в таблице 6, показывают, 

что, даже без учёта существенных дополнительных 
защитных  свойств  внутренних  элементов  прибора 
(платы,  ЭРИ,  конструктивные  особенности),  дозо-
вый  коэффициент  запаса  больше  трёх,  что  говорит 
о стойкости прибора по дозовому эффекту в пределе 
САС одного земного года для использования в соста-
ве БА лунохода.
В  некоторых  случаях,  при  использовании  ранее 

разработанных  приборов  или  покупных  изделий 
в новых проектах, обеспечение необходимого уров-
ня  радиационной  стойкости  прибора  по  дозовому 
эффекту может быть выполнено только установкой 
дополнительной  массовой  радиационной  защиты. 
Однако  следует  понимать,  что  дополнительная  за-
щита эффективна только для снижения уровня ЛПД 
от ИИ КП и практически не даёт снижения уровня 
дозовой  нагрузки  от  источников  «искусственной» 
радиации  –  ТБ-8,5.  Единственной  эффективной 
мерой  здесь  является  изменение  компоновки  БА, 
а  именно  расположение  приборов,  которые  име-
ют  низкую  радиационную  стойкость,  на  макси-
мально  возможном  удалении  от  радиоизотопных 
источников.

таблица 5 – Результат расчёта РС (в рад) ЦВМ с учётом только ЛПД в месте расположения прибора

прибор

поглощённая 
доза в месте 
расположения 

прибора (без учёта 
самого прибора)

поглощённая 
доза от ТБ-8,5 

в геометрическом 
центре прибора

суммарная 
поглощённая 
доза в месте 
расположения 
прибора за САС 

1 год

минимальная 
стойкость ЭРИ 

БИВК

коэффициент  
запаса

ЦВМ 3,00E+03 1,87E+02 3,19E+03 9,20E+03 2,89

таблица 6 – Результат расчёта РС ЦВМ с учётом ЛПД (в рад) в месте расположения «критичного» ЭРИ внутри корпуса 
прибора

прибор

поглощённая доза 
внутри прибора 

от ИИ КП (с учётом 
толщины стенки 
2 мм алюминия)

накопленная 
доза от ТБ-8,5 

в геометрическом 
центре прибора

суммарная 
поглощённая доза 
внутри прибора 

за САС  
1 год

минимальная 
стойкость ЭРИ 

БИВК

коэффициент  
запаса

ЦВМ 2,30E+03 1,87E+02 2,49E+03 9,20E+03 3,70

ОСОБЕННОСТИ ПРОЕКТИРОВАНИЯ ЛУНОХОДОВ С УЧЁТОМ РАДИАЦИОННОГО ВОЗДЕЙСТВИЯ  
КОСМИЧЕСКОГО ПРОСТРАНСТВА И БОРТОВЫХ РАДИОИЗОТОПНЫХ ИСТОЧНИКОВ ТЕПЛА
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заключение
Современные  подходы  в  проектировании КА,  та-

кие  как  модульность  и  унификация,  предполагают 
использование  созданного  задела  для  реализации 
новых перспективных космических миссий, в част-
ности применение имеющих лётную квалификацию 
систем и приборов. Поэтому для обеспечения надёж-
ной работы в космосе служебной и научной аппара-
туры важно ещё на стадии проектирования КА при 
выборе приборного состава понимать, подходит или 
нет  заимствованный  или  покупной  прибор  для  ис-
пользования в условиях данной космической миссии.
В статье на основании прогноза радиационных ус-

ловий функционирования лунохода на поверхности 
Луны произведена оценка дозовой нагрузки на ком-
плектующие ЭРИ приборов от всех видов ионизиру-
ющих излучений космического пространства и бор-
товых  радиоизотопных  источников  с  учётом  как 
компоновки  КА,  так  и  особенностей  конструкции 
самих приборов. Рассчитанные значения локальных 
доз  в ЭРИ могут быть использованы для формиро-
вания  требований  к  радиационной  стойкости  аппа-
ратуры  по  дозовому  эффекту (Хамидуллина Н.М., 
2014), а также для определения необходимости про-
ведения испытаний отдельных ЭРИ (или аппаратуры 
в целом).
Показано,  что  важнейшие  для функционирования 

лунохода  служебные  приборы,  разработанные  для 
существующих  миссий  (окололунные  орбитальные 
или посадочные КА), могут быть применены на лу-
ноходах с установленными на них радиоизотопными 
источниками.
С другой стороны, знание радиационной стойкости 

приборов и дозовых нагрузок на них позволяет ещё 
на этапе компоновки КА или планетохода размещать 
бортовую  аппаратуру  таким  образом,  чтобы макси-
мально  обеспечить  её  защиту  другими  приборами 
и конструкциями, а также оптимально расположить 
её  относительно  радиоизотопных  источников  для 
выполнения требований по радиационной стойкости.
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ОПТИМИЗАЦИЯ ТРАЕКТОРИЙ 
ВОЗВРАЩЕНИЯ С ЛУНЫ ДЛЯ 
ДОСТАВКИ ГРУНТА В ЗАДАННЫЙ 
РАЙОН НА ПОВЕРХНОСТИ ЗЕМЛИ

THE RETURN FROM THE MOON 
TRAJECTORIES OPTIMIZATION FOR 
DELIVERING SOIL TO THE GIVEN AREA 
OF THE EARTH’S SURFACE
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Рассматривается построение траекторий 
возвращения космического аппарата (КА) с Луны 
на Землю для доставки лунного грунта на полигон, 
заданный соответствующими географическими 
координатами (φП, λП). Для достижения этой 
цели разрабатывается методика построения 
траектории возвращения КА с Луны на Землю. 
Отлёт КА происходит с окололунной полярной 
орбиты высотой 100 км. Анализ энергетических 
характеристик траекторий возвращения КА 
проводится для 2024 года. Выбираются диапазоны 
дат, наиболее выгодные с точки зрения минимальной 
величины разгонного импульса. Полёт спутника 
c Луны на Землю рассматривается при учёте 
возмущений от гравитационных полей Земли, Луны 
и Солнца в геоцентрической геоэкваториальной 
невращающейся системе координат.
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траектории возвращения;  
искусственный спутник Луны.

The construction of the trajectories that return 
spacecraft from the Moon to the Earth for delivering 
lunar soil to the polygon specified by the corresponding 
geographical coordinates (φП, λП) is considered.  
To achieve this goal a technique of building  
the return from the Moon to the Earth trajectories is 
developed. Spacecraft departs from polar orbit  
of the Moon with the height of 100 km. Energy 
characteristics of the trajectories that return  
spacecraft from the Moon to the Earth analysis is 
carried out for a range of dates during 2024 year.  
Most advantageous date ranges in terms of the 
minimum value of the acceleration impulse are selected. 
Satellite’s flight from the Moon to the Earth is  
simulated under the influence of perturbations from 
the Earth, the Sun and the Moon in the geocentric 
geoequatorial non-rotating coordinate system.
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return trajectories;  
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Одной из наиболее важных целей освоения Луны 
является доставка на Землю образцов лунного грун-
та в заданные районы на территории Российской Фе-
дерации. Учёные из ИКИ РАН считают, что  анализ 
реголита  позволит  дать  ответ  на  извечный  вопрос 
о  том,  как  зарождалась  и  развивалась  Вселенная, 
а также поможет выбрать место для российской лун-
ной базы (Ефанов В.В., Долгополов В.П., 2016; Ива-
нов М.А. и др., 2017; Ефанов В.В. и др., 2017).

1. Схема экспедиции
Основными этапами полёта КА являются:
 - выведение  КА  с  разгонным  блоком  (РБ) 
«ФРЕГАТ-СБУ»  с  помощью  ракеты-носителя 
(РН) «Союз-5» на околокруговую опорную орби-
ту ИСЗ с космодрома «Восточный»;

 - перелёт КА от Земли к Луне в течение 4–6 суток, 
проведение двух коррекций траектории;

 - торможение при подлёте к Луне и выход на орби-
ту спутника Луны;

 - коррекция орбиты ИСЛ;
 - формирование посадочной орбиты;
 - посадка КА на поверхность Луны;
 - функционирование на поверхности Луны в тече-
ние 2–7 суток;

 - старт КА с поверхности Луны и его выведение 
на траекторию возвращения к Земле;

 - перелёт КА к Земле в течение 4–6 суток;
 - вход в атмосферу Земли и посадка КА в задан-
ный район.

Основные затраты суммарной характеристической 
скорости при реализации миссии требуются на выве-
дение КА с РБ «Фрегат-СБУ» с помощью РН «Союз-
5» на опорную орбиту ИСЗ, на сообщение разгонно-
го импульса с помощью РБ «Фрегат-СБУ», на выдачу 
тормозного импульса при переходе на низкую круго-
вую орбиту ИСЛ, на прилунение и на формирование 
опорной орбиты ИСЛ для отлёта к Земле и на выда-
чу разгонного импульса при построении траектории 
возвращения КА к  Земле  (Ефанов В.В. и др., 2010; 
Долгополов В.П. и др., 2011).
Возможности современных ракет-носителей и раз-

гонных блоков позволяют выводить КА на траекто-
рии  перелёта  к  Луне  с  большой  полезной  массой. 
Наибольший выигрыш может быть получен при оп-
тимизации манёвра торможения, когда КА переходит 
с селеноцентрической гиперболы подлёта КА к Луне 
на  орбиту  спутника  Луны,  и  манёвра  разгона,  ког-
да  спутник  выводится  на  траекторию  возвращения 
к Земле (Гордиенко Е.С. и др., 2015).
Методика  построения  траектории  перелёта  КА 

от Земли к Луне с манёвром перехода КА на поляр-
ную  орбиту ИСЛ  высотой  в  100  км,  а  также  оцен-
ка  характеристической  скорости  на  коррекцию 

траектории перелёта КА были рассмотрены в  (Гор-
диенко Е.С., Худорожков П.А., 2016; Gordienko E.S., 
Khudorozhkov P.A., 2017). В данной статье проводит-
ся анализ манёвра разгона КА с орбиты ИСЛ на тра-
екторию возвращения к Земле.

2. Постановка задачи
Целью  статьи  является  сокращение  энергетиче-

ских  затрат  (характеристической  скорости)  на  вы-
ведение  КА  с  опорной  круговой  орбиты  у  Луны 
с  заданными радиусом a0  и  селенографическим на-
клонением i0* на траекторию возвращения КА к Зем-
ле, попадающей в точку на поверхности Земли с за-
данными географическими координатами φП, λП. Для 
достижения  поставленной  цели  разрабатывается 
методика  построения  траектории  возвращения  КА 
от Луны к Земле,  удовлетворяющая вышеуказанно-
му требованию. Такая методика во многом опирается 
на рассмотренную ранее методику перелёта от Зем-
ли к Луне  (Гордиенко Е.С., Худорожков П.А., 2016, 
Gordienko E.S., Khudorozhkov P.A., 2017), однако идеи 
для  алгоритма  получения  начального  приближения 
были  взяты  авторами  из  работы  (Самотохин А.С., 
Тучин А.Г., 2016).
В настоящей статье решается задача перехода КА 

с  круговой  орбиты  ИСЛ  с  заданными  величинами 
большой  полуоси  a(t0)=a0=RM+H0  (1838.57  км),  экс-
центриситета  e(t0)=e0=0  и  cеленографического  на-
клонения  i(t0)=i0*  (90°) на траекторию возвращения, 
попадающую в точку на поверхности Земли с задан-
ными географическими координатами φП, λП. Масса 
аппарата на опорной орбите у Луны до отлёта к Зем-
ле составляет m0 (~270 кг).
В  качестве  способа  определения  энергетических 

затрат  на  перелёт  оценим  величину  характеристи-
ческой скорости ΣW, определяемую величиной раз-
гонного импульса, который переводит КА с опорной 
орбиты ИСЛ на траекторию возвращения КА к Зем-
ле ∆Vp

ΣW=∆Vp.
Далее  будем  рассматривать  задачу  минимизации 

разгонного импульса
ΣW=∆Vp→min.

3.   Математическая модель 
и дифференциальные уравнения 
движения КА

Моделирование  движения  КА  проводится  путём 
интегрирования уравнений движения КА при учёте 
гравитационного поля Земли и её сжатия (C20), полей 
Луны и Солнца в невращающейся геоцентрической 
геоэкваториальной системе координат. При этом ис-
пользуется среднее равноденствие и средний геоэк-
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ватор  стандартной  эпохи  J2000.0.  Дифференциаль-
ные уравнения, описывающие движение КА, имеют 
вид

  (1)

где    –  геоцентрический  радиус-вектор  КА;  μE – 
гравитационный параметр Земли; μi и ri – гравитаци-
онные  параметры  и  радиус-векторы  возмущающих 
небесных тел (Луна, Солнце), где  i=1 соответствует 
возмущениям от притяжения Луны, а i=2 – от притя-
жения Солнца;  a̅E={aEx,aEy,aEz} – возмущающее уско-
рение, вызванное нецентральностью поля тяготения 
Земли:

где Re, J2 – экваториальный радиус и коэффициент 
2-й зональной гармоники геопотенциала Земли.
Векторы  состояния  Луны  и  Солнца  определяют-

ся  из  табличных  эфемерид  DE-405  (Standish E.M., 
1998).  Использованы  следующие  значения  кон-
стант:  μE=398600.4481  км3/с2;  μM=4902.79914  км3/с2;  
μS=132712439935  км3/с2;  J2=0.0010826348;  Re= 
=6378.136 км. Эфемеридная поправка Δt (TDB-UTC) 
принята равной 69.184 с.

4.   Методика построения траектории 
возвращения КА с опорной орбиты 
ИСЛ на Землю

Для краткости изложения некоторые элементы ме-
тодики будут освещены в сжатом виде или с исполь-
зованием  ссылок  на  уже  опубликованные  работы. 
Вначале распишем основные её этапы:
1.  Определение  начального  приближения  в  цен-

тральном поле Земли.
2.  Удовлетворение начальных условий  старта КА 

с круговой (e0=0) орбиты ИСЛ с заданными величи-
нами большой полуоси a(t0)=a0=RM+H0  (1838.57 км) 
и cеленографического наклонения  i(t0)=i0*  (90°) при 
анализе движения КА с учётом возмущений (3).
3.  Удовлетворение  конечных  условий  рассматри-

ваемой  задачи:  построение  траектории,  попадаю-
щей в точку на поверхности Земли с координатами  
(φП, λП) в заданное время tf.
Рассмотрим теперь каждый из этапов.

4.1.   Определение начального приближения 
в центральном поле Земли

Наша задача – спроектировать траекторию возвра-
щения КА на Землю, попадающую в точку на поверх-
ности  Земли  с  координатами  (φП,  λП).  Далее  такую 

точку  с  географическими  координатами  (φП,  λП)  бу-
дем называть точкой П (φП, λП).
Задаваясь  датой  подлёта  КА  к  Земле  tf  и  точкой 

на  орбите  ИСЛ,  получим  траекторию  возвращения 
КА  в  центральном  поле  Земли.  Для  этого  рассмо-
трим движение КА в рамках модели точечной сфе-
ры действия Луны  (МТСДЛ). В ней  размеры Луны 
стягиваются в точку, а её масса принимается равной 
нулю.  Таким  образом,  вся  траектория  перелёта  КА 
с  орбиты  ИСЛ  на  Землю  строитcя  в  центральном 
поле Земли и поэтому может быть описана форму-
лами кеплеровой теории для геоцентрической эллип-
тической траектории (Гордиенко Е.С., Ивашкин В.В., 
2012; Гордиенко Е.С., Худорожков П.А., 2016; Само-
тохин А.С., Тучин А.Г., 2016).
Время отлёта КА с орбиты ИСЛ на Землю выбира-

ется таким образом, чтобы долгота восходящего узла 
геоцентрической орбиты перелёта с Луны на Землю 
в момент отлёта КА с орбиты у Луны Ω1(t0) была рав-
на долготе восходящего узла орбиты, трасса которой 
проходит через точку П в момент подлёта tf – Ω2(tf)
Ω1(t0)=Ω2(tf).
Трасса получаемой таким образом траектории при 

заданных геоцентрическом наклонении  if и радиусе 
перигея rπ изображена на рисунке 1.
При этом, как правило, возникают рассогласования 

по угловому расстоянию δα и по времени δt, показан-
ные на рисунках 1 и 2.

ОПТИМИЗАЦИЯ ТРАЕКТОРИЙ ВОЗВРАЩЕНИЯ С ЛУНЫ ДЛЯ ДОСТАВКИ ГРУНТА  
В ЗАДАННЫЙ РАЙОН НА ПОВЕРХНОСТИ ЗЕМЛИ

рисунок 1. Схема коррекции рассогласования 
траектории по угловому расстоянию δα, где d=(r−RE) – 
минимальное расстояние до полигона П (красный 
цвет), Т0, Тp0 и Тf, Тpf обозначают траекторию и трассу 
начального приближения (зелёный цвет) и траекторию 
КА и соответствующую ей трассу (коричневый цвет), 
проходящую через полигон П (φП, λП)
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I.  Рассмотрим рассогласование  по  угловому  рас-
стоянию δα (см. рисунок 1). Часто возникает промах 

,  где  δφ=φ*−φП,  δλ=λ*−λП;  где  δα  – 
угол,  соответствующий  минимальному  расстоянию 
d трассы полёта КА до полигона П. Величину про-
маха δα сводим к «нулю» малым варьированием гео-
центрического наклонения if орбиты возвращения Тf: 
if ~δα→ε(δα),  δε(α)=0.25°.  При  этом  следует  учиты-
вать, что наклонение if должно быть не менее широ-
ты точки посадки φП

if≥φП.
II.  Рассмотрим рассогласование по времени пере-

сечения поверхности Земли δt. В общем случае, если 
трасса траектории проходит через точку П,  то сама 
траектория  при  подлёте  к  Земле  из  северной  полу-
сферы мира N  (рисунок 2) может пересекать её по-
верхность  или  раньше,  севернее  полигона П (Т0С – 
красный цвет), не долетая до неё, или позже, южнее 
полигона П (Т0Ю – зелёный цвет) S, перелетая её. Для 
устранения этого рассогласования, используя форму-
лы (2) и  (3), корректируют величину радиуса пери-
гея rπ0 (рисунок 2):

L=d·cos(φП);  (2)

rπ(i+1)=rπi−L.  (3)
Далее  повторяют пункты  I  и  II.  Работа  алгоритма 

завершается, когда величина L становится менее 1 км.

После выполнения всех условий, описанных в пун-
ктах  I  и  II,  считаем,  что нашли  траекторию движе-
ния КА, которая в центральном поле Земли попадает 
в точку П с заданными координатами (φП, λП), см. да-
лее рисунок 5.

4.2. Удовлетворение начальных условий
Нам необходимо получить такую траекторию, ко-

торая, отлетая с орбиты ИСЛ с заданными радиусом 
a0  и  селенографическим  наклонением  i0*,  будет  по-
падать в точку П на поверхности Земли с заданными 
географическими  координатами φП,  λП. Полученная 
в центральном поле Земли траектория, а именно век-
тор состояния КА в перицентре у Земли, используется 
далее в качестве начального приближения при моде-
лировании движения КА при учёте возмущений (3).
Алгоритм решения данной задачи похож на этапы 

со  второго  по  шестой  методики  построения  траек-
тории полёта КА на орбиту ИСЛ, описанной в (Гор-
диенко Е.С., Худорожков П.А.,  2016). Однако полу-
ченный  вектор  состояния  КА  интегрируется  назад, 
то  есть  рассматривается  движение  КА  в  обратном 
времени от Земли до точки на орбите у Луны. Здесь 
и  далее  рассматриваются  трёхпараметрические 
краевые  задачи,  решаемые  итерационным  методом 
Ньютона. Варьируемыми параметрами на  всех  эта-
пах являются долгота восходящего узла Ω0, аргумент 
широты  перигея ω0  перелётной  орбиты  и  величина 
большой полуоси орбиты перелёта a0 (Ивашкин В.В., 
1975; Гордиенко Е.С., Ивашкин В.В., 2012).
Величины варьирования для решения краевых за-

дач  принимаются  равными:  для  долготы  восходя-
щего  узла  δΩ=0.1°,  для  аргумента широты  перигея 
δω=0.01° и для величины большой полуоси орбиты 
перелёта δа=100 км.
Результатом  выполнения  данного  этапа  является 

траектория  перелёта  КА  с  орбиты  ИСЛ  на  Землю, 
попадающая  в  окрестность  точки  с  координатами  
(φП, λП), угловое рассогласование δα при этом состав-
ляет менее 10–15° (см. рисунки 1 и 7).

4.3. Удовлетворение конечных условий
Переход КА с орбиты ИСЛ на траекторию возвра-

щения к Земле происходит после сообщения одного, 
разгонного, импульса скорости. Далее спутник дви-
жется по восходящей ветви орбиты через Северный 
полюс Луны.  Всю  траекторию  полёта  КА  от Луны 
к Земле можно разделить на три участка (без учёта 
участка движения КА в атмосфере Земли), как пока-
зано на рисунке 3. Первый участок – с момента взлёта 
КА tc с поверхности Луны до момента отлёта t0 с ор-
биты ИСЛ к Земле – представляет собой селеноцен-
трическую траекторию выведения, второй – от конца 
разгона t0 до границы сферы действия Луны (СДЛ) – 

рисунок 2. Схема коррекции рассогласования траектории 
по времени δt
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селеноцентрическую  гиперболическую  траекторию 
и  третий  участок  начинается  от  границы  СДЛ  до 
момента,  когда  траектория  возвращения пересекает 
поверхность  Земли  (рисунок  3)  –  геоцентрическую 
эллиптическую траекторию.
На заключительном, третьем, этапе разработанной 

нами методики построения траектории возвращения 
КА  с  опорной  орбиты  ИСЛ  на  Землю  полученное 
на втором этапе решение уточняется с целью получе-
ния траектории КА, отлетающей с орбиты ИСЛ с за-
данными радиусом a0 и селенографическим наклоне-
нием i0*, попадающей в заданное время tf в точку П 
с заданными координатами (φП, λП).
Для  этого  решается  трёхпараметрическая  краевая 

задача,  в  которой  контролируются  географические 
широта φ* и долгота λ* точки приземления П и время 
tf попадания КА в полигон П, а варьируются величи-
на импульса  разгона при отлёте КА с  орбиты ИСЛ 
∆Vр и углы его ориентации γ и ψ, задаваемые в орби-
тальной СК rnb, как показано на рисунке 4.

Величина рассогласования траектории по угловому 
расстоянию δα при решении краевой задачи состав-
ляет менее 0.05°, что эквивалентно гарантированно-
му  попаданию  траектории  возвращения  КА  в  ква-
драт со стороной, равной 11 км, и с центром в точке 
П с координатами (φП, λП).
В  зависимости  от  даты  отлёта  t0  продолжитель-

ность «обратного» перелёта ∆tЛЗ по траектории воз-
вращения составляет от ~4.8 до ~5.7 суток.
Примером околоземного участка конечной траекто-

рии возвращения КА на Землю, попадающей в точку 
П  (φП,  λП),  может  служить  траектория,  отмеченная 
оранжевым цветом на рисунке 8.

5.   Численные и графические 
результаты

В  качестве  примера  приведём  результаты  реше-
ния  на  каждом  из  этапов  разработанной  методики. 
Для  этого  зададимся  датой  старта  КА  к  Земле  tc: 
07.08.2024 года и точкой на орбите ИСЛ. Время пе-
релёта ∆t равно ~5 суток. В качестве точки П на по-
верхности Земли зададим полигон Капустин Яр с ко-
ординатами (φП, λП)=(47.941° с.ш., 46.632° в.д.).
1 этап. Начальное приближение в центральном 

поле Земли. На рисунке 5 представлены траектории 
перелёта КА  от Луны  к  Земле  в  центральном  поле 
Земли в гринвичской системе координат XYZ.
Вектор состояния (ВС) КА в точке отлёта с орби-

ты ИСЛ  для  траектории,  являющейся  первым  при-
ближением,  зелёный  цвет:  t0=07.08.2024  22:17:24 
(UTC),  X0={−402509  км,  35397.3  км,  25804  км, 
−0.009255 км/с, 0.068097 км/с, −0.185714 км/с}.
ВС КА в  точке отлёта  с  орбиты ИСЛ для конеч-

ной траектории, которая в центральном поле Земли 
попадает в точку П с заданными географическими 
координатами (φП, λП), красный цвет: t0=07.08.2024 
22:18:08 (UTC), X0={−402446 км, 34675 км, 25915 км, 
0.093396 км/с, −0.092558 км/с, 0.116995 км/с}. Гео-
центрическое  наклонение  орбиты  возвращения  

рисунок 3. Схема прямого перелёта КА от Луны к Земле с одноимпульсным переходом на траекторию возвращения

рисунок 4. Схема углов γ и ψ ориентации вектора тяги 
в орбитальной СК rnb (P – тяга; P* – проекция вектора 
тяги на плоскость rn; угол γ отсчитывается внутри 
плоскости (rn); ψ – угол выхода из плоскости)
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равно if=55.735°, а радиус перигея находится внутри 
Земли и равен  rπf=4625.402 км,  как  это и показано 
на рисунке 5. Момент попадания КА в поверхность 
Земли в точке П равен tf=12.08.2024 20:04:10 (UTC).
2  этап.  Удовлетворение  начальных  условий. 

Результатом  данного  этапа  является  траектория, 
двигаясь  по  которой,  КА  отлетает  с  орбиты  ИСЛ 
c заданными большой полусью a0=1838.57 км и на-
клонением  i0*=90°  к  Земле  и  при  учёте  возмуще-
ний  (3)  попадает  в  полигон П.  На  рисунках  6  и  7 
изображены  окололунный  (рисунок  6)  и  околозем-
ный  (рисунок  7)  участки  траектории  возвращения 
к  Земле  с  орбиты  ИСЛ  с  заданными  параметрами, 
попадающей в окрестность полигона П. Из анализа 
рисунка 7  видно,  что для  траектории,  получившей-
ся после завершения второго этапа, рассогласование 
по угловому расстоянию δα составляет ~9°.
ВС  КА  в  точке  отлёта  с  орбиты ИСЛ  для  траек-

тории  возвращения  к  Земле  при  учёте  возмущений 
(1), фиолетовый цвет: t0=07.08.2024 10:04:30 (UTC), 
X0={−395460.520  км,  69977.568  км,  44285.239  км, 
0.006697  км/с,  −0.685621  км/с,  2.028940  км/с}. Мо-
мент попадания КА в поверхность Земли в окрест-
ности точки П равен tf=12.08.2024 19:57:07 (UTC).
3  этап.  Удовлетворение  конечных  условий. 

На данном этапе траектория, полученная в ходе вы-
полнения  предыдущего,  уточняется  таким  образом, 

рисунок 5. Траектории перелёта КА от Луны 
в центральном поле Земли (околоземный участок): 
зелёный цвет – начальное приближение траектории 
в МТСДЛ, красный цвет – конечная траектория 
возвращения КА, которая в центральном поле Земли 
попадает в точку П с заданными географическими 
координатами (φП, λП)

рисунок 6. Орбита ИСЛ с большой полуосью 
af=1838.57 км и наклонением if=90° и окололунный 
участок траектории возвращения КА к Земле  
при учёте возмущений (1)

рисунок 7. Околоземный участок траектории 
возвращения КА на Землю при учёте возмущений (1) 
(фиолетовый цвет)

чтобы КА при  учёте  возмущений  (1)  отлетел  с  ор-
биты ИСЛ, приблизился к Земле и попал в точку П 
с координатами (φП, λП).
ВС в точке отлёта КА с орбиты ИСЛ для траекто-

рии возвращения к Земле при учёте возмущений (1), 
фиолетовый  цвет:  t0=07.08.2024  10:04:30  (UTC), 
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X0={−395460.520  км,  69977.568  км,  44285.239  км, 
0.020998  км/с,  −0.666326  км/с,  2.026620  км/с}.  Ве-
личина разгонного импульса равна ∆Vp=862.315 м/с, 
углы  ориентации  разгонного  импульса  в  орбиталь-
ной СК составляют γ=91.480°, ψ=−0.0198°. Момент 
попадания  КА  в  поверхность  Земли  в  окрестности 
точки  П  равен  tf=12.08.2024  19:04:39  (UTC).  На-
клон  траектории  к  горизонту  в  точке П  составляет 
θ=36.595°.
Траектория  первого  приближения  (фиолетовый 

цвет) и конечная траектория (оранжевый цвет), дви-
гаясь по которой, КА отлетает с орбиты ИСЛ с задан-
ными радиусом a0=1838.57 км и наклонением i0*=90° 
и попадает в точку П, изображены на рисунке 8.

Как видно из рисунков 9–11, для доставки лунного 
грунта на Землю в любой день в течение 2024 года 
на выдачу импульса разгона КА ∆Vp с орбиты ИСЛ 
потребуется  запас  характеристической  скорости 
от ~840 до ~880 м/с, при этом для любой из дат от-
лёта к Земле угол θ наклона траектории в точке П бу-
дет меняться от 13° до 51°, а время перелёта с Луны 
на Землю ∆tЛЗ – от 4.9 до 5.6 суток.
Из анализа рисунков 9 и 10 видно, что, если угол θ 

наклона траектории в точке П принять равным углу 
входа КА в атмосферу Земли и рассматривать огра-
ничения на угол входа КА в атмосферу, который дол-
жен быть больше 40° (красная горизонтальная линия 
на  рисунке  10)  и меньше  75°,  то  диапазон  возмож-
ных дат отлёта к Земле сократится (красные кривые 
на рисунках 9 и 10). Учитывая данное ограничение, 
наилучшими для отлёта КА от Луны к Земле являют-
ся следующие даты в начале 2024 года: 18–27 янва-
ря, 14–24 февраля, 12–22 марта. При этом диапазон 
времён перелёта КА от Луны на Землю составит ∆tЛЗ 
от 4.85 до 5.35 дня, а требуемая характеристическая 
скорость на  выдачу разгонного импульса ∆Vp  будет 
меняться от 845 до 875 м/с.
Были  также  определены  траектории  возвраще-

ния  для  полигона  посадки  Жезказган  (Казахстан) 

ОПТИМИЗАЦИЯ ТРАЕКТОРИЙ ВОЗВРАЩЕНИЯ С ЛУНЫ ДЛЯ ДОСТАВКИ ГРУНТА  
В ЗАДАННЫЙ РАЙОН НА ПОВЕРХНОСТИ ЗЕМЛИ

рисунок 8. Околоземный участок траектории 
возвращения к Земле, фиолетовый цвет – траектория 
после завершения второго этапа, оранжевый цвет – 
конечная траектория 

Из анализа рисунков 5–8 видно, что разработанная 
методика  построения  траектории  возвращения  КА 
с опорной орбиты ИСЛ на Землю, попадающая в точ-
ку П с координатами (φП, λП), позволяет получать ре-
шение для любой даты возвращения КА на Землю tf. 
Приведённые  в  работе  результаты  были  проверены 
в пакете программ STK 8.0.

6.   Анализ траекторий перелёта Луна – 
Земля для 2024 года

Рассмотрим диапазон дат отлёта КА с орбиты ИСЛ 
с конца декабря 2023 года до начала января 2025 года, 
попадающие в точку П, заданную координатами по-
лигона Капустин Яр. На рисунках 9–11 представле-
ны зависимости величины разгонного импульса ∆Vp, 
угла θ наклона траектории в точке П и времени пере-
лёта КА от Луны к Земле ∆tЛЗ от даты отлёта КА с ор-
биты ИСЛ t0.

рисунок 9. Зависимость разгонного импульса ∆Vp 
от даты отлёта КА с орбиты ИСЛ t0
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рисунок 10. Зависимость угла θ наклона траектории 
в точке П от даты отлёта КА с орбиты ИСЛ t0

рисунок 11. Зависимость времени перелёта КА от Луны 
к Земле ∆tЛЗ от даты отлёта КА с орбиты ИСЛ t0
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(φП, λП)=(47°47’ с.ш., 67°42’ в.д.). Полученные энер-
гетические, геометрические и временные характери-
стики оказались очень близки к их аналогам, приве-
дённым на рисунках 9–11.
Если  проект  доставки  лунного  грунта  на  Землю 

не удастся реализовать в 2024 году, его можно будет 
осуществить в последующие годы, при этом с точки 
зрения минимизации затрат топлива на выдачу раз-
гонного импульса ∆Vp при полёте к Земле предпочти-
тельным видится интервал с 2027 по 2030 годы.

заключение
В  статье  представлена  методика  построения  тра-

ектории  возвращения  КА  с  опорной  орбиты  ИСЛ 
на Землю, позволяющая для любой даты подлёта КА 
к Земле получать траектории, доставляющие лунный 
грунт в заданную точку П на территории Российской 
Федерации. Проведён анализ возможных дат подлё-
та КА к Земле с конца декабря 2023 года по январь 
2025 года по критерию минимизации характеристи-
ческих затрат на выдачу разгонного импульса ∆Vp.
Приведённые результаты показывают, что для реа-

лизации траектории возвращения КА (без учёта про-
ведения коррекции), попадающей в точку П,  задан-
ную координатами полигона Капустин Яр, в любую 
из  дат  на  протяжении  2024  года  только  на  выдачу 
разгонного импульса скорости потребуется запас ха-
рактеристической  скорости  около  840–880 м/с,  при 
этом для любой из дат отлёта угол наклона траекто-
рии в точке П будет меняться от 13° до 51°, а время 
перелёта с Луны на Землю – от 4.9 до 5.6 суток.
Если  угол  наклона  траектории  в  точке П  принять 

равным углу входа КА в атмосферу Земли и рассма-
тривать  ограничения  на  угол  входа  КА  в  атмосфе-
ру, который должен быть больше 40° и меньше 75°, 
то  диапазон  возможных  дат  отлёта  к  Земле  сокра-
тится. При учёте данного ограничения наилучшими 
для отлёта КА от Луны к Земле являются следующие 
даты в начале 2024 года: 18–27 января, 14–24 февраля, 
12–22 марта. При этом диапазон времён перелёта КА 
от Луны на Землю составит ∆tЛЗ от 4.85 до 5.35 дня, 
а  требуемая  характеристическая  скорость  будет  ме-
няться от 845 до 875 м/с.
Энергетические,  геометрические и временные ха-

рактеристики траекторий возвращения с Луны на по-
лигон Капустин Яр оказались очень близки к их ана-
логам, полученным при возвращении КА на полигон 
Жезказган (Казахстан).
В случае невозможности реализации проекта по до-

ставке образцов лунного грунта в 2024 году, он мо-
жет быть осуществлён в последующие годы. С точки 
зрения минимизации  затрат  топлива  на  выдачу  раз-
гонного импульса при возвращении к Земле наиболее 
предпочтителен интервал с 2027 по 2030 годы.
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При наземных тепловакуумных испытаниях 
космических аппаратов необходимо 
контролировать и отслеживать изменение 
запылённости в замкнутых и полузамкнутых 
полостях космических аппаратов, вблизи 
оптических поверхностей научных и служебных 
приборов, зеркал, солнечных батарей, экранно-
вакуумной изоляции, а также в объёме самой 
вакуумной камеры в процессе её вакуумирования 
и т.д. Известно, что от запылённой оптики сильно 
страдает научная достоверность и значимость 
результатов, поступающих с космических приборов 
в наземные научные центры. 
В статье представлено описание нового 
способа автоматизированного контроля 
запылённости внешней атмосферы космического 
аппарата и его модулей при тепловакуумных 
испытаниях. На данный способ выдан патент, 
патентообладатель – РФ, от имени которой 
выступает Госкорпорация по космической 
деятельности «Роскосмос» (RU). Кроме ракетно-
космической и авиационной отраслей, данный 
способ может быть использован в электронной 
и микроэлектронной технике, ядерной технике, 
медицине, пищевой промышленности и т.д.

In the course of spacecraft ground  
thermal-vacuum testing it is essential  
to control and monitor change of dust  
content of closed and semi-closed hollows  
of spacecraft, near optical surfaces of  
scientific and housekeeping hardware,  
mirrors, solar arrays, MLI, as well as  
within the volume of the thermal-vacuum  
chamber itself during its vacuumizing  
and etc. It is known that the dusty optics  
affects greatly the scientific reliability  
and value of results coming from space  
instruments to the ground scientific centers. 
The article describes a new way  
of automated dust control of  
the outer atmosphere of a spacecraft  
and its modules at thermal-vacuum testing.  
A patent has been issued for this method; 
 the patent holder is the Russian Federation  
on behalf of which the State space  
Corporation Roscosmos acts (RU). 
 In addition to rocket and space, and  
aviation industries this method can be used  
in electronic and microelectronic technology, nuclear 
technology, medicine, food industry, etc.
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введение
Экологическая  составляющая  при  наземных  ис-

следованиях  и  космических  полётах  космических 
аппаратов  и  космических  станций  является  важ-
ной, интересной, но непростой проблемой, требую-
щей  глубокого  изучения.  Земная  пыль,  доставлен-
ная  в  космос на  самом космическом  аппарате  (КА) 
с Земли, а  также загрязнения, приобретённые в ор-
битальном  полёте,  осаждаются  и  конденсируются 
на  холодных  поверхностях,  загрязняют  научную 
и  служебную  аппаратуру,  иные  блоки и  устройства 
КА (Акишин А.И. и др., 1977; Акишин А.И. и др., 1983; 
Иванов Н.Н.,  2015).  Загрязнение  на  КА  возникает 
от летучих компонентов кабельной изоляции, красок, 
герметиков, клеёв, тепловых паст (от использования 
таких паст на КА в НПО им. С.А. Лавочкина отка-
зались). Загрязнение возникает также от шелушения, 
образования пузырей, слоевых отслоений от защит-
ных покрытий различных узлов и блоков КА, негер-
метичности  соединений  топливной  арматуры  кос-
мических  двигателей  при  длительном  пребывании 
КА в космосе и т.д. Негативно может воздействовать 
на КА и космическая электропроводная пыль, обду-
вающая КА на некоторых участках орбиты. Эта пыль 
может вызывать сбой настройки антенны фидерной 
системы и скачки напряжения в  системе; возможен 
и случай короткого замыкания всей системы.

1.   Дисперсность и концентрация 
пылевых частиц,  
которые необходимо учитывать 
и контролировать при производстве 
и испытаниях КА на Земле

Дисперсное  состояние  является  основным  со-
стоянием материи,  так как большая часть вещества 
во Вселенной находится в виде пыли. На Земле раз-
меры частиц пыли и капель, которые витают на от-
крытом воздухе, в помещениях, а также в вакуумных 
камерах  с  открытыми люками,  принадлежат интер-
валу размеров, который охватывает четыре порядка 
величин dS≈(10–2...102) мкм, где dS – размер частицы 
или капельки (Фукс Н.А., 1955; Фукс Н.А., 1961).
Для  данного  технически  реализуемого  способа 

определённый  интерес  представляет  эксперимен-
тальное определение концентрации частиц в единице 

объёма  запылённого  воздуха. В механике  аэрозолей 
и двухфазных течений приняты следующие понятия 
и определения концентрации частиц: счётная, объём-
ная, массовая и мольная (последнюю рассматривать 
не будем).
Счётная  концентрация  частиц  определяет  число 

частиц в единице объёма несущей среды (например, 
воздуха).
Объёмная концентрация частиц характеризует об-

щий или суммарный объём частиц в единице объёма 
несущей среды.
Массовая или весовая концентрация частиц опре-

деляется как масса или вес частиц в единице объёма 
несущей среды.
Отметим, что в природе и технике существует мно-

жество различных двухфазных моно- и полидисперс-
ных течений и потоков газа или воздуха с частицами. 
Примером двухфазных течений являются, например, 
запылённый воздух на улице, газообразные продук-
ты  сгорания  и  конденсированные  частицы  выхлоп-
ных факелов РДТТ и ЖРД,  газообразные продукты 
сгорания и частицы сажи в выхлопе автомобиля, воз-
дух и зерновая или мучная пыль на элеваторах и хле-
бокомбинатах (возможные последствия в последнем 
примере  –  взрывы и  катастрофические  разрушения 
элеваторов) и т.д. (Алемасов В.Е. и др., 1980; Стер-
нин Л.Е., 1974).
Другими  важными функциями  двухфазных  пыле-

вых  потоков,  определяющих  непрерывность  дис-
персной фазы, являются дифференциальная и инте-
гральная функции распределения частиц по размеру, 
объёму,  массе.  Принципиально  эти  функции  также 
можно определить, дополнив данный способ други-
ми экспериментальными методиками.

2.   Описание способа 
автоматизированного контроля 
запылённости внешней атмосферы 
космического аппарата при 
тепловакуумных испытаниях

В данном способе, разработанном применительно 
для тепловакуумных испытаний КА, объединены не-
сколько различных физических процессов – аспира-
ция, фильтрация, генерация и регистрация электри-
ческих  колебаний,  взвешивание  уловленной  пыли 
на электронных весах и т.д.
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Здесь сделаем небольшое отступление. Напомним, 
что форвакуумные насосы создают разрежение до со-
тых долей миллиметра ртутного столба, а турбомоле-
кулярные – до 10–8 Па=10–8 н×м–2=10–8 кгс×м–1×с–2; ва-
куумные затворы в вакуумных системах выполняют 
функции запорного устройства, а вакуумные вентили 
герметично перекрывают вакуумные магистрали.
Устройство АЦП в разработанной системе преобра-

зует входные аналоговые сигналы в дискретный код 
(цифровой сигнал), а контроллер управляет другими 
устройствами  посредством  получения  информации 
в  виде  цифровых  данных  или  аналого-дискретного 
сигнала от внешнего устройства, преобразует полу-
ченную  информацию  по  специальному  алгоритму 
и  выдаёт  управляющие  воздействия  в  виде  цифро-
вого  или  аналого-дискретного  сигнала.  Ёмкостной 
аспирационный датчик (рисунок 5) является входным 
всасывающим  устройством  данной  аспирационной 
системы (подробно о нём предполагается рассказать 
в одной из последующих публикаций). Всасывание 
ламинарного запылённого воздуха в датчик следует 
проводить в изокинетическом режиме со скоростью 
всасывания W0≈0,45 м/c.
Работу ёмкостной аспирационной системы (см. ри-

сунки 2–5) рассмотрим на примере системы, с одним 
ёмкостным аспирационным датчиком.
В  ёмкостном  аспирационном  датчике  с  носовым 

и кормовым конденсаторами запылённый и отфиль-
трованный  всосанный  воздух  играет  роль  диэлек-
трика,  т.е.  элемента колебательного контура, и  вли-
яет по-разному на частоту электрических колебаний 
в  колебательных  контурах,  элементом  которых  эти 
конденсаторы  являются.  При  этом  «кормовой»  ко-
лебательный  контур  должен  быть  настроен  на  ре-
зонансные  колебания постоянной частоты,  а  в  «но-
совом»  колебательном  контуре  первоначально 
настроенная резонансная частота будет изменяться.
Небезынтересно  сложить  «носовые»  и  «кормо-

вые»  электромагнитные  колебания  друг  с  другом 
и  воспроизвести  суммарные  колебания,  например, 
на осциллографе.
По  команде  от  таймера  стационарные  вакуумные 

насосы  вакуумной  камеры,  а  также  мобильные  ва-
куумные насосы ёмкостной аспирационной системы 
начинают  вакуумировать  вакуумную  камеру.  При 
этом в ёмкостной аспирационной системе вначале ра-
ботает один форвакуумный насос, а после достиже-
ния низкого  вакуума форвакуумный насос начинает 
работать  совместно  с  турбомолекулярным  насосом. 
В вакуумной камере возникают сложные воздушные 
течения,  начинается  всасывание  струи  запылённого 
воздуха  в  ёмкостной  аспирационный  датчик,  уста-
новленный, скажем, в замкнутой полости КА либо за-
креплённый на одном из матов ЭВТИ, которыми об-
шит КА. Всасываемый запылённый воздух изменяет  

НОВЫЙ СПОСОБ АВТОМАТИЗИРОВАННОГО КОНТРОЛЯ ЗАПЫЛЁННОСТИ ВНЕШНЕЙ АТМОСФЕРЫ 
КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА ПРИ ТЕПЛОВАКУУМНЫХ ИСПЫТАНИЯХ

1 – космический аппарат; 2 – вакуумная камера.
рисунок 2. Размещение космического аппарата 
в вакуумной камере

рисунок 1. Космический аппарат, подготовленный 
к установке в вакуумную камеру

На рисунке 1 показан космический аппарат, подго-
товленный к установке в вакуумную камеру, на ри-
сунке  2  представлено  расположение  космическо-
го  аппарата  непосредственно  в  вакуумной  камере 
(вакуумные  насосы,  создающие  вакуум  в  камере  2 
на рисунке условно не показаны).
Принципиальные  схемы,  по  которым  технически 

реализуется  способ  контроля  запылённости  соб-
ственной внешней атмосферы космического аппара-
та  при  тепловакуумных  испытаниях,  представлены 
на рисунках 3 и 4.
Конструкция  ёмкостного  аспирационного датчика 

с  двумя  воздушными  конденсаторами  постоянной 
ёмкости представлена на рисунке 5. Во время экспе-
римента требуемое количество аспирационных дат-
чиков  можно  фиксировать,  скажем,  на  «липучках» 
согласно программе испытаний в контрольных точ-
ках  КА  как  в  замкнутых,  полузамкнутых  полостях 
КА, так и на поверхности аппарата.

2 1
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1 – космический аппарат (условно); 2 – вакуумная камера (условно); 3 – ёмкостная аспирационная система;  
4 – ёмкостные аспирационные датчики; 5 – фильтры; 6 – электронные расходомеры; 7 – собственная линия отсоса 
атмосферного воздуха из вакуумной камеры; 8 – многоканальный модульный блок электроники (ММБЭ);  
9 – внешний вакуумный затвор; 10 – мобильный турбомолекулярный насос; 11 – вакуумные вентили;  
12 – мобильный форвакуумный насос.
рисунок 3. Принципиальная схема подключения ёмкостных аспирационных датчиков к ММБЭ и собственной линии 
отсоса атмосферного воздуха из вакуумной камеры, используемой в способе контроля запылённости

1 (13) – источник питания; 2 (14) – многоканальный высокочастотный генератор;  
3 (15) и 4 (16) – последовательные колебательные контуры регистрации соответственно запылённой и чистой 
воздушной струи (контуры 3 и 4 принадлежат одному ёмкостному аспирационному датчику 5 (см. рисунок 3));  
5 (17) – многоканальный алфавитно-цифровой преобразователь (АЦП); 6 (18) – многоканальный электронный 
контроллер с информационными портами USB; 7 (19) – обрабатывающий информацию персональный компьютер.
рисунок 4. Принципиальная схема ММБЭ с измерительными приборами
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диэлектрическую  проницаемость  диэлектрика  ε0 
носового  конденсатора  ёмкостного  датчика  и,  соот-
ветственно, изменяется ёмкость этого конденсатора, 
смонтированного в ёмкостном датчике.
Для простоты понимания действия аспирационно-

го  ёмкостного  датчика  с  конденсаторами  запишем 
формулу для классического плоского конденсатора

С=ε×ε0×S/d,
где С – ёмкость конденсатора, пФ; ε – диэлектриче-

ская проницаемость диэлектрика между пластинами 
(обкладками)  конденсатора;  ε0=0,88  постоянная  ве-
личина; S – площадь пластин (обкладок) конденсато-
ра, см2; d – расстояние между пластинами, мм.
Можно  напомнить,  что  диэлектрическая  прони-

цаемость  (или  диэлектрическая  постоянная)  –  ве-
личина,  показывающая,  во  сколько  раз  увеличится 
ёмкость  воздушного  конденсатора,  если  простран-
ство между его обкладками (пластинами) заполнить 
вместо чистого воздуха иным диэлектриком (скажем, 
воздух+пыль). Диэлектрическая проницаемость всех 
диэлектриков больше единицы.
К  слову  сказать,  задачу  измерения  диэлектриче-

ской  постоянной  газов  при  различных  давлениях 
и  температурах  в  1919  году  сформулировал  и  по-
ставил  наш  выдающийся  «папа  А.Ф.  Иоффе», 

впоследствии  академик,  перед  молодым  радио-
инженером  Львом  Терменом  (1896–1993).  Рабо-
тая  по  данному  направлению, Л.С.  Термен  пришёл 
к  созданию  первого  в  мире  электромузыкального 
инструмента – («Терменвокса»).
Для лопастно-цилиндрических конденсаторов, ис-

пользованных  в  данной  системе  контроля  запылён-
ности,  теоретическая формула  для  расчёта  ёмкости 
конденсатора ещё не получена, поэтому ёмкость кон-
денсаторов следует определять экспериментально.
Изменение  ёмкости  носового  (входного)  конден-

сатора  выводит  из  резонансного  режима  колеба-
тельный контур, в который включён носовой (вход-
ной) конденсатор, при этом изменяется информация 
на  дисплеях  многоканальных  измерительных  при-
боров  блока  электроники  8  (см.  рисунок  3).  Далее 
всасываемая  запылённая  струя  воздуха,  обтекаю-
щая носовой конденсатор, фильтруется на пористом 
фильтре  с  осаждением  пыли  на  этом  фильтре,  при 
этом возможно инерционное осаждение частиц и на 
обкладках  конденсатора.  После  фильтра  отфиль-
трованный  воздушный  поток  обтекает  кормовой 
конденсатор,  не  изменяя  или  незначительно  изме-
няя ёмкость этого кормового конденсатора. По этой 
причине  сохраняется  резонансный  режим  колеба-
тельного  контура,  к  которому  подключён  кормовой  

НОВЫЙ СПОСОБ АВТОМАТИЗИРОВАННОГО КОНТРОЛЯ ЗАПЫЛЁННОСТИ ВНЕШНЕЙ АТМОСФЕРЫ 
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1 – обкладки носового конденсатора; 2 – обкладки кормового конденсатора;  
3 – фильтр; 4 – пыль, уловленная на фильтре.
рисунок 5. Конструкция ёмкостного аспирационного датчика с двумя воздушными конденсаторами  
постоянной ёмкости
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конденсатор,  и  не  изменяется  информация  на  дис-
плеях  многоканальных  измерительных  приборов 
17, 18, 19 блока электроники 8 (см. рисунок 3). Да-
лее  отфильтрованный  воздушный  поток  проходит 
кормовой конфузор, электронный расходомер 6 (ри-
сунок  3),  который  постоянно  регистрирует  расход 
отфильтрованного  воздуха,  и  по  вакуумной  линии 
откачки через мобильные вакуумные насосы 10, 12 
истекает в воздушное пространство испытательного 
центра или лаборатории.
Теперь рассмотрим небольшой пример.
Пусть  используемые  в  способе  автоматизирован-

ного контроля конденсаторы имеют ёмкость порядка 
С=200 пФ=200×10–12 Ф. Автоматизированный мони-
торинг  вакуумной  камеры  и  контроль  запылённо-
сти в камере для достижения приемлемой точности 
целесообразно  проводить,  используя  высокочастот-
ные  резонансные  частоты  колебаний  тока  порядка 
1 МГц и более в последовательных (или параллель-
ных)  колебательных  контурах,  каждый  из  которых 
содержит  конденсатор,  катушку  индуктивности 
и  резистор.  Поскольку  катушка  индуктивности, 
конденсатор  и  соединительные  провода  обладают 
активным сопротивлением, то для достижения мак-
симальной  добротности  колебательного  контура 
от  резистора  можно  отказаться.  Выбираем  в  авто-
матизированном  способе  индуктивность  катушек 
для электрических колебательных контуров порядка 
L=0,05 мГн=0,05×10–3 Гн и по формуле Томсона рас-
считываем  резонансную  частоту  последовательных 
электрических контуров

fР=1/(2π×(L×C)0,5)=1/(2×3,14×(0,05×10–3×200× 
×10–12)0,5≈1,59×106 Гц≈1,59 МГц.
В формуле Томсона для резонансной частоты L – 

индуктивность катушки, Гн (1 Г=1000 мГн); С – элек-
троёмкость  конденсатора,  Ф  (1  Ф=1  Кл/В=1012 пФ, 
Кл – кулон, В – вольт).
Качество  колебательного  контура  обычно  харак-

теризуется его добротностью Q. Безразмерная вели-
чина  Q  определяет  количество  колебаний,  которое 
совершает  электрический ток в колебательном кон-
туре  после  однократной  зарядки  его  конденсатора, 
прежде  чем  амплитуда  колебаний  тока  уменьшится 
в  e≈2,7  раз.  Добротность  колебательного  контура 
можно рассчитать по формуле

Q=1/R×(L×C)0,5=50.
В этой формуле использованы следующие значения 

величин: R=10 Oм; L=0, 05×10–3 Гн; С=200×10–12 Ф. 
По окончании ТВИ КА полученные эксперименталь-
ные  данные  и  анализ  отображённой  и  записанной 
электронным блоком информации позволяют:

 - обсудить  качественную  динамику  процесса  из-
менения  (уменьшения)  запылённости  СВА  КА 
во время вакуумирования вакуумной камеры;

 - получить  информацию  об  остаточной  запылён-
ности либо «штатной чистоте» КА;

 - определить, разобрав ёмкостной аспирационный 
датчик и измерив привес пыли на фильтре,  ис-
пользуя экспериментальные данные о проходном 
сечении  фильтра  и  суммарном  объёмном  рас-
ходе  воздуха,  прососанному через  этот фильтр, 
средние  за  время  ТВИ  значения  массовой  кон-
центрации Сm и плотность потока массы пыли qS 
в вакуумной камере за время проведения термо-
вакуумных  испытаний  космического  аппарата 
в  вакуумной  камере.  Массовую  концентрацию 
пыли  в  вакуумной  камере  за  время  испытания 
КА можно рассчитать по формуле

Сm=mS/QВ, мкг/ м3,
где mS – суммарный привес пыли на фильтре, мкг 

или мг; QВ –  суммарный объём прососанного через 
датчик воздуха, м3.
Для расчёта плотности потока массы пыли, втекав-

шей в аспирационный датчик в исследованной точке 
КА за время его испытания, можно использовать та-
кую формулу

qS=mS/(SФ×τ), мкг/(см2×с),
где mS – суммарный привес пыли на фильтре, мкг 

или мг; SФ–площадь сечения фильтра, через которую 
просасывался воздух в аспирационном датчике, см2; 
τ  –  время,  в  течение которого воздух просасывался 
через фильтр в аспирационном датчике, с.
В цехах и лабораториях предприятия, где имеют ме-

сто воздушные течения, известны случаи исследова-
ния чистоты узлов и блоков КА с применением закона 
Стокса при осаждении пылевидных частиц из возду-
ха  под  воздействием  силы  тяжести  на  предметные 
стёкла – так называемые «образцы-свидетели».
Покажем,  что  использование  «образцов-свидете-

лей» для контроля запылённости узлов и блоков КА 
связано с большими ошибками.
При осаждении частиц из воздуха одной из значи-

мых характеристик аэрозолей является их время ре-
лаксации. Формула для времени релаксации частицы 
в воздухе имеет вид
τ=1/18(dS)2×ρS/μ, с,
где dS и ρS – диаметр и плотность материала части-

цы; μ – коэффициент динамической вязкости среды.
Понятие  времени  релаксации  можно  трактовать 

так: если система выведена из состояния равновесия, 
то  время,  в  течение  которого  система,  оставленная 
без  воздействия  извне,  вновь  возвращается  в  свое 
равновесное  состояние,  и  есть  время  релаксации. 
Физический смысл времени релаксации можно пред-



34

ставить как время, в течение которого начальное зна-
чение параметра частицы (например, скорость, тем-
пература и т.д.) уменьшается в 2,7 раза.
В  векторной  форме  уравнение  для  перемещения 

частицы в воздушном потоке через параметры τ и W0 
записывается в следующем виде:

где ν – скорость центра тяжести частицы; W0 – на-
чальная скорость воздушного потока.
Это  дифференциальное  уравнение  в  векторной 

форме сводится к двум скалярным дифференциаль-
ным  уравнениям.  Одно  представляет  движение  ча-
стицы вдоль оси Х, другое – вдоль оси Y:

Интегрируя эти уравнения с начальными условия-
ми х=0, y=0 и νх=νхi, νy=νyi при t=0, получаем два урав-
нения для компонент скорости аэрозольной частицы 
в момент времени t:

νх=U0+(νхi–U0)e–t//τ

νy=νyie–t//τ

и два уравнения для координат аэрозольной частицы:
Х=U0×t+τ(νхi–U0)(1–e–t//τ),

Y=νyi×τ(1–e–t//τ).
Эти  четыре  уравнения полностью описывают по-

ложение  и  скорость  частицы  в  любой  момент  её 
движения.
Два последних уравнения показывают,  что  траек-

тории  огромного  числа  аэрозольных  частиц  в  воз-
душном потоке являются криволинейными и что эти 
частицы никогда не осядут на «образец-свидетель». 
Использовать  «образцы-свидетели»  в  цехах  пред-
приятия,  не  дающих  представительные  пробы,  не 
рекомендуется.

заключение
Предложен  новый  способ  автоматизированного 

контроля  запылённости  внешней  атмосферы  кос-
мических  аппаратов,  обсерваторий  и  пилотируе-
мых  станций  при  тепловакуумных  испытаниях. 
Данный  способ  технически  реализуем  и  может 
представлять  интерес  для  соответствующих  науч-
ных  организаций  ракетно-космического  профиля, 
исследовательских центров, учебных гражданских 
и  военных  университетов  и  др.  Данный  способ 
может быть выполнен в мобильном варианте и ис-

пользован  на  отечественных  космодромах.  Пока-
зана  неправомерность  использования  «образцов-
свидетелей» для контроля чистоты узлов и блоков 
космических аппаратов.
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введение
Радиолокационное наблюдение Земли с помощью 

космического радиолокатора  (РЛС), использующего 
технологию РСА,  сегодня  является  высокопроизво-
дительным  методом  дистанционного  мониторин-
га, получающим в любое время суток и независимо 
от  метеоусловий  высокоинформативные  двумерные 

радиолокационные изображения  (РЛИ) Земли  (Вер-
ба В.С. и др., 2010).  Однако  возможности  монито-
ринга  существенно  расширяются  при  дополнении 
РЛИ  третьей  координатой.  Полученное  трёхмерное 
изображение  рельефа  наблюдаемой  поверхности 
Земли  находит  своё  применение  в  самом  широком 
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спектре  прикладных  задач  и  существенно  повыша-
ет  эффективность  их  решений.  Измерение  рельефа 
основано  на  использовании  информации  о  значе-
ниях  фазы  несущей  радиолокационных  сигналов, 
принятых от пикселей РЛИ (Krieger G. еt al., 2010), 
и позволяет определять его третью координату (вы-
соту  рельефа).  Для  этого  радиолокатор  выполняет 
пару независимых определений дальности до одного 
и того же пикселя РЛИ по фазе несущей. Измерения 
выполняются с двух точек, разнесённых в простран-
стве,  составляющих  геометрическую базу интерфе-
рометрических наблюдений  (Krieger G. еt al., 2010; 
Евграфов А.Е., Поль В.Г., 2014). Далее определение 
высоты в космическом мониторинге рельефа сводит-
ся к решению двух принципиально различных задач:

 - разработка  алгоритма  определения  высоты  вы-
бранного пикселя РЛИ по разности двух фазовых 
измерений  его  наклонной  дальности,  получен-
ных  для  некоторой  пары  точек,  составляющих 
базу общего положения, заданную в трёхмерном 
пространстве;

 - оценка потенциальных возможностей измерений 
высот  рельефа  для  различных  вариантов  орбит 
пары  околоземных  КА,  используемых  для  кос-
мической съёмки рельефа и выбор практически 
выполнимой схемы полёта космических носите-
лей РЛС, поддерживающей алгоритм, определя-
ющий высоты пикселей РЛИ наблюдаемого  ре-
льефа нужного качества.

Первая  задача  принадлежит  к  интерферометрии, 
известной  в  радиотехнике  и  отличающейся  здесь 
лишь  тем,  что координаты всех  точек приёма и от-
ражения  сигналов  известны.  Учёт  этой  особенно-
сти  позволяет  получить  ясное  описание  измерений 
как прибора − измерителя высоты пикселя РЛИ. Та-
кое  решение  в  общем  виде  дано  в  (Евграфов А.Е., 
Поль В.Г., Шостак С.В., 2017), и для цельности даль-
нейшего изложения ниже приводится краткая сводка 
полученных результатов.
Вторая задача, нужно отметить, что она имеет более 

сложный характер, диктуемый комплексной и тесной 
взаимосвязью двух таких различных дисциплин, как 
радиотехника  и  баллистика,  но  неразрывно  связан-
ных необходимостью решения целевой задачи. При 
её решении каждая дисциплина имеет свои ограни-
чения, и они учитываться другой дисциплиной. По-
этому  их  совместное  удовлетворение  в  интересах 
получения общего решения требует интерактивного 
взаимодействия  специалистов  различного  профиля 
и  для  получения  компромиссных  системных  реше-
ний.  Обычные  интерферометрические  радиотехни-
ческие измерения используют стабильную геометри-
ческую  структуру  приёмников  излучения.  В  то  же 
время космические носители РЛС являются динами-

ческой системой, и пара КА непрерывно меняет своё 
положение в пространстве. Баллистико-навигацион-
ное  обеспечение  (БНО)  измерений  должно  поддер-
живать интерферометрию в  условиях  космического 
мониторинга Земли. Такая поддержка для БНО явля-
ется сложной задачей вследствие новизны специфи-
ки обеспечения работы интерферометра в космиче-
ском варианте радиотехнической технологии РСА.
В  доступной  литературе  для  реализации  косми-

ческих  интерферометрических  измерений  рельефа 
предлагаются  различные  варианты  использования 
различных орбит. Однако в той же литературе взаи-
мосвязь результатов измерений рельефа, получаемых 
при  объединении желаемой  геометрии  радиотехни-
ческих  измерений  с  реальной  кинематикой  полёта 
КА в космических схемах наблюдения, представлена 
недостаточно. Это обстоятельство затрудняет разра-
ботчикам комплексной космической системы радио-
технического  определения  рельефа  выбор  того  или 
иного варианта БНО КА в ходе проектирования си-
стемы в целом.
Поэтому ниже сначала рассматривается радиотех-

ническая  схема  измерения  рельефа  и  ее  ключевые 
параметры.  Затем  обсуждаются  орбиты  КА,  пони-
маемые как кинематические траектории, на которых 
должна  быть  реализована  интерферометрическая 
схема  измерений  высот.  Наконец,  предлагается  ме-
тодика  предварительного  определения  ключевых 
характеристик измерения рельефа для различных ор-
битальных схем, сопровождаемая примерами оценок 
их  возможностей.  Назначение  данной  методики  − 
дать  общесистемную  ориентировку  разработчикам 
комплексов  космического  мониторинга,  что  может 
быть полезным в ходе их проектирования.

1.   Схема фазометрического  
измерения высот

Для измерения высоты рельефа h (рисунок 1), пред-
ставленной вектором h, нормальным к поверхности 
относимости в точке привязки P0, используется век-
тор базы, построенный на двух КА, и пара опреде-
лений дальностей от пары КА до точки рельефа Ph, 
измеренных по фазе несущей радиосигнала.
На  рисунке  1а  показана  упрощённая  схема  изме-

рений, обычно приводимая в литературе (Krieger G. 
еt al.,  2010),  а  на  рисунке  1б  –  полная  схема  изме-
рений,  производимых  в  трёхмерном  пространстве, 
положенная  в  основу  проведённого  специального 
анализа  (Евграфов А.Е., Поль В.Г., Шостак С.В., 
2017). Этот анализ показал, что интерферометриче-
ское  определение  высоты  рельефа  h  производится 
измерительным дальномерным прибором с периоди-
ческой шкалой измерений, основная характеристика 
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которого – период однозначности h2π – определяется 
простой формулой:

h2π=λR0/dcosϑ=λR0/dэф.  (1)
Здесь λ – длина волны несущей сигнала РЛС; R0 − 

на клонная дальность, определяемая от центра базы 
до наблюдаемой точки Ph; d − модуль вектора геоме-
трической базы d, сформированной парой КА; а угол 
ϑ – пространственный угол между вектором измеря-
емой высоты h и вектором базы d (рисунок 1б). Зна-
чения  λ  определяются  технологией  РСА,  и  сегодня 
разработчики радиолокаторов используют диапазон 
длин волн, лежащих в пределах 3÷9 см. Величина R0 
для  радиолокационных  наблюдений  участков  Зем-
ли, производимых с орбит околоземных КА, лежит 
в пределах 500–1000 км. Поэтому вариации возмож-
ных значений произведения λR0 невелики и мало вли-
яют на основную характеристику измерителя – вели-
чину h2π, определённую выражением (1).
Из той же формулы, следует, что период однознач-

ности измерений h2π в основном определяется произ-
ведением двух величин dcosϑ=dэф. Последнее опреде-
ляется как эффективная база измерений, выражается 
в единицах длины, и она в основном определяет ве-
личину  h2π  и  реализацию  схемы  измерителя  высот. 
Поэтому  реализация  космического  измерителя  вы-
сот − это выбор такой геометрии измерений, где ве-
личина эффективной базы dэф (или её сомножители d 
и cosϑ) в соответствии с выражением (1) даёт период 
шкалы измерений h2π, нужный потребителю измере-
ний высоты h.

2.   Ключевые параметры измерителя 
рельефа

Прежде всего отметим то обстоятельство, что эф-
фективная  база  dэф  есть  некоторая  расчётная  вели-
чина,  поэтому  её  значение  dэф  может  существенно 
отличаться  от  геометрической  базы  d  (расстояния 
между  КА).  Следовательно,  значение  последней 
лишь косвенно и не полно определяет период одно-
значности h2π, и, соответственно, основную характе-
ристику измерителя рельефа. При измерениях высо-
ты рельефа h в периодической шкале, определяемой 
по разности фаз несущих, абсолютные ошибки её из-
мерения dh, отнесённые к величине h2π, составляют 
относительную ошибку dh/h2π, составляющую лишь 
часть  периода  измерений. Для  измерений фазы  не-
сущей,  определяемой  в  интервале  (0–2π),  практика 
приёма радиолокационных сигналов даёт типичный 
разброс значений dh/h2π, лежащий в пределах 1–10% 
от цикла фазы. Поэтому  точность измерений фазы, 
и  относительные  ошибки  измерения  высот  dh/h2π, 
сразу  связывают  значения  абсолютных  ошибок  dh 
определения самой высоты h в периодической шкале 
измерений с величиной периода h2π (Евграфов А.Е., 
Поль В.Г., Шостак С.В., 2017). Следовательно, тре-
буемая величина абсолютных ошибок измерения вы-
соты  dh  для  реально  реализуемых  относительных 
ошибок измерителя прямо определяет необходимое 
значение  периода  однозначности  измерений h2π  как 
точной шкалы измерителя, обеспечивающего имен-
но эти величины ошибок.

рисунок 1. Схемы интерферометрического измерения высоты h
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Рассматривая  геометрию  космического  наблюде-
ния  пикселей  рельефа,  можно  видеть,  что  эффек-
тивная  база  dэф  является  проекцией  вектора  геоме-
трической базы d на направление вектора высоты h 
точки рельефа. Эта проекция зависит от относитель-
ной ориентации векторов базы d и h, а определяется 
динамическими  текущими  координатами  пары  КА 
и  наблюдаемого  пикселя,  выраженными  в  единой 
системе координат. В ходе космической съёмки вы-
сот рельефа все эти координаты на протяжении вит-
ка орбиты всегда известны. В полёте КА значения d 
и ϑ непрерывно меняются, поэтому текущие размеры 
эффективной базы dэф и определяемый этой базой пе-
риод однозначности измерений h2π также переменны. 
В итоге текущий период однозначного определения 
высоты h2π на витке орбиты, масштаб измерений вы-
сот, а следовательно, и абсолютные ошибки измере-
ний рельефа dh становятся динамическими величи-
нами.  Это  обстоятельство  необходимо  учитывать, 
и оно усложняет определение рельефа местности.
Из геометрии глобальной съёмки (см. рисунок 1б) 

следует, что оба околоземных КА в схеме измерений 
высот должны совершать полёт на витках орбит тес-
ной парой. Поэтому оба КА обязаны иметь достаточ-
но совпадающий период обращения на своих орби-
тах,  причём,  заметим,  поддерживаемый  в  среднем 
на  витке  орбиты  (и  за  его  пределами)  достаточно 
точно.  Однако,  по  законам  небесной  механики,  ра-
венство периодов обращения пары КА эквивалентно 
равенству средних геоцентрических высот их орбит. 
Кроме  того,  специфика  радиолокационного  наблю-
дения  диктует  применение  низковысотных  около-
земных орбит и их близость к круговым. В резуль-
тате текущая пространственная ориентация вектора 
геометрической базы d, образованной двумя КА, при 
всех эволюциях относительного расположения пары 
КА на витках своих орбит, может становиться близ-
кой к плоскости местного горизонта, а угол θ − стре-
миться к прямому, как это и следует из рисунка 1б. 
Именно поэтому размеры эффективной и геометри-
ческой баз могут различаться значительно.

3.   Необходимые условия  
определения высот

Для  наглядной  иллюстрации  связи  эффективной 
базы dэф и периода однозначности h2π с абсолютными 
ошибками  измерений  высоты dh  приведём  пример, 
показывающий значения величин высот dh, представ-

ленные в таблице 1, где принято λ=3 см и R0=1000 км 
(Евграфов А.Е., Поль В.Г., 2014). Из таблицы 1 сле-
дует, в частности, что при желании получить ошибки 
измерения высот в пределах единиц метров, необхо-
димо иметь период измерений h2π, лежащий в интер-
вале от десятков до сотни метров.
Видно, что при периодах h2π ниже десятка метров 

абсолютные  ошибки  измерения  высоты  dh  резко 
уменьшаются.  Однако  при  этом  измерения  высот, 
превышающих значение h2π, становятся неоднознач-
ными, и это требует использования сложных алгорит-
мов её раскрытия (Верба В.С. и др., 2010; Krieger G. 
еt al., 2010; Евграфов А.Е., Поль В.Г., Шостак С.В., 
2018).  Разработка  таких  алгоритмов  представляет 
собой сложную самостоятельную задачу и в данной 
статье не рассматривается.
Таким образом, приступая к проектированию кос-

мической радиолокационной системы измерения вы-
сот, использующих пару КА на тех или иных орби-
тах, для оценки получающихся абсолютных ошибок 
определения рельефа необходимо иметь ясные пред-
ставления  о  динамике  изменений  величины  перио-
да однозначности h2π и пределах его эволюций. Они 
же,  в  свою очередь,  определяются изменяющимися 
текущими координатами пары КА. В итоге для вы-
бранной схемы полёта пары КА изменения периода 
h2π  полностью  определяют  потенциальные  пределы 
ошибок определения высот рельефа. Этими предела-
ми  оказываются  максимальные  ошибки,  возникаю-
щие как в пределах одного витка орбиты, так и в уве-
личенные  интервалы  времени,  на  которых  может 
проявляться эволюция орбит.
В  дальнейшем,  при  рассмотрении  примеров,  для 

конкретности  будем  предполагать  измерение  высот 
рельефа с ошибками, лежащими в пределах немногих 
единиц метров. Тогда, очевидно, следует рассматри-
вать такие пары траекторий полёта КА, для которых 
величина h2π должна иметь значения, составляющие 
немногие десятки метров, и не более сотни метров. 
Переход  к  другим  ошибкам  и  условиям  измерений 
высот очевиден.
Далее,  так  как  высота  h  находится  по  разности 

пары фаз несущих  сжатых  сигналов,  представляю-
щих  два  РЛИ  одного  и  того  же  пикселя  (элемента 
разрешения  поверхности),  то  для  ее  определения 
требуется когерентность несущих (Верба В.С. и др., 
2010; Krieger G. еt al., 2010). Для предварительных 
оценок в технологии РСА принято считать, что ко-

таблица 1 – Период однозначности h2π и ошибки измерения высоты dh

dэф, м 100 300 1000 3000 10000 30000

R0/dэф, б/р 104 3.3·103 103 3.3·102 102 3.3·101

h2π, м 300 100 30 10 3.0 1.0
dh, м 3÷30 1÷10 0.3÷3 0.1÷1.0 0.03÷0. 3 0.01÷0.1
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герентность сигналов двух РЛИ, полученных от од-
ного пикселя имеет место,  если отставание  одного 
КА от другого вдоль траектории КА не превышает 
половины длительности траекторных сигналов (Тс). 
Такое перекрытие называется интервалом когерент-
ности пары сигналов τк, принятых от одного пиксе-
ля, и его минимально допустимое значение обычно 
ограничивается условием τк≈0.5 Тс. В свою очередь, 
последнее условие определяет длительность Тс≈2d 
и соответствует разрешению синтезированного РЛИ 
по  координате  азимута  порядка  τaz≈λR0/4d (Вер-
ба В.С. и др., 2010; Krieger G. еt al.,  2010). В  тех-
нологии РСА максимальное  разрешение  τaz  по  тех-
ническим  причинам  ограничивается  некоторыми 
пределами  (например,  τaz≥1 м).  Следовательно,  это 
обстоятельство  может  ограничивать  длину  геоме-
трической  базы  d,  необходимой  для  определения 
высот по пикселям РЛИ в той или иной геометрии 
конкретного мониторинга рельефа.

4.   Требования к баллистическому 
обеспечению съёмки рельефа

Подведём  итоги  сказанному  и  кратко  сформули-
руем основные  требования  к  баллистическому обе-
спечению съёмки рельефа. Оно должно формировать 
пару орбит околоземных КА, используемых для из-
мерения  высот  рельефа.  Для  конкретности  можно 
принять,  что  космическая  система  должна  опреде-
лять высоты рельефа с некоторыми и определённы-
ми ошибками. Тогда реализованная пара орбит обяза-
на удовлетворять следующим трём условиям:
1.  Первым и основным условием является способ-

ность пары КА обеспечивать определённый период 
однозначности h2π и его колебания в заданных преде-
лах. Эти  данные  должны уточняться  по  значениям 
допустимых  относительных  ошибок  dh/h2π,  приня-
тым в технологии РСА для фазометрических измере-
ний. Их конкретное значение выбирается проектан-
том  РСА.  Тогда  принятое  значение  относительных 
ошибок  измерений  высот  dh/h2π  определит  как  по-
тенциальные (максимально возможные) абсолютные 
ошибки определения высот текущих пикселей РЛИ, 
так и саму величину периода h2π

 , необходимого для 
измерения рельефа.
2  Исходя из условия когерентности синтезирован-

ных  РЛИ,  используемых  для  измерения  разностей 
фаз  с  допустимыми  абсолютными ошибками  (в  ко-
нечном счёте и ошибками высот рельефа), размер ге-
ометрической базы не должен превышать половину 
длины  траекторного  сигнала.  Он  же  ограничивает-
ся  соответствующим  этому  сигналу  максимальным 
разрешением  пикселя  по  азимуту,  синтезируемого 
в  РСА,  и  определяется  его  разработчиком. Оба  эти 
условия должны выполняться вместе с предыдущим 
условием.

3.  Минимальное  текущее  расстояние  между  КА 
всегда  должно  быть  ограничено  некоторой  вели-
чиной,  гарантирующей  отсутствие  столкновений 
между  парой  КА,  составляющих  геометрическую 
базу в течение всего периода будущей эксплуатации 
проектируемой  космической  системы мониторинга. 
Оно  определяется  возможностями  точного  управ-
ления  текущим  положением  каждого  КА  на  своей 
орбите,  обеспечиваемым  в  эксплуатации  системы 
мониторинга  и  выбирается  разработчиком КА.  Это 
расстояние  должно  реализоваться  баллистическим 
обеспечением  космического  мониторинга.  Данное 
третье  условие  завершает  перечень  всех  обязатель-
ных условий.
Три  условия,  перечисленные  выше,  отражают 

тесную связь двух разных технологий (радиотехни-
ческой и космической), оптимизация которых опре-
деляет успех разработки космической системы изме-
рения рельефа.

5.   Реальные траектории 
низковысотных околоземных КА

В  литературе  по  системам  космического  монито-
ринга и измерения рельефа траектория полёта около-
земного КА обычно предполагается пассивной, а ее 
форма  –  кеплеровой  и  эллиптической  (Верба В.С. 
и др., 2010; Montenbruck O., Kirschner M., D’Amico S., 
2010; Назаров А.Е., 2018). Однако для околоземных 
аппаратов  такое  описание  полёта  может  оказаться 
слишком грубым приближением, так как вид реаль-
ной траектории полёта околоземного и низковысот-
ного КА может весьма отличаться от эллипса.
Поэтому влияние вида реальной траектории в кон-

кретных  приложениях  нуждается  в  специальном 
исследовании  и,  при  необходимости,  оценке  его 
учёта.  Проведённые  исследования  (Элиасберг П.Е., 
1965; Евграфов А.Е., Поль В.Г., 2016; Евграфов А.Е., 
Поль В.Г.,  2017)  показывают,  что  траектория  полё-
та низковысотного околоземного КА в приемлемом 
приближении представляет собой окружность. Далее 
с  ней  суммируются  два  гармонических  колебания 
пространственных координат с основной и двойной 
частотой обращения КА на витке орбиты. Амплиту-
ды  колебаний по  отношению к  средней  высоте  по-
лёта  весьма  невелики.  Для  иллюстрации  на  рисун-
ках 2а–2г приводятся примеры различных реальных 
траекторий КА, представленных в плоскости орбиты 
изменением  радиус-вектора  КА  орбиты  на  одном 
витке. При необходимости амплитуду и фазу колеба-
ний с основной частотой можно изменять в широких 
пределах с помощью разовых целенаправленных им-
пульсных коррекций вектора скорости КА, произво-
димых в определённых точках траектории.
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Такие коррекции создают дополнительную первую 
гармонику радиус-вектора КА со своей амплитудой 
и  фазой.  Тогда  результирующая  векторная  сумма 
колебаний  исходной  и  корректирующей  гармони-
ки формирует тот или иной вид траектории (Евгра-
фов А.Е., Поль В.Г., 2016; Евграфов А.Е., Поль В.Г., 
2017). Напротив, колебания с двойной частотой обра-
щения КА имеют фиксированные амплитуду и фазу, 
они непосредственно отражают фигуру общеземного 
эллипсоида (ОЗЭ) и привязаны к его осям. Поэтому 
колебания с двойной частотой в траектории КА при-
сутствуют всегда и суммируются с первой гармони-
кой колебаний текущих координат.
Примеры  траекторий  КА,  приведённых  выше, 

даны  для  случая  пассивного  полёта  КА.  Однако 
в принципе возможны случаи активного полёта КА 
при  практически  непрерывном  управляющем  дей-
ствии ДУ малой тяги. Тогда траектория КА приоб-
ретёт дополнительные степени свободы, станет ещё 
более «некеплеровой», и её вид будет ещё более от-
личаться  от  приведённых  выше  примеров.  Напри-
мер, такой режим полёта КА может иметь место при 

активном  управлении  полётом  одного  КА  относи-
тельно  другого  по  некоторому  специальному  зако-
ну. Поэтому возможное разнообразие приведённых 
случаев одиночных траекторий КА различного вида 
ставит задачу оценки влияния их различия на харак-
теристики целевых параметров,  реализуемых в  тех 
или иных приложениях космонавтики.
Применительно  же  к  задаче  космического  радио-

локационного  мониторинга,  очевидно,  в  качестве 
первого  шага  следует  оценить  влияние  вида  пары 
пассивных различных траекторий на потенциальные 
возможности  измерений  рельефа  земной  поверхно-
сти.  В  процессе  предварительного  проектирования 
комплексов  космического  мониторинга  это  может 
дать  общесистемную  ориентировку  разработчикам 
в части специфики использования тех или иных кон-
кретных видов пассивных орбит. Кроме того, пассив-
ный полет пары КА может служить базовым случаем, 
отправляясь от которого можно в дальнейшем анали-
зировать и использовать особенности использования 
активного полёта КА.

рисунок 2. Возможные виды траекторий КА на витке околоземной орбиты

ОЦЕНКА ПОТЕНЦИАЛЬНЫХ ВОЗМОЖНОСТЕЙ ОПРЕДЕЛЕНИЯ РЕЛЬЕФА МЕСТНОСТИ  
ПРИ КОСМИЧЕСКОЙ РАДИОЛОКАЦИОННОЙ СЪЁМКЕ
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6.   Пары траекторий, базы 
и характеристики измерения высот

Показанное  выше  разнообразие  вида  реальных 
траекторий КА ставит задачу оценки потенциальных 
ошибок измерения высот для случаев использования 
пар реальных орбит различного вида и типа. Очевид-
но,  что  это  требует  высокоточного  анализа  различ-
ных  возможных  случаев  относительного  движения 
пары КА. Однако детальные аналитические расчёты 
такого движения двух КА ввиду множества различ-
ных  вариантов  пар  различных  орбит  оказываются 
слишком громоздкими и не наглядными. Кроме того, 
такие расчёты всегда связаны с приближениями, вно-
сящими ошибки, которых зачастую в принципе жела-
тельно избегать.
Поэтому  простое  выражение  (1),  определяющее 

значение периода однозначности измерений h2π, не-
посредственно  подсказывает  другой  способ  оценки 
характера полёта пары КА – численный расчёт клю-
чевых параметров схемы измерения высот. На прак-
тике  траектории  пары  КА  просто  определяются 
типовым точным численным интегрированием урав-
нений движения обоих КА. Тогда текущие координа-
ты пары КА и пикселя РЛИ, определённые в единой 
шкале времени на витке орбиты, оказываются доста-
точными  для  определения  текущего  периода  одно-
значности h2π измерителя высот h по выражению (1), 
а также остальных ключевых характеристик измери-
теля d, dэф.
Следовательно, определение динамики изменения 

значений h2π для той или иной пары орбит на витке, 
а  также  попутный  расчёт  аналогичных  характери-
стик d, dэф сразу даёт оценку выполнения всех трёх 
условий, предъявляемых к баллистическому обеспе-
чению  системы  определения  рельефа. В  результате 
можно получить методическую последовательность 
простых  операций,  позволяющих  оценить  тот  или 
иной  баллистический  вариант  измерения  рельефа. 
Эта  методика  может  применяться  на  стадии  пред-
варительного проектирования  системы космическо-
го  мониторинга.  Выбирая  различные  пары  орбит, 
можно  оценить  выполнение  условий,  выдвигаемых 
конкретной системой мониторинга. Действуя таким 
образом, можно отобрать наиболее оптимальные ва-
рианты для детального исследования в ходе систем-
ного проектирования мониторинга в целом.

7.   Методика предварительной оценки 
баллистических вариантов

Схема измерений высот рельефа (рисунок 1) под-
сказывает,  что  естественно  начать  с  рассмотрения 
пар орбит КА, имеющих одинаковый период обраще-
ния, принадлежащих к одинаковому типу траекторий 
и, сверх того, определяемых минимальным составом 

различающихся  параметров.  Как  пример  примене-
ния  рассматриваемой  методики,  сначала  ограни-
чимся одним определённым типом орбиты и двумя 
крайними вариантами их вида (рисунок 2). Варьируя 
параметры полёта для той или иной пары траекторий 
и их вариантов, можно отобрать удовлетворительные 
результаты  определения  высот,  необходимые  для 
дальнейшего детального анализа остальных характе-
ристик комплекса мониторинга в целом. В качестве 
примера  типа  орбиты  выберем  солнечно-синхрон-
ную орбиту  (ССО) радиолокационного наблюдения 
Земли  с  наклонением  i~97.6°,  часто  используемого 
как дополнение к космическому оптическому мони-
торингу.  Период  такой  орбиты  довольно  стабилен 
сам по себе, а его реализация и поддержание в кос-
мической баллистике давно освоены.

рисунок 3. Два варианта пар орбит, образующих базу 
измерения рельефа

Далее, в различных баллистических вариантах для 
устранения возможных столкновений КА сразу при-
мем наличие обязательного разноса двух КА по ар-
гументу  широты  u.  Отметим,  в  частности,  что  он 
эквивалентен разности времён начала витка орбиты 
в экваторе. В первом, начальном варианте (А), поло-
жим, что пары КА движутся по одинаковым орбитам, 
отличаясь  своим  разносом  лишь  по  единственному 
параметру  u (рисунок  3а).  Во  втором  варианте  (Б) 
рассмотрим ту же пару орбит, но уже отличающихся 
друг от друга трассами за счёт малой дополнитель-
ной расстройки по параметру наклонение  орбиты  i 
(рисунок 3б). Далее, по необходимости, можно доба-
вить и рассмотреть изменение дополнительных дру-
гих параметров орбит.
Для каждого варианта целесообразно выбрать два 

вида  траекторий  КА,  взяв  их  как  наиболее  пред-
ставительные  из  примеров,  данных  на  рисунке  2. 
Очевидно,  к  ним  принадлежат  траектории,  изобра-
жённые  на  рисунках  2а,  2в,  как  наименее  и  наибо-
лее отличающиеся от круговых орбит. Для каждого 
из  выбранных  траекторий  выполняется  –  на  витке 
орбиты, и притом строго в едином масштабе време-
ни – численный расчёт текущих координат пары КА, 
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составляющих  базу.  Тогда,  задав  угол  визирования 
пикселя РЛИ, определяем его координаты по текуще-
му вектору состояния КА (Евграфов А.Е., Поль В.Г., 
2015).  Далее,  по  выражению  (1),  находим  текущие 
характеристики  измерения  высот,  а  именно:  значе-
ния  периода  h2π,  величины  баз  −  геометрической  d 
и эффективной dэф.
При прогнозе движения КА достаточно ограничить-

ся  обычным  учётом  лишь  одного  гравитационного 
поля Земли, используя  его  разложение по  сфериче-
ским функциям при учёте членов до 8–16 порядков. 
Для определённости укажем, что период витка орби-
ты ССО равен 5760 с, средняя геоцентрическая вы-
сота  орбиты  составляет  ~6943  км,  а  рабочая  длина 
волны РЛС принята равной λ=3 см. В соответствии 
с технологией РСА будем предполагать, что наблю-
даемый пиксель расположен на текущем траверсе по-
лёта КА, а угол его визирования, равный ~45°, отсчи-
тывается  от местной  вертикали,  проведённой через 
центр  геометрической  базы.  Расчёты  проведём  для 
вариантов А, Б, показанных на рисунке 3. При этом 
для  каждого  варианта  будем моделировать  крайние 
случаи, представленные траекториями КА различно-
го вида, показанными на рисунке 2а, 2в. Это позво-
лит оценить влияние вида траектории на результаты 
измерения высот.

Кроме  того,  вместо  интервала  когерентности бу-
дем  приводить  оценку  максимального  разрешения 
пикселя  РЛИ  по  азимуту,  исходя  из  допустимого 
перекрытия  траекторных  сигналов  для  имеющейся 
геометрической базы, равного 50%. Для конкретно-
сти примем, что желаемые ошибки измерения высот 
должны  лежать  в  пределах  нескольких  единиц  ме-
тров, а соответствующие значения периода h2π огра-
ничены величиной ~100 м.

8.   Результаты моделирования 
измерения высот рельефа

В первом примере выберем орбиту вида, данного 
на рисунке 2в (максимально приближенную к круго-
вой) и приведём пример графиков (рисунок 4), полу-
ченных для некоторого случая моделирования схемы 
рисунка 3а. Здесь разнос пары КА по аргументу ши-
роты u задан равным ±150ʹʹ, а сами траектории иден-
тичны. На рисунке 4а показан ход значений периода 
однозначности h2π на витке орбиты в аргументе вре-
мя,  где период обращения КА равен 96 мин,  а шаг 
по времени выбран равным 1 мин.
Начало витка выбрано на экваторе, а текущая ши-

рота КА в пределах ординат на поле графика, равных 
±90°, показана белыми точками. На том же рисунке 
4б показано пространственное движение КА 2 отно-
сительно КА 1 (разности их координат в плоскостях 
орбиты ST и траверса SW), а ниже дан ход баз d и dэф 
на витке орбиты. Видно, что минимальное значение 
периода h2π составляет ~400 м и минимальная абсо-
лютная  ошибка  измерения  высот  будет  составлять 
несколько  десятков  метров,  Далее,  можно  видеть, 
что геометрическая база d на протяжении всего витка 
практически постоянна и притом достаточно велика, 
в отличие от величины эффективной базы dэф. Малое 
значение  последней  объясняет  величину  периода 
однозначности h2π и абсолютных ошибок измерения 
высот на витке орбиты. К тому же длина базы d по-
казывает, что измерения на всем витке орбиты потре-
буют разрешения пикселя РЛИ по азимуту 1 м, если 
не выше.
Для отображения ключевых характеристик  серии 

определения высот при вариациях величины разно-
са КА по параметру орбиты u введём представление 
данных  расчётов  сжатыми  численными  данными 
(таблица 2).
Сразу же, для полноты, ниже в таблице 3 приведём 

также результаты расчёта для орбиты КА, заведомо 
отличающейся от круговой (рисунок 2а).
Из сравнения обеих таблиц прежде всего следует, 

что  влияние  вида  орбит  практически  отсутствует. 
Далее, абсолютные ошибки измерения высот h вез-
де слишком велики, причём увеличение разноса по u 
помогает мало и притом требует слишком высокого 

рисунок 4. Период h2π , база dэф, (а)  
и база d (б) для варианта 3а
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разрешения.  Это  объясняется  тем,  что  вектор  базы 
лежит  почти  в  плоскости  местного  горизонта.  По-
этому угол ϑ между векторами высоты и базы бли-
зок к прямому,  а  значение cos ϑ  стремится к 0,  что 
и  определяет  поведение  векторов  d  и  dэф.  Данный 
пример  показывает,  что  рассмотренная  геометрия 
пары КА не обеспечивает желаемое качество измере-
ния высот. Поэтому нужно уменьшить угол ϑ, введя 
расстройку орбит по параметру, поднимающему век-
тор базы над плоскостью горизонта.
Для  этого  попробуем  ввести  разнос  пары  орбит 

по наклонению орбиты  i (см. рисунок 3б). Проведя 
расчёты  аналогично предыдущему  случаю,  обнару-
жим, что влияние вида орбит по-прежнему практи-
чески  отсутствует.  Поэтому  далее  сразу  приведём 
пример результатов для серии расчётов, показанный 
в таблице 4, где пара орбит вида 2а имеет постоян-
ный сдвиг по аргументу широты u, но различное на-
клонение i. Видно, что теперь период однозначности 
h2π и ошибки измерения высот стали меньше и при-
близились  к  желаемым  величинам  при  умеренных 
размерах базы d.
В  качестве  частного  примера  на  рисунке  5  пока-

заны  графики,  полученные  для  последнего  столбца 
таблицы 3,  где du=±15ʹʹ  (±0.5 км в линейной мере), 
а di=±90ʹʹ. Этот пример показывает улучшение харак-
теристик измерения высот. Теперь введённый разнос 

таблица 2 − Определение периода h2π по варианту А, орбита вида 2в

du, угл. с ±15ʹʹ ±45ʹʹ ±80ʹʹ ±150ʹʹ ±300ʹʹ

период h2π, min, км ≥4.0 ≥1.15 ≥0.650 ≥0.400 ≥0.200

база d, км 1.0±0.003 3.0±0.008 5.0±0.015 10.0±0.030 20.0±0.055

разрешение, τaz, м ~15 ~5.0 ~3.0 ~1.5 ~0.75

таблица 3 − Определение периода h2π по варианту А, орбита вида 2а

du, угл. с ±15ʹʹ ±45ʹʹ ±80ʹʹ ±150ʹʹ ±300ʹʹ

период h2π, min, км ≥3.6 ≥1.175 ≥0.660 ≥0.360 ≥0.175

база d, км 1.0±0.003 3.0±0.008 5.0±0.015 10.0±0.030 20.0±0.055

разрешение, τaz, max, м ~15 ~5.0 ~3.0 ~1.5 ~0.75

таблица 4 – Определение периода h2π по варианту Б, орбита вида 2а

du, угл. с
di, угл. с

±15ʹʹ
±10ʹʹ

±15ʹʹ
±15ʹʹ

±15ʹʹ
±30ʹʹ

±15ʹʹ
±60ʹʹ

±15ʹʹ
±90ʹʹ

период h2π, min, км ≥0,400 ≥0.275 ≥0.130 ≥0.075 ≥0.060

база d, км 1.150±0.100 1.200±0.200 1.600±0.700 2.600±1.500 2.700±1.600

разрешение, τaz, max,м ~15.0 ~12.0 ~8.0 ~5.0 ~5.0

рисунок 5. Период h2π (а), база d и база dэф (б) 
для варианта 3б
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орбит по наклонению все-таки несколько уменьшил 
угол ϑ, хотя геометрическая база d, понимаемая как 
вектор, все ещё недостаточно отклоняется от плоско-
сти местного горизонта центра базы. Тем не менее, 
разнос орбит по наклонению i заметно уменьшил ве-
личину геометрической базы d, и одновременно уве-
личил эффективную базу dэф.
Кроме того, он же уменьшил величину интервала 

когерентности dк,  что позволяет получить приемле-
мые  значения  периода h2π  при  умеренном  разреше-
нии РЛИ по азимуту. В итоге разнос пары орбит КА 
по наклонению орбит  i позволил получить пару из-
мерений  наклонной  дальности  при  сравнительно 
приемлемом периоде h2π≈50 м, а ошибки измерения 
высот  составят несколько  единиц метров;  диапазон 
широт, позволяющих вести такие измерения,  также 
расширился  и  требования  к  разрешению  пикселей 
РЛИ по азимуту заметно ослабились.

Положим,  что  дальнейшее  снижение  периода  од-
нозначности  h2π  и  уменьшение  ошибок  измерений 
по-прежнему остаётся желательным. Тогда, очевид-
но,  потребуется  дополнительный  разнос  орбит  уже 
по  третьему  параметру  орбиты,  т.е.,  по  величине 
первой  гармоники.  Например,  зададим  разнос  ор-
бит, симметрично разнеся оскулирующие значения е 
в начале витка орбиты, определённого, как и ранее, 
на  экваторе.  Тогда  фазы  первых  гармоник  траекто-
рий у пары КА изменятся (Евграфов А.Е., Поль В.Г., 
2016;  Евграфов А.Е., Поль В.Г.,  2017),  а  вектор 
базы  d  на  дугах  траекторий  станет  дополнительно 
отклоняться от плоскости местного горизонта, снова 
уменьшая угол ϑ и величину периода h2π.
Покажем влияние разноса пары орбит по  эксцен-

триситету орбиты e, оставаясь в рамках модифици-
рованной  схемы  рисунка  3б.  Как  и  ранее,  расчёты, 
проведённые  для  двух  видов  орбит,  по-прежнему 
показывают отсутствие существенной разницы. По-
этому  сразу  в  таблице  5  дадим пример  результатов 
серии расчётов, демонстрирующих влияние измене-
ний расстройки орбит по параметру e (и здесь орбита 
принадлежит к виду 2а).
Снова, как частный пример, на рисунке 6 приведём 

графики,  комментирующие  последний  столбец  та-
блицы  4. Хорошо  видны  эффективность  изменения 
эксцентриситета  орбит  и  возможность  получения 
ошибок высот порядка 1 м, причём при вполне при-
емлемой геометрической базе d и умеренном разре-
шении  РЛИ.  Правда,  измерение  рельефа  возможно 
лишь в диапазоне широт, ограниченном значениями 
±45–55°.  Естественно,  что  это  ограничение  суще-
ствует  только  для  данного  примера.  Так,  смещение 
точки введения разноса орбит по параметру е вдоль 
орбиты на ~90° даст хорошие  значения периода h2π 
в Арктике и Антарктике, но зато не обеспечит хоро-
шего измерения рельефа в экваториальной зоне.

9.   Обсуждение результатов 
моделирования

Приведённые примеры, естественно, не являются 
единственными  возможными  решениями.  Прежде 
всего  они  служат  демонстрацией методики  оценки 
качества  измерений  при  использовании  различных 
возможных  схем  определения  рельефа.  Подчер-
кнём, что суть предлагаемой методики заключается 
в сквозной проверке сквозного тракта определения 

таблица 5 − Определение периода h2π по варианту Б, орбита вида 2а
du, угл. с
di, угл. с
de, б/р

±15ʹʹ
±5ʹʹ

0.0000050

±15ʹʹ
±5ʹʹ

0.000020

±15ʹʹ
±5ʹʹ

0.000025

±15ʹʹ
±5ʹʹ

0.000050

±15ʹʹ
±5ʹʹ

0.000100
период h2π, min, км ≥0,500 ≥0.100 ≥0.75 ≥0.037 ≥0.018

база d, км 1.000±0.070 1.250±0.500 1.30±0.650 1.250±0.600 2.140±0.750
разрешение, τaz, max, м ~6.0 ~5.0 ~3.5 ~3.0 ~3.0

рисунок 6. Период h2π, (а) базы d и dэф (б) для варианта 
схемы рисунка 3б
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высот  рельефа  по  той  или  иной  известной  точной 
исходной  информации.  Действительно,  результат 
оценки − период h2π − даёт простое, быстрое и пол-
ное  представление  о  максимально  возможном  гло-
бальном качестве измерения высоты на витке в дан-
ном варианте. Поэтому представляется, что данная 
методика может быть полезной для организации ин-
терактивного взаимодействия специалистов различ-
ного профиля, необходимого в поисках оптимально-
го решения общей задачи разработки космического 
комплекса.
Рассмотренные примеры основывались на исполь-

зовании  пассивных  траекторий  пары  КА  схем  кос-
мической интерферометрии, которым, как очевидно, 
присущи  определённые  ограничения.  Избавиться 
от  них  можно  лишь  применив  активное  управле-
ние относительным движением в паре КА. Как вид-
но  из  рассмотренных  примеров,  прежде  всего  оно 
должно удовлетворять первому требованию, предъ-
являемому  к  баллистическому  обеспечению  съём-
ки –  а именно обеспечивать  текущую пару радиус-
векторов КА на двух близких орбитах, нужную для 
получения требуемого значения периода h2π на пол-
ном  витке  полёта  обоих  КА  (см.  раздел  4).  Кроме 
того, это управление должно удовлетворять осталь-
ным двум требованиям к баллистическому обеспече-
нию съёмки, содержащимся в том же разделе.
Такая система должна представлять собой систему 

формирования  траектории  второго  КА,  входными 
данными  для  которой  служат  текущие  координаты 
первого КА в паре. Выходным же результатом такой 
системы  должны  являться  заданные  пределы  изме-
нений текущих значений периода однозначности h2π 

на витке орбиты. Эти значения должны определяться 
как априорно заданные значения функционала алго-
ритма управления полётом второго КА. Этот функ-
ционал должен удовлетворять всем трём требовани-
ям, предъявляемым к баллистическому обеспечению 
съёмки рельефа. При этом проверка качества следя-
щей системы может проводиться по рассмотренной 
выше методике оценки качества определения высот 
на полном витке. Естественно, более подробное рас-
смотрение синтеза такой системы является самосто-
ятельным  комплексным  исследованием  и  за  рамки 
настоящей работы выносится.

заключение
Проведённая  работа  позволила  предложить  про-

стую  интерактивную  методику  наглядной  визуали-
зации  и  предварительной  оценки  потенциальных 
ошибок в сквозном тракте космического радиолока-
ционного измерения рельефа местности из космоса. 
Предлагаемая методика может способствовать орга-

низации  интерактивного  взаимодействия  специали-
стов  различного  профиля  в  ходе  оптимальной  раз-
работки космического мониторинга Земли в целом, 
и в первую очередь – создания перспективных отече-
ственных цифровых моделей местности.
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В современных изделиях ракетно-космической тех-
ники многочисленные задачи по разделению и отделе-
нию элементов конструкции ракет, ракет-носителей, 
космических аппаратов (КА), ракетных блоков и т.д. 
наиболее  эффективно  решаются  с  помощью  либо 
пиромеханических,  либо  детонационных  устройств 
и систем разделения на их основе (Колесников К.С., 
Кокушкин В.В., Борзых С.В., Панкова Н.В., 2006). Де-

тонационная автоматика использует энергию взрыва 
(детонации)  высокоэнергетических  материалов  – 
бризантных взрывчатых веществ (БВВ), обеспечивая 
по  сравнению  с  пиромеханическими  устройствами, 
использующими  энергию  сгорания  порохов,  твёр-
дых ракетных,  специальных топлив или пиротехни-
ческих составов, повышенное быстродействие,  еди-
нообразие  и  синхронность  работы  исполнительных  
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элементов, независимость их действия от ряда фак-
торов окружающего пространства (в первую очередь, 
давления, температуры). В то же время большинство 
известных  традиционных  устройств,  снаряжённых 
кристаллическими  БВВ  высокой  плотности,  имеют 
такие  недостатки,  как  высокие  ударные,  динамиче-
ские  нагрузки на  конструкцию и  аппаратуру,  негер-
метичность и разрушение корпусов устройств в про-
цессе функционирования (Ефанов В.В., Бирюков А.С. 
и др.,  2014; Ефанов В.В., Горовцов В.В.,  2015; Ефа-
нов В.В. и др., 2007). Вполне очевидно, что эти недо-
статки могут полностью или частично быть устране-
ны за счёт применения дополнительных технических 
и  технологических  приёмов.  Однако  большая  их 
часть в существенной степени может ухудшать мас-
сово-габаритные характеристики устройств и систем 
в целом.
Одним  из  путей  миниатюризации  устройств  де-

тонационной  автоматики,  в  первую  очередь  КА,  су-
щественного  снижения  динамического  воздействия 
на конструкцию изделия, служебную и научную аппа-
ратуру, прецезионные узлы и чувствительные агрега-
ты является замена кристаллических индивидуальных 
БВВ или взрывчатых составов на их основе на высо-
коэнергетические  эластичные  материалы  –  эластич-
ные взрывчатые вещества. Особенностью их является 
высокая детонационная  способность  (скорость дето-
нации  в  пределах  7200–8000 м/с)  при малом  крити-
ческом  диаметре  детонации  (от  0,1  до  0,6  мм).  Это 
позволяет в устройствах разделения использовать за-
ряды с чрезвычайно малой суммарной массой. Поми-
мо этого, ВЭМ обладают хорошими структурно-меха-
ническими свойствами и возможностью изготовления 
из них зарядов практически любой формы различны-
ми  способами  (Многофункциональная космическая 
платформа «Навигатор», 2017; Горовцов В.В., Ефа-
нов В.В. и др., 2016; Ефанов В.В., Горовцов В.В. и др., 
2014; Котомин А.А., Душенок С.А. и др., 2017).
В силу того, что малоимпульсные детонационные 

устройства на основе ВЭМ снаряжены миниатюрны-
ми зарядами (суммарная масса ВВ в устройстве без 
учёта  средства  инициирования  детонации  или  спе-
циального заряда-усилителя транслятора составляет 
всего 0,2÷0,5 г) сложной формы, вопрос о надёжном 
возбуждении детонационного импульса и его переда-
чи в таких конструкциях взрывных устройств стоит 
особо остро.
Система передачи детонационного импульса – один 

из  основных  элементов  любого  взрывного  устрой-
ства,  содержащего  заряд  БВВ,  который  необходимо 
в требуемый момент времени и в определенных ус-
ловиях  привести  в  действие.  При  этом  надо  таким 
образом организовать выполнение команды от управ-
ляющего  сигнала,  чтобы  обеспечить  параметриче-
ское  постоянство  выходных  характеристик  каждого 
элемента детонационной цепи (фактор стабильности) 

и чтобы выделение энергии при детонации основного 
(или рабочего) заряда было максимальным.
Проблема разработки систем возбуждения, разви-

тия, усиления и передачи детонационного импульса 
в  малогабаритных  элементах  сложной  простран-
ственной геометрии, к тому же в условиях неидеаль-
ности взрывных процессов в изделиях мало изучена 
и базируется в основном на экспериментальной отра-
ботке. В ближайшее время вряд ли возможно постро-
ить  убедительную  и  достоверную  модель,  а  также 
и соответствующее ей аналитическое или численное 
описание (Бабкин А.В., Велданов В.А., Грязнов Е.Ф. 
и др., 2008). Системы передачи детонационного им-
пульса ещё долго будут оставаться газодинамически-
ми, экспериментальная отработка которых является 
практически единственно возможным способом обе-
спечения надёжности.
Многообразие  конструктивных  решений  детона-

ционных устройств на основе ВЭМ (разрывные или 
детонационные  болты  «толкающего»  и  «тянущего» 
типов, детонационные замки, детонационные ножи, 
детонационные  чеки,  узлы  инициирования  систем 
отделения  и  др.),  а  также  сложные  схемы  детона-
ционных цепей (разводок) существенно затрудняют 
построение  физической  модели,  описывающей  со-
вокупность  последовательного  развития  процесса 
вплоть до инициирования основного заряда. По этим 
причинам в настоящее время успешно развиваются 
только  упрощённые  модели,  которые  содержат  не 
более  двух  детонационных  элементов  (чаще  всего 
рассматривается  схема  «средство  инициирования  – 
передаточный заряд»). Основная трудность построе-
ния модели функционирования детонационной цепи 
(ДЦ)  состоит  в  существенной нелинейности проте-
кающих на всех стадиях процессов. Даже если в од-
ном  из  элементов  детонационный  режим  выходит 
на стационарный, это не означает, что в следующем 
элементе он тоже перейдет в стационарный режим. 
Тем не менее, можно утверждать,  что процесс  воз-
буждения и передачи детонационного импульса но-
сит детерминированный характер.
Детонационные цепи устройств разделения на ос-

нове ВЭМ состоят в основном из следующих элемен-
тов: средства инициирования детонации (в ракетно-
космической технике это, как правило, низковольтные 
электродетонаторы  типа  ЭД-У-1,  срабатывающие 
от бортовых источников тока), передаточные заряды 
с зарядами-усилителями на торцах и основные заря-
ды, предназначенные для совершения механической 
работы.
В  отличие  от  взрывных  устройств  боеприпасов, 

детонационные  устройства  разделения  могут  вы-
полнять  дополнительно  функции  инициирующих 
устройств и размножителей детонационных команд, 
передавая  инициирующий  импульс  зарядам-уси-
лителям  неразрушаемых  детонационных  транс-
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ляторов  («транеров»).  Кроме  того,  инициирование 
передаточных зарядов может осуществляться от тех 
же  трансляторов  (детонационные  устройства  без 
электродетонаторов).  При  всём  многообразии  схем 
расположения  детонационных  элементов  в  устрой-
ствах  разделения  и  инциирования  все  они  могут 
быть  сведены  к  трём  основным  группам:  осевые, 
радиальные  и  смешанные.  Перечисленные  схемы 
не  равноценны,  прежде  всего,  по  инициирующей 
способности.  При  определённых  малых  габаритах 
радиальное  инициирование  в  целом  не  совсем  эф-
фективно;  самым  надежным  способом  считается 
осевое  инициирование  (при  соответствующем  диа-
метре воздействия). Однако в силу конструктивных 
особенностей бортовых устройств разделения осевая 
схема расположения в них детонационных элементов 
встречается достаточно редко (см., например, Горов-
цов В.В., Ефанов В.В. и др., 2008; Горовцов В.В., Ду-
шенок С.А. и др., 2011). В основном же используются 
смешанные схемы пространственного расположения 
элементов.  Заданный  уровень  надёжности  иниции-
рования при этом обеспечивается за счёт двух факто-
ров. Во-первых,  все  элементы детонационной цепи 
(дополнительные  части:  усилители  либо  в  виде  за-
литых в колпачки зарядов ВЭС, либо в виде усечён-
ных конусов, а также передаточные заряды в форме 
протяжённых цилиндров с  соотношением диаметра 
к длине порядка 1:10 и основные плоскостные части: 
заряды ВЭС в форме дисков и колец, заливаемые не-
посредственно в каналы и расточки корпуса устрой-
ства)  представляют  собой  монолитный  сложной 
формы  фигурный  заряд.  Заметим,  что,  во-первых, 
заряд ВЭС малой суммарной массы (до 0,5 мм), раз-
несённый по конструкции устройства, способствует 
существенному снижению динамических (ударных) 
нагрузок при срабатывании детонационного устрой-
ства.  Во-вторых,  в  качестве  ВЭС  в  детонационных 
устройствах  используются,  как  отмечалось  выше, 
эластичные взрывчатые вещества с высокой детона-
ционной способностью (критический диаметр дето-
нации 0,2÷0,5 мм), что позволяет изготавливать пере-
даточные заряды диаметром не более 2 мм.
На рисунке 1 приведены основные схемы построе-

ния детонационных цепей, применяемых в малоим-
пульсных безосколочных, герметичных устройствах 
разделения,  инициирования  и  трансляции  детона-
ции, снаряжаемых ВЭС.
Практически  в  любом  случае  построения  детона-

ционной  цепи  инициирование  детонации  в  переда-
точном  заряде  (через  усилитель  в  форме  либо  усе-
чённого конуса, прикрытого, как правило, кружком, 
либо колпачка, снаряженного ВЭС) от электродето-
натора  (или  заряда-усилителя  транслятора  детона-
ции) осуществляется по осевой схеме.
Инициирующая  способность  детонаторов,  элек-

тродетонаторов  (ЭД),  капсюлей-детонаторов  (КД), 
зарядов-усилителей  трансляторов  детонации  (в  об-

щем  –  точечных  средств  инициирования  или  дето-
нирования)  характеризуется,  по  существу,  массой 
заряда  БВВ  в  нём,  в  котором  установился  близкий 
к стационарному процесс. На практике все средства 
детонирования  работают  на  пределе  (или  близко 
к  нему)  своей  инициирующей  способности  (Баб-
кин А.В., Велданов В.А., Грязнов Е.Ф. и др., 2008). 
Поэтому в реальных конструкциях любых детонаци-
онных устройств передаточный  заряд,  как правило, 
выполняет функцию одновременно и усилителя ини-
циирующего импульса, для чего с торца, примыкаю-
щего к инициатору, имеет увеличенную массу БВВ.
Зона разлёта продуктов детонации (ПД) и элемен-

тов  корпуса  (оболочки,  гильзы)  детонатора  до  сего 
времени  изучены  недостаточно.  Во-первых,  из-за 
большого количества сменных и конструктивных ре-
шений детонаторов, снаряжения их и технологий из-
готовления. Во-вторых, причиной недостаточно пол-
ной изученности является абсолютно малый размер 
детонаторов, не позволяющий в тонкостях исследо-
вать их параметрические характеристики, а тем более 
установить  достоверное  поле  действия  ПД  и  оско-
лочный  спектр  разлёта  элементов  корпуса  детона-
тора.  Говорить  о фугасном  поле  взрыва  детонатора 
было бы не совсем корректно, поскольку, во-первых, 
фугасное действие проявляется лишь на  значитель-
ных расстояниях от взрыва (r≥(5÷6)r0, где r0 – началь-
ный  приведённый  радиус  снаряжения  детонатора), 
а,  во-вторых,  потому,  что  бортовые  детонационные 
устройства  изделий  ракетно-космической  техники 
работают  либо  уже  в  сильно  разреженной  атмос-
фере,  либо  в  космосе,  где  вероятность образования 
воздушных ударных волн очень мала или полностью 
исключается. Однако учитывать его представляется 
полезным, хотя бы для наземной отработки детона-
ционных устройств систем пироавтоматики.
Анализируя  факторы,  определяющие  иницииру-

ющую способность детонаторов, и  опираясь на на-
копленный  опыт  большого  числа  исследователей, 
авторы  (Бабкин А.В., Велданов В.А., Грязнов Е.Ф. 

рисунок 1. Основные схемы построения детонационных 
цепей малоимпульсных устройств разделения 
и инициирования
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и др.,  2008) приходят к выводу, что основным фак-
тором, определяющим инициирующую способность 
детонатора, является поле осколков его корпуса (обо-
лочки или гильзы). На рисунке 2 представлена гра-
фически картина разлёта элементов корпуса, в част-
ности  низковольтного  электродетонатора  при  его 
срабатывании.
При  этом  принимается  допущение,  по  которому 

зона инициирующего  взрывчатого  вещества  (ИВВ), 
где  возникает  горение,  впоследствии  переходящее 
в детонацию, исключается из числа инициирующих 
факторов. Данное утверждение справедливо, в пер-
вую очередь, для малогабаритных ЭД (КД). Установ-
лено, что наибольшей инициирующей способностью 
обладает  донная  часть  корпуса  и  в меньшей  степе-
ни – его боковая цилиндрическая поверхность. Тем 
не менее, нельзя полностью отрицать влияние боко-
вой поверхности, включая зону ИВВ, на инициирую-
щую способность детонатора в силу того, что и ИВВ, 
и часть БВВ, расходуемая на разрушение и метание 

осколков цилиндрической части корпуса, детонируя, 
создают  в  зарядной  камере  сильно  разогретые  ПД 
с  высоким  давлением.  Тем  самым  они  обеспечива-
ют вспомогательную функцию процесса иницииро-
вания передаточного заряда в тех случаях, когда ос-
новные осколочные потоки от детонатора успевают 
окончательно сформироваться. Как показывает опыт, 
это происходит при значительных радиусах разлёта 
осколков  (на  расстояниях  r≈(4÷5)r0). Фрагментация 
же корпуса детонатора на осколки начинается на рас-
стояниях (1,5÷2,0)r0.
Механизм  бризантного  и  фугасного  воздействия 

активного  удлинённого  заряда  БВВ  (транслятора 
детонации) на пассивный заряд при их осевом рас-
положении в условиях замкнутого объёма (зарядной 
камеры)  с  привлечением  современного  математи-
ческого аппарата  (Физика взрыва, 2002) достаточно 
подробно описан в (Загарских В.И., Кузин Е.Н., Ефа-
нов В.В., 2016) и в данной статье не рассматривается.
Что  касается  осколочного  поля  детонатора,  то 

в этом плане может заслуживать внимания модель пе-
редачи детонации на расстояние осколками корпусов 
ЭД и КД, предложенная  в 70-е  годы прошлого века 
Федоровым Г.В. Схема дробления на осколки оболоч-
ки (корпуса) ЭД приведена на рисунке 3 и практиче-
ски тождественна приведённой на рисунке 2.
Здесь зона АА – разлёт дна оболочки; пояс В – раз-

лёт места сопряжения боковой поверхности с дном; 
пояс С – разлёт оболочки в зоне контакта с БВВ; пояс 
Е – разлёт оболочки в зоне контакта с ИВВ. Экспе-
риментально  установлено,  что  оболочки  из  стали 
и мельхиора дробятся на сравнительно крупные ча-
сти; из алюминия – на меньшие и примерно одинако-
вых размеров. Пояс В для последних выражен слабо. 
Среднее число осколков дна составляет для штатных 
ЭД  в  алюминиевых  оболочках  10÷12  шт.  Средний 
диаметр  осколка  составляет  0,5÷0,6  мм;  разлёт  их 
происходит равномерно по всей площади внутри ко-
нуса с углом при вершине 2α (рисунок 3), т.е. плот-
ность осколочного поля равномерно убывает с уве-
личением  расстояния  H  между  дном  ЭД  и  торцом 
передаточного заряда. При не очень больших углах 
α (экспериментально установлено, что углы α для ЭД 
в алюминиевых оболочках составляют 14÷15°) и не-
больших  расстояниях  H  сферическая  поверхность 
разлёта осколков может быть заменена плоской.
Случайная  величина  х  (число  n  попавших  в  ПЗ 

осколков при n=const) характеризуется следующими 
свойствами:

 - число осколков, попавших в заряд на расстоянии 
H от ЭД, зависит только от площади Sпз заряда;

 - число  осколков,  попавших  в  заряд,  не  зависит 
от числа не попавших осколков;

 - вероятность попадания одного осколка в элемен-
тарную  площадь  заряда  велика  по  сравнению 
с вероятностью попадания двух и более осколков.

а – ЭД в исходном состоянии; б – начальная стадия 
разлёта корпуса ЭД; в – конечная стадия разрушения 
корпуса ЭД на фрагменты; зоны разлёта: I – изолятора; 
II – цилиндрической части; III – элементов, сопряжённых 
с цилиндрической частью корпуса; IV – завальцовки дна; 
V – дна; VI – элементов, сопряжённых с дном корпуса.
рисунок 2. Разлёт элементов корпуса электродетонатора 
при срабатывании

а

б

в

I
II

III

IV

V
VI



50

Дискретная  случайная  величина  х,  обладающая 
указанными свойствами, как известно из теории ве-
роятностей (Вентцель Е.С., 1969), подчиняется зако-
ну Пуассона, согласно которому вероятность попада-
ния m осколков в ПЗ

  (1)
где a – математическое ожидание числа попавших 

в заряд осколков.
Для заданного расстояния величина a равна a=nSпз, 

n=N/S, где N – общее число осколков дна оболочки ЭД; 
S – площадь разлёта всего дна оболочки, составляю-
щая S=π(H·tgα+d/2)2, где d – диаметр оболочки ЭД.
Таким  образом,  математическое  ожидание  числа 

попавших в ПЗ осколков:

  (2)

Выражение  для  вероятности  P1  попадания  в  ПЗ 
хотя бы одного осколка можно получить через веро-
ятность P0 того, что ни один осколок не попал в цель. 
Для этого в (1) полагаем, m=0. Отсюда

Тогда P1=1–P0=1–e–a.

Однако не всякий осколок, попавший в ПЗ, приво-
дит к его взрыву; поэтому надо рассматривать не ма-
тематическое ожидание попавших осколков, а лишь 
число  a*  попавших  инициирующих  осколков,  со-
ставляющее a*=aq, где q – эффективность действия 
одного осколка (вероятность инициирования). Тогда 
вероятность срабатывания ПЗ

  (3)
где квв и кобл – коэффициенты, учитывающие влия-

ние чувствительности ВВ ПЗ и облицовки его торца 
на восприимчивость к детонации соответственно.
Для ТЭНа (ρв=1,62·103 кг/м3) без облицовки q=1. Для 

октогена (ρв=1,73·103 кг/м3) и тетрила (ρв=1,65·103 кг/м3)  
квв  равен  0,288  и  0,464  соответственно.  Для  ТЭНа 
(ρв=1,62·103  кг/м3)  с  облицовкой  торца  алюминиевой 
фольгой толщиной 0,1 мм кобл=0,397.
Величину q можно рассматривать как функцию ки-

нетической энергии осколка, а следовательно, и как 
функцию  его  скорости  (для  изделий  в  оболочках 
одного  размера).  Учитывая,  что  Vоск  на  небольших 
расстояниях  Н меняется  незначительно  (т.е.  пола-
гая Vоск≈const), можно предположить, что для одних 
и тех же конструкций ЭД и ПЗ q=const. Её можно рас-
считать по формуле

,

где M – масса осколков ЭД;
к1 и к2 – опытные коэффициенты (зависят от ма-

териала оболочки ЭД).
Для алюминиевых оболочек к1=0,3; к2=0,6.
В  реальных  конструкциях  малогабаритных  дето-

национных  устройств,  снаряжённых  ВЭМ,  как  го-
ворилось выше, передаточный заряд, а точнее – его 
элемент-усилитель, всегда либо прикрыт тонким ме-
таллическим кружком (схема «а» на рисунке 4), либо 
залит  (или  запрессован)  в  металлический  колпачок 
(схема «б» на рисунке 4).
Больший  диаметр  усечённого  конуса  заряда  или 

диаметр колпачка при этом, как правило, в два раза 
превышает  диаметр  самого  ПЗ,  который,  в  свою 

1 – электродетонатор (ЭД); 2 – инициирующее ВВ (ИВВ); 
3 – бризантное ВВ (БВВ); 4 – передаточный заряд.
рисунок 3. Схема дробления на осколки оболочки ЭД

1 – кружок; 2 – колпачок.
рисунок 4. Схема исполнения концевых элементов 
передаточных зарядов
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очередь,  на  порядок  превышает  критический  диа-
метр детонации ВЭМ. Сделаем одно важное, на наш 
взгляд,  замечание:  вообще говоря,  схемы «а» и «б» 
на рисунке 4 с точки зрения надёжности возбужде-
ния инициирующего импульса в ПЗ и дальнейшего 
прохождения детонации  к  основному  заряду не  со-
всем равноценны. Наиболее уязвимой в этом плане 
будет  схема  «б»,  поскольку  колпачок  для  надёжно-
сти его крепления в корпусе устройства запрессовы-
вается в гнездо конической формы. При этом часть 
площади донышка колпачка перекрывается стенкой 
корпуса, и, как результат, уменьшается площадь Sпз; 
число активных осколков дна оболочки ЭД, попада-
ющих в дно колпачка, также уменьшается. Это вле-
чёт за собой снижение вероятности срабатывания ПЗ 
(см.  (3))  при  прочих  равных  условиях. Кроме  того, 
дополнительное негативное воздействие на нормаль-
ное  развитие  стабильного  процесса  детонации  ока-
зывает массивный корпус устройства, в канале кото-
рого размещён заряд ВЭМ.
В  качестве  эквивалентной  схемы  можно  рассма-

тривать конструкцию короткого отрезка удлинённого 
заряда БВВ в неразрушаемой при взрыве металличе-
ской оболочке. При срабатывании средства иниции-
рования детонации (либо заряда-усилителя трансля-
тора детонации) в корпусе устройства формируется 
система ударных волн. В канале, заполненном ВЭМ, 
будут образовываться косые ударные волны, движу-
щиеся  от  поверхности  канала  к  оси,  и  отражённые 
волны разрежения, движущиеся в обратном направ-
лении. Взаимное наложение этих волн может приве-
сти к затруднению выхода детонации ВЭМ в канале 
на  стационарный  режим,  к  возникновению пульси-
рующей  детонации,  переходу  детонации  в  горение 
или  даже  к  прерыванию  взрывчатого  превращения. 
Как результат – несрабатывание основного (рабоче-
го) заряда ВЭС и отказ в работе одного, или несколь-
ких  устройств  или  полностью  системы  отделения. 
Следующий из всего сказанного практический вывод 
сводится к тому, что при изготовлении детонацион-
ных устройств подобного типа необходимо тщатель-
ным  образом  контролировать  диаметр  конического 
гнезда,  в  которое  запрессован  колпачок  с  зарядом 
ВЭС. Желательно, чтобы этот диаметр был как мож-
но большим, но в то же время он должен удерживать 
колпачок  от  выпадания  при  эксплуатационных  на-
грузках (вибрациях, трясках и т.д.).
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Применение оптических лазерных маяков 
в комплексе с наземными оптическими средствами 
наблюдения позволит улучшить навигационное 
обеспечение космических аппаратов. 
В статье рассматривается методика вычисления 
времени видимости оптических лазерных маяков 
на борту околоземных космических аппаратов 
с помощью наземных оптических средств 
наблюдения, которая позволит строить прогнозы 
сеансов наблюдения космических аппаратов.

Ключевые слова: оптические лазерные маяки; 
космические аппараты.

Application of optical laser beacons 
along with ground-based optical  
observation facilities will allow to improve  
the spacecraft navigation support. 
The technique of computation of visibility  
time of optical laser beacons applied on-board  
the near Earth spacecraft by means of  
ground-based observation facilities which  
will allow to predict the spacecraft observation  
sessions is considered in the article.
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введение
Важной частью функционирования любой косми-

ческой экспедиции является определение местополо-
жения космического аппарата (КА) и его состояния 
с помощью наземных и космических средств.
Установка автономных оптических маяков на бор-

ту околоземных КА позволит обеспечить оператив-

ный контроль их состояния (орбитальные параметры 
и параметры вращения, в том числе в отсутствие свя-
зи с аппаратом).
В  случае  нештатных  ситуаций  аппараты  на  око-

лоземных  орбитах  контролировать  крайне  сложно. 
Если в результате потери ориентации КА связь с ним 
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отсутствует,  чрезвычайно  важно  в  самое  короткое 
время  установить  ориентацию  аппарата.  Наземные 
фотометрические  измерения  позволяют  проводить 
такую работу, но получение необходимого наблюда-
емого материала требует много времени. Так, напри-
мер, выведенный на геостационарную орбиту (ГСО) 
6 сентября 1999 года спутник «Ямал-1» не заработал. 
Был проведён анализ фотометрических наблюдений 
спутника  для  выяснения  его  ориентации,  так  как 
предполагалось,  что  его  антенны  не  поддержива-
ют ориентацию на Землю (Багров А.В. и др., 1999). 
В  транспортном  положении  спутник  имел  форму 
куба,  и  в  кривых  блеска  искусственного  спутника 
Земли наблюдалось большое число пиков примерно 
одинаковой  амплитуды,  а  в  спектре  мощности  вы-
делялись  четыре  основные  частоты,  что  говорило 
о сложном характере вращения аппарата. На рисун-
ке 1 изображена кривая блеска аварийного спутника 
«Ямал-1».

рисунок 1. Кривая блеска аварийного спутника  
«Ямал-1» (Багров А.В. и др., 1999)

Однозначно  сопоставить  наблюдаемые  пики  яр-
кости с поверхностями спутника удалось только по-
сле получения  спектров  отдельных  вспышек. Труд-
но  было  предположить,  что  при  периоде  вращения 
<Т0>=337,3  с продолжительность вспышек  зеркаль-
ного отражения с сильным синим избытком состави-
ла от 20 до 40 с. Это обстоятельство, вместе с величи-
ной амплитуды вспышки, дало основание утверждать, 
что наблюдалось отражение от нераскрывшейся па-
нели солнечной батареи (при этом её нормаль близка 
к оси вращения спутника), а также распознать при-
роду  отдельных  пиков  яркости  и  определить  пара-
метры вращения аппарата. На рисунке 2 изображён 
спектр зеркального отражения от панели солнечной 
батареи геостационарного спутника (ГСС) «Ямал-1» 
с явно выраженным синим избытком.
Оперативный контроль ориентации КА может быть 

гарантирован при проведении оптических наблюде-
ний, если на борту КА установить искусственный ис-
точник света – оптический лазерный маяк автоном-
ного действия  (Багров А.В. и др.,  2011; Багров А.В. 
и др., 2013; Горячев А.В. и др., 2013; Вернигора Л.В. 
и др., 2017).
Циклограмма  работы  оптических  лазерных  мая-

ков  будет  зависеть  от  типа  космического  аппарата. 
Конечно, предложенные оптические лазерные маяки 
являются дополнительным средством к имеющимся 

рисунок 2. Спектр зеркального отражения от панели 
солнечной батареи ГСС «Ямал-1» с явно выраженным 
синим избытком (Багров А.В. и др., 1999)

время экспозиции телескопа – 1/25 с;  
время мерцания импульсного маяка – 1 мс;  
разрешающая способность телескопа – 1˝.
рисунок 3. Зависимость точности измерения положения 
КА по оптическим наблюдениям бортового оптического 
лазерного маяка от расстояния до КА

средствам  измерения,  но  применение  их  позволит 
в  отдельных  случаях  увеличить  точность  измере-
ния и повысить надёжность определения координат 
спутников.
Зависимость  точности  измерения  положения  КА 

по  оптическим  наблюдениям  бортового  оптическо-
го  лазерного  маяка  от  расстояния  до  КА  показана 
на графике (рисунок 3) для маяка непрерывного све-
чения и импульсного маяка с синхронизацией вспы-
шек по времени.
КА с маяком непрерывного свечения на низкой ор-

бите со скоростью 8 км/с за время экспозиции (1/25 с) 
пролетит 300 метров, а на ГСО – почти не сместит-
ся.  Измерение  положений  импульсных  оптических 
лазерных  маяков  существенно  повысит  точность 
временной  привязки  измерений.  То  есть  КА  с  им-
пульсным маяком за 1 мс  (время мерцания оптиче-
ского лазерного маяка) сместится всего на 8 метров 
на низкой орбите и совсем не сместится – на ГСО.
Построить  прогноз  времени  видимости  оптиче-

ских лазерных маяков на борту околоземных косми-
ческих аппаратов с помощью наземных оптических 
средств позволяет следующая методика.
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1.   Время нахождения КА  
в зоне видимости телескопа

Для произвольной эллиптической орбиты интервал 
времени между  прохождением  спутником  перицен-
тра и точкой с истинной аномалией ϑ можно опреде-
лить по формуле

  (1)

где а – большая полуось орбиты;
μ – гравитационный параметр;
е – эксцентриситет орбиты;
Е – эксцентрическая аномалия, связанная с ис-

тиной аномалией соотношением:

Если вычисление времени перелёта спутника меж-
ду двумя точками с известными величинами истин-
ной  аномалии  производится  достаточно  просто,  то 
определение положения спутника в заданный момент 
времени требует решения трансцендентного уравне-
ния  Кеплера  (для  этого  используется  метод  непод-
вижной точки). Уравнение Кеплера будет иметь вид

E=esinE+M,
где М – средняя аномалия.
За нулевое приближение Е0 искомого корня Е* мож-

но  принять  любое  число,  например  0, М  и  др. По-
следовательность приближения Еn к Е* определяется 
следующим алгоритмом:

En+1=esinEn+M.

рисунок 4. Положение и ориентация оптического лазерного маяка на борту КА относительно наземного оптического 
телескопа

МЕТОДИКА ВЫЧИСЛЕНИЯ ВРЕМЕНИ ВИДИМОСТИ ОПТИЧЕСКИХ ЛАЗЕРНЫХ МАЯКОВ  
НА БОРТУ ОКОЛОЗЕМНЫХ КА С ПОМОЩЬЮ НАЗЕМНЫХ ОПТИЧЕСКИХ СРЕДСТВ НАБЛЮДЕНИЯ

В  работе  (Охоцимский Д.Е., Сихарулидзе Ю.Г., 
1990)  показано,  что  последовательность  прибли-
жений  (2)  сходится  при  любом  выборе  начального 
приближения.
Для  моделирования  пространственного  движения 

КА с оптическим лазерным маяком при заданных па-
раметрах орбиты удобнее всего перейти от кеплеро-
вых параметров орбиты к векторным. Схема модели-
рования  вычисления  времени  видимости маяка  для 
произвольного  случая  ориентации  оптической  оси 
маяка и оси вращения КА представлена на рисунке 4.
На рисунке 4 обозначено:
 - вектор площадей С;
 - вектор в восходящий узел орбиты A;
 - вектор Лапласа f;
 - вектор положения телескопа η;
 - вектор направления на телескоп из маяка N;
 - вектор положения перицентра Р;
 - вектор оптической оси маяка ξ;
 - вектор оси вращения КА ω;
 - угол между вектором оптической оси и вектором 
направления на телескоп γ0.

Исходные данные для моделирования:
 - высота апоцентра орбиты Нα;
 - высота перицентра орбиты Нp;
 - наклонение обиты i;
 - аргумент перицентра (угол между линией узлов 
и линией апсид) Pα;

 - долгота восходящего узла (угол от оси X до вос-
ходящего узла ) Ω;

 - угол конуса видимости телескопа α;
 - долгота телескопа λ;
 - широта телескопа φ;
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 - угол конуса оптического лазерного маяка β;
 - угловая скорость вращения Земли ωЗ;
 - время моделирования (количество витков) n.
Модельные характеристики:
 - угол между осью X и проекцией вектора направ-
ления  оптической  оси маяка  на  плоскость XOY 
ξα;

 - угол между плоскостью XOY и вектором направ-
ления оптической оси маяка ξβ;

 - угол между осью X и проекцией вектора враще-
ния КА на плоскость XOY ωα;

 - угол между плоскостью XOY и вектором враще-
ния КА ωβ;

 - угловая скорость вращения КА ωКА.
Пространственная ориентация орбиты определяет-

ся двумя векторными величинами – интегралом пло-
щадей и  вектором Лапласа. Положение перицентра 
определяется углом Рα (аргумент перицентра), отсчи-
тываемого от восходящего узла.

2. Определение положения КА
Направление вектора интеграла площадей (нормаль 

к плоскости орбиты) можно определить по формуле:
C=Q1AQ1

–1,

где    –  кватернион,  описываю-
щий  поворот  орбиты  вокруг  линии  узлов  на  угол  i 
(наклонение орбиты);

Q1
–1 – сопряжённый кватернион;

A=Q2XQ2
–1  –  вектор  из  центра  в  восходящий 

узел орбиты;
  –  кватернион,  описываю-

щий поворот орбиты вокруг нормали к плоскости эк-
ватора на угол между нулевым меридианом и линией 
узлов Ω (долгота восходящего узла);

Z – единичный орт земной системы координат 
(нормаль к плоскости экватора);

Q2
–1 – сопряжённый кватернион.

Направление  вектора  интеграла  Лапласа  (вектор 
из центра Земли в перицентр орбиты) можно опреде-
лить по формуле:
f=Q3AQ3

–1,

где    –  кватернион,  описываю-
щий поворот вокруг вектора площадей С на угол Pα 
(аргумент перицентра);

Q3
–1 – сопряжённый кватернион.

3.   Определение ориентации 
оптического лазерного маяка 
и телескопа

Ориентация  оптического  лазерного  маяка  зада-
ётся  единичным  вектором  оптической  оси  маяка  ξ, 
единичным вектором оси вращения КА ω и угловой 

скоростью вращения КА ω (см. рисунок 4). Световой 
конус оптического лазерного маяка задаётся углом β.
Положение  телескопа  η  на  поверхности  Земли 

определяется  его  географическими  координатами 
(широта φ и долгота λ):

X′=Q4XQ4
–1,

η=R3(Q5X′Q5
–1),

где    –  кватернион,  описываю-
щий поворот вокруг оси Z на угол λ;

Q4
–1 – сопряжённый кватернион;

  –  кватернион,  описываю-
щий поворот вокруг оси Y′=X′×Z′;

Q5
–1 – сопряженный кватернион.

Поле зрения телескопа ограничено конусом ви-
димости с углом α. Центральная ось конуса совпада-
ет  с направлением радиус-вектора из центра Земли 
в точку (φ, λ).

4.   Алгоритм моделирования времени 
видимости оптического лазерного 
маяка

1.  В  начальный  момент  времени  КА  находится 
в условном перицентре орбиты, положение которого 
можно менять заданием угла Pα.
2.  Моделирование происходит по времени от t0=0 

до tк=nT, где Т – период орбит; n – количество витков.
3.  Моделирование происходит с шагом Δt. За вре-

мя Δt радиус-вектор КА повернётся в плоскости ор-
биты на угол Δϑ. Зависимость Δϑ от Δt определяется 
через численное решение трансцендентного уравне-
ния Кеплера (формула (1)).
4.  Новое положение КА определяется по формуле 

ri+1=Q6riQ6
–1,  где ri – радиус-вектор КА на предыду-

щей итерации;    – кватернион по-
ворота вокруг вектора площадей на угол Δϑ.
5.  За  время  Δt  оптическая  ось  маяка  повернёт-

ся  в  новое  положение,  которое  можно  определить 
по формуле:  ξi+1=Q7ξiQ7

–1,  где  ξi  –  ориентация  опти-
ческого  лазерного  маяка  на  предыдущей  итерации; 

 – кватернион поворота вокруг 
оси вращения КА на угол Δtω.
6.  Оптический лазерный маяк считается видимым, 

если угол между вектором оптической оси ξi+1 и век-
тором направления на телескоп Ni+1=η−ri+1 (из маяка) 
меньше β/2.

5. Результаты моделирования
На  графике  (рисунок  5)  представлены результаты 

моделирования для произвольного примера на высо-
те 800 км, 10000 км и 36000 км круговой орбиты.
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Синим цветом показано время, когда КА находится 
в зоне видимости телескопа, красным – время засвет-
ки телескопа маяком.
Представленные  результаты  моделирования  под-

тверждают  правильность  разработанной  методики. 
Использование данной методики позволит по резуль-
татам моделирования строить прогнозы наблюдения 
КА  с  наземных  станций  для  планирования  сеансов 
наблюдения.

6.   Определяемый период  
вращения КА

В  случае  аварийной  ситуации  автономный  опти-
ческий  лазерный  маяк  даст  возможность  за  одну-
две  проводки  (прохождение  КА  в  зоне  видимо-
сти  телескопа)  определить  характер  изменений 
ориентации КА.
Если во время одной проводки виден полный пери-

од вращения (две и более вспышек оптического ла-
зерного маяка на приёмнике), он легко определяется. 
Если же период вращения велик, а период наблюде-
ния  (за одну проводку) мал, то период явно превы-
шает время видимости спутника, а величина периода 
остаётся  неопределённой.  Соответственно,  на  раз-
ной высоте полёта  спутник летит  с  разной угловой 
скоростью, причём чем ниже, тем быстрее. Поэтому 

на низких орбитах определяемый период получается 
коротким, а на больших высотах он может быть ра-
вен почти половине суток (если наблюдения ведутся 
только ночью).
Таким  образом,  нужно  ставить  как  минимум  три 

оптических  лазерных  маяка  с  ортогонально  распо-
ложенными  плоскостями,  чтобы  видеть  свет  маяка 
при любой ориентации его вращения, или использо-
вать наблюдения при таких расположениях спутника 
в  поле  зрения  наблюдателя,  при  которых  во  время 
проводки свет будет виден.

заключение
Представленная  методика  позволяет  прогнозиро-

вать моменты видимости с помощью наземных оп-
тических станций наблюдения оптических лазерных 
маяков,  установленных на борту КА, при  заданном 
положении  оси  вращения  спутника.  Всегда  можно 
решить обратную задачу – по моментам наблюдения 
вспышек оптического  лазерного маяка  выбрать мо-
дель,  из  которой можно  будет  определить  ориента-
цию оси и период вращения КА.
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рисунок 5. Результаты моделирования времени 
видимости маяка
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НА БОРТУ ОКОЛОЗЕМНЫХ КА С ПОМОЩЬЮ НАЗЕМНЫХ ОПТИЧЕСКИХ СРЕДСТВ НАБЛЮДЕНИЯ
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Представлен анализ различных схем движения 
теплоносителя в ядерном реакторе с шаровыми 
микротепловыделяющими элементами 
(микротвэлами). Рассмотрены условия, при 
которых можно снизить потери давления 
теплоносителя при сохранении всех преимуществ 
микротвэлов перед стержневыми. Определены 
скорости движения теплоносителя, потери 
давления в реакторах при продольно-осевом и 
радиальном его движении сквозь шаровую засыпку. 
Предложена межканальная схема движения 
теплоносителя и определены условия, при которых 
она имеет преимущества перед радиальной схемой.
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шаровые микротвэлы; ядерный реактор;  
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The analysis of various setups for the heat transfer 
agent motion in the nuclear reactor with spherical 
micro-fuel elements (coated particle fuel) is presented. 
The conditions under which it is possible to reduce the 
pressure losses of the heat transfer agent keeping all 
the advantages of the spherical micro-fuel elements 
versus the fuel rods are considered. The speeds of 
the heat transfer agent motion, pressure losses in 
the reactors at its longitudinal-axial and radial 
motion through the pebble are determined. The inter-
channel scheme of the heat transfer agent motion is 
proposed and the conditions are defined at which it has 
advantages versus the radial scheme.
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longitudinal-axial; radial coolant  
and inter-channel coolant flow.
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введение
С  середины  50-х  годов  прошлого  века  в  России 

и в США уделяется большое внимание ядерным ра-
кетным двигателям (ЯРД) из-за их высокого удельно-
го импульса  тяги. Все  более  актуальной  становится 
задача разработки ядерных энергодвигательных уста-

новок (ЯЭДУ) в целях создания тяги и энергоснабже-
ния  автоматических  космических  аппаратов  и  стан-
ций  на  уровне  десятков-сотен  киловатт  в  течение 
длительного времени (Барабанов А.А., Панченко Б.П. 
и др., 2015).
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Наряду  с  минимизацией  массогабаритных  харак-
теристик  ЯЭДУ  космического  назначения  важней-
шей  проблемой  является  обеспечение  надёжного 
охлаждения ядерного реактора и сверхзвукового соп-
ла в условиях высокого объёмного тепловыделения 
(30–60 кВт/см3) и больших минимально возможных 
гидравлических  потерь  в  условиях  ограниченного 
расхода  теплоносителя  тепловых  потоков  в  стенки 
сопла ЯРД при одновременном обеспечении.

1.  Тепловыделяющие сборки
При проектировании ядерных реакторов ракетных 

двигателей  и  ЯЭДУ  космического  назначения  рас-
сматриваются тепловыделяющие сборки (ТВС) раз-
личных  конструкций.  Длительное  время  большое 
внимание  уделялось  ТВС  на  основе  витых  стерж-
ней (рисунок 1)  (Демянко Ю.Г, Конюхов Г.В., Коро-
теев А.С. и др., 2001; Дзюбенко Б.В., Мякочин А.С., 
Щербакова Н.У., 2014).

1 – витой стержень; 2 – узел крепления витых стержней; 
S – шаг витого стержня; d – диаметр витого стержня;  
Δ – толщина витого стержня.
рисунок 1. ТВС на основе витых стержней

В ТВС из витых стержней можно нагреть рабочее 
тело до заданной температуры при относительно не-
больших потерях давления теплоносителя, но боль-
ших термических напряжениях, возникающих из-за:

 - неравномерного  поля  температур  по  длине 
стержней;

 - неоднородности тепловыделения из-за перемен-
ной концентрации делящегося вещества в ТВС;

 - возможного перераспределения расхода рабоче-
го тела между каналами ТВС вследствие откло-
нения  реальной  геометрии  проточных  трактов 
от расчётной;

 - ограничения  по  расходу  рабочего  тела  и  допу-
стимому  гидравлическому  сопротивлению,  свя-
занного с необходимостью минимизации массы 
космического аппарата.

Поэтому  одной  из  основных  задач  организации 
эффективного охлаждения реактора ЯЭДУ космиче-
ского назначения является выравнивание в нём поля 

температур, что приводит к уменьшению максималь-
ных  температур  элементов  конструкции  реактора 
и термических напряжений в них.

2.  ТВС с шаровыми микротвэлами
В  связи  с  вышесказанным  представляют  инте-

рес  тепловыделяющие  сборки  на  основе  шаровых 
многослойных  микротепловыделяющих  элементов 
(микротвэлов), представленных на рисунке 2 (Лозо-
вецкий В.В., Крымасов В.Н., 2003; Бороздин А.В., Ва-
рава А.Н. и др., 2014).

1 – слой карбида кремния; 2 – слой плотного пирографита 
(ρ=1.8 г/см3); 3 – буферный слой пористого пирографита 
(ρ=1 г/см3); 4 – сердечник из диоксида урана.
рисунок 2. Микротвэл

В шаровых ТВС реализуется трёхмерный поток те-
плоносителя с многочисленными сужениями и рас-
ширениями,  поворотами  потока,  перемешиванием 
струй теплоносителя, завихрениями на поверхности 
твэлов, что обеспечивает интенсивное выравнивание 
температурных  полей  в  реакторе.  Кроме  того,  ша-
ровые сборки обладают высокой живучестью, когда 
разрушение одного или нескольких микротвэлов не 
означает нарушения работы сборки в целом (Демян-
ко Ю.Г., Конюхов Г.В., Коротеев А.С. и др., 2001).
Шаровые  сборки  обладают  высокоразвитой  по-

верхностью  теплообмена  и  самыми  высокими  зна-
чениями  теплоотдачи,  что  подтверждается  много-
численными  экспериментальными  исследованиями 
(Демянко Ю.Г., Конюхов Г.В., Коротеев А.С. и др., 
2001; Кох Д., Стивенс Р., 1975).
К недостаткам шаровых сборок с продольным (осе-

вым) движением теплоносителя (рисунок 3) следует 
отнести большое гидравлическое сопротивление (Де-
мянко Ю.Г., Конюхов Г.В., Коротеев А.С. и др., 2001), 
возникающее  вследствие  большого  пути  движения 
теплоносителя  L,  высокой  его  скорости  и  большо-
го  коэффициента  гидравлического  сопротивления  
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проточного тракта (ξш/ξгл тр=53.3 при Re=104 ), где ξш – 
коэффициент гидравлического сопротивления тракта, 
заполненного шаровыми твэлами; ξгл тр – коэффициент 
гидравлического сопротивления тракта без шаровых 
твэлов.

1 – шаровые твэлы; 2 – перфорированные решётки;  
3, 4 – раздаточный и сборный коллекторы; 5, 6 – кожухи.
рисунок 3. Схема тепловыделяющей сборки 
с продольным (осевым) движением теплоносителя

Вышеперечисленные  недостатки  можно  устра-
нить, если изменить схему движения теплоносителя 
в проточном тракте.
Рассмотрим модифицированное уравнение Дарси
–dP/dL=αμw+βρw2,  (1)
где P – давление; L – линейный размер; w – скорость 

движения теплоносителя, отнесённая к полному се-
чению канала, включая площадь, занятую шаровыми 
микротвэлами; ρ – плотность; μ – коэффициент дина-
мический вязкости теплоносителя; α, β – вязкостный 
и инерционный коэффициенты сопротивления шаро-
вых микротвэлов.
Из  уравнения  следует,  что  для  снижения  потерь 

давления  Δp  необходимо  существенно  уменьшить 
скорость движения теплоносителя и сократить путь 
его движения, а также снизить коэффициенты сопро-
тивления α, β шаровых микротвэлов.
Коэффициенты  сопротивления α  и  β  определяют-

ся  экспериментально  для  каждого  типа микротвэла 
и зависят от его диаметра, шероховатости поверхно-
сти, пористости, вида укладки и т.д.
Для оценочных расчётов коэффициентов α и β ша-

ровой нерегулярной засыпки можно воспользоваться 
формулой Эргана  (Ergun S., Orning A.A.,  1949),  ос-
нованной  на  многочисленных  экспериментальных 
данных:

где     П  – 

пористость шаровой засыпки; dэ – диаметр шарового 
микротвэла; l – путь движения теплоносителя.
Из уравнения видим, что чем меньше диаметр ми-

кротвэла и пористость засыпки, тем больше коэффи-
циенты сопротивления α и β.

2.1.   Тепловыделяющие сборки 
с продольным (осевым) движением 
теплоносителя

Хорошо  известны  реакторы  с  продольным  (осе-
вым)  движением  теплоносителя  сквозь  шаровые 
твэлы  (см.  рисунок  3)  (Дзюбенко Б.В., Кузьма-Кич-
та Ю.А., Кутепов А.М. и др., 2003).
Для такого реактора площадь проходного сечения 

можно записать как

где dср=r2+r1; δ=r2–r1.
Из уравнения неразрывности следует

где m – секундный массовый расход теплоносителя 
в ТВС.
Для частного случая, когда r1=0,

продольно-осевая скорость

Потери  давления  при  этом  связаны  в  основном 
с преобладанием (β˃α) сил инерции, что характерно 
для теплонапряженных конструкций:

Если продольный размер реактора L и скорость те-
плоносителя wп-о  велики,  то  потери  давления  будут 
неоправданно большими.
Эти  недостатки  частично  можно  устранить,  при-

меняя  радиальную  схему  движения  теплоносителя 
(рисунок 4) (Дзюбенко Б.В., Кузьма-Кичта Ю.А., Ку-
тепов А.М. и др., 2003).

2.2. Радиальное течение теплоносителя
В реакторе с радиальной схемой путь движения те-

плоносителя δ меньше, чем у реактора с продольной 
схемой, а площадь проходного сечения больше. При 
одинаковых расходах теплоносителя и габаритах ре-
актора это приводит к уменьшению скорости движе-
ния теплоносителя и, как следствие, к уменьшению 
гидравлических потерь.
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Для  реактора  с  радиальным  движением  площадь 
проходного сечения

Fпр рад =πdсрL,
тогда  скорость  движения  теплоносителя  можно  за-
писать как

где dср=r2+r1.
При  этом  уменьшение  скорости  по  сравнению 

с  продольно-осевым  движением  при  одинаковых 
расходах теплоносителя   составит

Потери давления при этом с преобладанием инер-
ционной составляющей в уравнении (1) составят

Уменьшение потерь давления при переходе с про-
дольно-осевой на радиальную схему при равных рас-
ходах  теплоносителя    его  плотности  ρ,  габаритах 
реактора (L, r2, r1), инерционного коэффициента со-
противления шаровых твэлов β составит

Следовательно, радиальная схема движения тепло-
носителя сквозь шаровую засыпку более эффектив-
на, чем продольно-осевая.

2.3.   Межканальная схема движения 
теплоносителя

Известно,  что  использование  высокотеплопровод-
ных металлических пористых материалов значитель-
но интенсифицирует теплообмен (Поляев В.М., Май-
оров В.А., Васильев Л.Л., 1988; Зейгарник Ю.А., 1996).
Но при этом резко возрастают гидравлические по-

тери.  Для  их  уменьшения  целесообразно  перейти 
от  продольно-канального  и  радиального  (одномер-
ного)  к  межканальному  (поперечному  двумерному) 
движению теплоносителя (МКДТ) сквозь пористую 
среду.
Такая  схема  движения  позволяет  снизить  гидрав-

лическое сопротивление теплообменного тракта без 
увеличения  его  массы  и  габаритов.  Межканальная 
схема  движения  теплоносителя  сквозь  металличе-
ские  сетчатые  материалы  для  интенсификации  те-
плообмена  в  регенеративной  системе  охлаждения 
ЖРД и в рекуперативных теплообменных аппаратах 
исследуется  давно  (Пелевин Ф.В., Пономарев А.В., 
Семенов П.Ю.,  2014; Пелевин Ф.В.,  2018).  Данную 
схему движения теплоносителя можно использовать 
не только в системе охлаждения сверхзвукового соп-
ла ЯРД, но и в ядерном реакторе ЯЭДУ (рисунок 5).

рисунок 5. Межканальная схема движения 
теплоносителя в ядерном реакторе ЯЭДУ с шаровыми 
микротвэлами

Организовать  межканальное  движение  теплоно-
сителя можно следующим образом (рисунок 6). Те-
плоноситель  из  подводящего  коллектора  поступает 
в продольные подводящие каналы 1, расположенные 
в наружной оболочке 2 реактора, заполняет их и под 
действием перепада давления движется сквозь шаро-
вые микротвэлы 3 в  соседние отводящие каналы 4. 
Внутренняя оболочка 5 и  торцы каналов не прони-
цаемы  для  теплоносителя.  Из  отводящих  каналов 
теплоноситель поступает в сборный коллектор. Под-
водящие и отводящие каналы N чередуются и распо-
ложены симметрично относительно друг друга.
Изменяя  число  каналов N,  можно  добиться  допу-

стимых  потерь  давления  и  скоростей  движения,  не 
увеличивая толщину шаровой засыпки δ. Расстояние 
между подводящими и  отводящими каналами  l мо-
жет быть соизмеримо с толщиной (шириной) кольце-
вой щели δ, заполненной шаровыми микротвэлами.

СНИЖЕНИЕ ГИДРАВЛИЧЕСКИХ ПОТЕРЬ В РЕАКТОРЕ С ШАРОВОЙ ЗАСЫПКОЙ ДЛЯ ЯДЕРНЫХ 
ЭНЕРГОДВИГАТЕЛЬНЫХ УСТАНОВОК ПЕРСПЕКТИВНЫХ КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ

1 – раздаточный коллектор;  
2, 4 – перфорированные решётки коллекторов;  
3 – шаровые твэлы; 5 – сборный коллектор.
рисунок 4. Схема ядерного реактора с радиальным 
течением теплоносителя
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При  межканальном  движении  теплоносителя 
уменьшается  путь  его  движения  l и  увеличивается 
площадь  проходного  сечения  Fпр  теплообменного 
тракта, что однозначно приводит к уменьшению пе-
репада давления.

1 – подводящие каналы; 2 – наружная оболочка реактора; 
3 – шаровые микротвэлы; 4 – отводящие каналы;  
5 – внутренняя непроницаемая оболочка;  
6 – перфорированные решётки коллекторов.
рисунок 6. Схема ядерного реактора с межканальным 
движением теплоносителя

Перепад давления ∆P при МКДТ в шаровой засып-
ке можно определить, используя модифицированное 
уравнения Дарси (1) или уравнение Дарси в виде

  (2)

где dэкв МКДТ=2δ; δ – ширина кольцевого канала (тол-
щина шаровой засыпки).
Из уравнения (2) следует, что для уменьшения по-

терь давления необходимо в первую очередь умень-
шать длину пути движения теплоносителя l; скорость 
его движения wМКДТ, отнесённую к полному сечению 
канала,  включая  площадь,  занятую  шаровыми  ми-
кротвэлами,  а  также  коэффициент  сопротивления 
ξМКДТ шаровой засыпки.
При переходе от продольного  (осевого) движения 

теплоносителя  в  кольцевом  тракте  длиной L  и ши-
риной  δ,  заполненном  шаровыми  микротвэлами, 
к межканальному движению теплоносителя путь его 
движения уменьшается в L/l раз, где L – продольная 
длина реактора; l – расстояние между каналами.
Если L>>l,  то  затраты мощности  на  прокачку  те-

плоносителя  при МКДТ  будут  несоизмеримо малы 
по сравнению с затратами мощности при движении 
теплоносителя через кольцевой канал длиной L и ши-
риной δ, заполненный шаровыми микротвэлами.
Важным преимуществом тракта с МКДТ является 

то, что площадь его проходного сечения возрастает 
не за счёт увеличения поперечных габаритов тракта 
(r2, δ), а за счёт большого числа подводящих и отво-
дящих  каналов N.  Число  подводящих  и  отводящих 
каналов N должно быть чётным. При этом площадь 
проходного сечения тракта с МКДТ равна

Fпр=NLδ.
При условии равенства секундного массового рас-

хода теплоносителя  , габаритов тракта, плотности 
и вязкости теплоносителя, эквивалентного гидравли-
ческого диаметра кольцевой щели dэкв=2δ уменьше-
ние потерь давления ∆p при переходе от продольно-
осевого  к  межканальному  (двумерному)  движению 
составит

где ∆pп-о – потери давления при продольно-осевом 
(п-о) движении теплоносителя; ∆pМКДТ – потери дав-
ления при межканальном движении теплоносителя; 
ξп-о и ξМКДТ – коэффициенты гидравлического сопро-
тивления  шаровой  засыпки  при  продольно-осевой 
схеме и МКДТ соответственно; L – продольная дли-
на пористого тракта; l – расстояние между подводя-
щими и отводящими каналами в тракте с МКДТ.
Коэффициент гидравлического сопротивления ша-

ровой засыпки при продольно-осевом движении ξп-о 
определяется по формуле Дарси

где  dэкв=2δ  (двойной  ширине  кольцевого  канала, 
заполненного шаровыми микротвэлами); wп-о  –  ско-
рость  движения  теплоносителя,  отнесённая  к  пол-
ному сечению канала без учёта заполнения площади 
проходного  сечения  шаровыми  микротвэлами;  ρ  – 
плотность теплоносителя.
Коэффициент гидравлического сопротивления ша-

ровой засыпки при МКДТ ξМКДТ также определяется 
по формуле Дарси, но площадь проходного сечения 
Fпр  будет  равна  не  площади  кольцевого  канала,  за-
полненного  шаровыми  микротвэлами  как  при  про-
дольно-осевом  движении  теплоносителя,  а  будет 
определяться как Fпр=NLδ (где N – число подводящих 
и отводящих каналов; l-путь движения теплоносите-
ля сквозь шаровую засыпку); эквивалентный гидрав-
лический диаметр при МКДТ dэкв МКДТ=2δ.
Тогда

Используя  модифицированное  уравнение  Дар-
си  (1)  для  турбулентного режима движения, можно 
записать, что выигрыш в скорости движения тепло-
носителя в тракте с МКДТ по сравнению с продоль-
но-осевым  движением  при  одинаковых  Δp,  инер-
ционных  коэффициентах  сопротивления  шаровых 
микротвэлов β и плотности теплоносителя ρ равен

что однозначно приведёт к увеличению поверхност-
ной теплоотдачи в шаровых твэлах.

A

A

A–A 

4

3

2

5

0

4

6

r1

r

r2

L

w

w

l

1

x

δ

dср



62

Таким образом, при организации МКДТ в реакто-
ре  уменьшается  скорость  движения  теплоносителя 
сквозь шаровую  засыпку,  так  как  при  одном  и  том 
же  секундном массовом расходе   и плотности  те-
плоносителя  ρ  площадь  проходного  сечения  тракта 
с МКДТ Fпр МКДТ увеличивается по сравнению с пло-
щадью проходного сечения кольцевого тракта Fпр п-о:

где  dср
 –  средний  диаметр  кольцевого  канала,  за-

полненного  шаровыми  микротвэлами;    
Fпр п-о= δπdср.
Следовательно,  добившись  уменьшения  скорости 

движения  теплоносителя,  резко  уменьшаем  потери 
давления в проточном тракте реактора.
При  турбулентном  движении  потери  давления 

в тракте с МКДТ будут уменьшены в (L/l)3 раз, а при 
ламинарном движении – в (L/l)2 раз.
В  реакторе  с  МКДТ  (см.  рисунок  6)  можно  до-

стичь максимально возможной площади проходного 
сечения  и  обеспечить  требуемые  потери  давления 
за счёт увеличения числа подводящих и отводящих 
каналов N.

3.   Сравнение продольно-осевой 
и межканальной схем движения 
теплоносителя

Поскольку для реактора с МКДТ площадь проход-
ного сечения определяется как

то из уравнения неразрывности следует, что скорость 
движения теплоносителя

где dср=r2+r1.
При этом соотношение площадей определяется как

а  уменьшение  скорости  движения  теплоносителя 
при МКДТ (при равных расходах  )

Уменьшение же потерь давления для двух сравни-
ваемых схем при равных расходах m, плотности те-
плоносителя  ρ,  габаритах  реактора  (L, r2, r1),  инер-
ционных  коэффициентах  сопротивления  шаровых 
твэлов β составит

4.   Сравнение радиальной 
и межканальной схем движения 
теплоносителя

Сравнение радиальной схемы и межканальной по-
казывает, что отношение площадей при одинаковых 
габаритах реактора (L, r2, r1)

отношение скоростей

В схеме с МКДТ ∆P скорость теплоносителя будет 
выше, чем при радиальном движении, если δ<l.
Гидравлические  потери  будут  меньше,  чем  в  ре-

акторе  с  радиальным  течением  теплоносителя,  при 
условии когда расстояние между подводящими и от-
водящими каналами l будет меньше толщины δ шаро-
вого микротвэльного слоя.
Соотношение потерь давления при переходе с ра-

диальной схемы на межканальную при равных рас-
ходах  ,  плотности  теплоносителя  ρ,  габаритах 
реактора (L, r2, r1), инерционных коэффициентах со-
противления шаровых твэлов β составит

При l=δ потери давления будут равны, но если δ>l, 
то схема с межканальной транспирацией теплоноси-
теля выглядит предпочтительнее радиальной.

5.   Выравнивание полей давлений 
в подводящих и отводящих каналах

Особенностью схемы с МКДТ сквозь шаровые ми-
кротвэлы является то, что в подводящих каналах ре-
актора реализуется течение теплоносителя с оттоком 
массы, а в отводящих каналах – течение с притоком 
массы. В подводящих каналах статическое давление 
возрастает по длине канала, а в отводящих каналах, 
вследствие  притока  массы,  давление  уменьшается, 
а скорость теплоносителя возрастает (рисунки 7, 8).
Таким  образом,  между  каналами  реактора  воз-

никает  переменное  статическое  давление  вдоль  его 
продольной оси и, соответственно, переменный рас-
ход теплоносителя. Поэтому для выравнивания поля 
температур в реакторе важной задачей является вы-
равнивание  расхода  теплоносителя  по  длине  реак-
тора  с МКДТ. Это можно  осуществить  с  помощью 
переменного  сечения  каналов.  Изменяя  проходное 
сечение  подводящих  и  отводящих  каналов  по  про-
дольной  длине L,  можно  добиться  постоянного  пе-
репада давления между ними и,  следовательно, по-
стоянного расхода теплоносителя по длине реактора, 
что положительно скажется на равномерности поля 
температур.

СНИЖЕНИЕ ГИДРАВЛИЧЕСКИХ ПОТЕРЬ В РЕАКТОРЕ С ШАРОВОЙ ЗАСЫПКОЙ ДЛЯ ЯДЕРНЫХ 
ЭНЕРГОДВИГАТЕЛЬНЫХ УСТАНОВОК ПЕРСПЕКТИВНЫХ КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ
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выводы
Теоретически обоснован переход от традиционно-

го  продольного  (осевого)  движения  теплоносителя 
сквозь шаровые  микротвэлы  к  межканальному,  что 
позволяет  максимально  уменьшить  гидравлические 
потери  в  проточном  тракте  ядерного  реактора  при 
сохранении  всех  преимуществ  шаровых  микротвэ-
лов перед стержневыми твэлами.
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-♦- – ρw=47 кг/(с·м2);  
-■- – ρw=120.3 кг/(с·м2);  
-▲- – ρw=191.5 кг/(с·м2).
рисунок 7. Поля давлений в подводящих каналах 
(П=0.37)

-♦- – ρw=47 кг/(с·м2);  
-■- – ρw=120.3 кг/(с·м2);  
-▲- – ρw=191.5 кг/(с·м2).
рисунок 8. Поля давлений в отводящих каналах (П=0.37)
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введение
Своевременное получение релевантной телеметри-

ческой информации (ТМИ) необходимо как на этапе 
штатной  эксплуатации  объектов  ракетно-косми-
ческой  техники  (РКТ)  для  обеспечения  контроля 
и управления, так и на этапе отработки их качества 
в  автоматизированной  системе  управления  лётны-
ми испытаниями (АСУИ) (Ловцов Д.А., Карпов Д.С., 
2010; Lovtsov D.A., Karpov D.S., 2011) для подтверж-
дения  правильного  функционирования  всех  бор-
товых  систем  объекта  испытаний  (ОИ)  и  в  случае 
отклонения  от  заявленных  тактико-технических 
характеристик  –  для  корректировки  необходимых 
параметров.
Традиционно  в  России  система  информационно-

теле метрического  обеспечения  (Ловцов Д.А.,  Ло-
бан А.В.,  2014;  Lovtsov D.A., Loban A.V.,  2015) 
реализуется  средствами  наземного  автоматизиро-
ванного  комплекса  управления  Министерства  обо-
роны,  расположенными  на  территориально  разне-
сённых командно-измерительных комплексах (КИК) 
(Васильев В.В. и др.,  1994).  Такая  организация  ин-
формационного  обеспечения  процессов  управления 
и  отработки  объектов  РКТ  имеет  ряд  явных  недо-
статков, к которым относятся, прежде всего, высокая 
стоимость  обслуживания  и  эксплуатации  объектов, 
отсутствие  КИК  за  пределами  Российской Федера-
ции,  а  также  ограниченные  зоны  радиовидимости, 
что  делает  невозможным  получение  ТМИ  на  неко-
торых  участках  полёта  объектов  РКТ.  Кроме  того, 
с  вводом  в  эксплуатацию  космодрома  Восточный, 
отсутствием  развёрнутой  системы  полигонно-изме-
рительных пунктов и функционирующих отдельных 
морских  командно-измерительных  комплексов,  всё 
более актуальным становится переход к малопункт-
ной схеме управления, реализуемой с использовани-
ем  спутников-ретрансляторов  (СР)  (Лысенко Л.Н., 
Бетанов В.В., 2011).
Ввиду  наличия  в  Российской  Федерации  техни-

ческих  средств,  способных  реализовать  данную 
технологию,  а  именно  функционирующей  много-
функциональной  космической  системы  ретрансля-
ции (МКСР) «Луч», одной из задач которой является 
ретрансляция  ТМИ  с  ракет-носителей  (РН)  и  раз-
гонных  блоков  (РБ),  задача  обеспечения  требуемо-
го качества обмена ТМИ через космическую систе-
му  ретрансляции  (КСР)  является  востребованной 
и  актуальной.  На  сегодняшний  момент  технологии 
ретрансляции  ТМИ  через  КСР  применяются  (или 
планируются к применению) как на новых образцах 
РКТ, таких как РН «Союз-5» и РН «Ангара», так и на 
РН «Союз-2.1б», РБ «Фрегат»  (Казакевич Ю.В., Зе-
фиров И.В., 2014) и РБ «ДМ» при пусках с космодро-
мов Байконур, Плесецк и Восточный. При этом, если 

КСР  обеспечивают  надлежащее  пространственное 
покрытие с заданным уровнем качества и не меняют 
своего орбитального построения, то зоны покрытия 
аппаратуры  ретрансляции,  устанавливаемой  на  РН 
и  РБ,  зависят  от  траекторий  движения  конкретных 
образцов. Как следствие, не представляется возмож-
ным  получить  единое  универсальное  решение  как 
по  радиотехническим  характеристикам  аппаратуры 
ретрансляции, так и по условиям её монтажа на кор-
пусе объекта (Яскин Ю.С. и др., 2014).
В  связи  с  этим  представляется  актуальной  зада-

ча  обеспечения  (повышения)  стабильности  обмена 
ТМИ через КСР на основе оперативной рациональ-
ной  ориентации  бортового  антенного  комплекса 
(БАК) объекта испытаний при отклонении его от но-
минальной траектории в процессе полёта.

1. Постановка задачи
Математически задача оперативной рациональной 

ориентации бортового антенного комплекса объекта 
испытаний при обмене ТМИ через космическую си-
стему ретрансляции в АСУИ сводится к минимиза-
ции показателя E нестабильности обмена ТМИ при 
ограничении на энергоёмкость:

где E=∆t⁄T, E∈E0; Δt – время отсутствия (фрагмен-
тарности)  обмена  ТМИ при  отклонении ОИ  от  но-
минальной  траектории,  с;  T=∑Ξ(tn

к–tn
н)  –  суммарное 

время обмена ТМИ через КСР, с;
Ξ={〈tn

н,tn
к〉, }  –  множество  интервалов 

обмена ТМИ через КСР;  tn
н – время начала n-го ин-

тервала  по  шкале  Всемирного  координированного 
времени (UTC); tn

к – время окончания n-го интервала 
по шкале UTC; N  –  количество  интервалов  обмена 
ТМИ через КСР; Is={〈tнs,m, tкs,m〉, },  – множество 
интервалов  обмена ТМИ через  s-й СР;  tнs,m  –  время 
начала m-го интервала через s-й СР по шкале UTC; 
tкs,m – время окончания m-го интервала через s-й СР 
по шкале UTC; Ms – количество интервалов обмена 
ТМИ через s-й СР; S – количество СР;

Q=minti∈Ξ maxs=1,S Qi,s – характеристика энерго-
ёмкости радиоканала обмена ТМИ через КСР, равная 
минимальному отношению «сигнал/шум» за все вре-
мя обмена ТМИ, дБ; Qi,s – отношение «сигнал/шум» 
при обмене ТМИ через s-й СР на момент времени ti; 
Qдоп – минимально допустимое отношение «сигнал/
шум» в радиоканале, дБ;

V={vi, }  –  траектория  объекта  испытаний 
как  множество  точек  vi  траектории ОИ;  vi=〈xi, yi, zi, 
θi,  ψi,  φi, ti, 〉,; xi, yi, zi  –  координаты положения 
ОИ  в  гринвичской  подвижной  системе  координат 
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(ГПСК), км; θi, ψi, φi – углы тангажа, рыскания и вра-
щения в стартовой системе координат (СтСК), град; 
ti – момент времени по шкале UTC;

DОИ={〈θj,φj,γj〉, }  –  диаграмма  направлен-
ности  антенны  БАК  объекта  испытаний  как  мно-
жество  главных  лепестков;  θj  –  азимутальный  угол 
направления  максимума  j-го  лепестка  в  связанной 
системе  координат  (ССК)  антенны,  град;  φj  –  зе-
нитный  угол  направления  максимума  j-го  лепестка 
в  ССК  антенны,  град;  γj  –  половина  угла  раскрыва 
j-го лепестка, град;

w=〈α,β〉, w∈W – вектор углов установки антен-
ны БАК на объекте испытаний; α – угол установки 
антенны  в  поперечной  плоскости  в ССК ОИ,  град; 
β  –  угол  наклона  антенны  в  продольной  плоскости 
ССК ОИ, град;

C – геометрическая модель объекта испытаний 
для расчёта углов  затенения диаграммы направлен-
ности (ДН) антенны БАК;

Λ={λs, }  –  множество  точек  стояния СР; 
λs – долгота точки стояния s-го СР в ГПСК, град;

DСР={〈θk, φk, γk〉, } – диаграмма направлен-
ности  антенны  бортового  радиотехнического  ком-
плекса (БРТК) СР как множество главных лепестков; 
θk – азимутальный угол направления максимума k-го 
лепестка в ССК антенны, град; φk – зенитный угол на-
правления максимума k-го лепестка в ССК антенны, 
град; γk – половина угла раскрыва k-го лепестка, град;

g=〈α,β〉, g∈W – вектор углов установки антенны 
БРТК на СР; α – угол установки антенны в попереч-
ной плоскости в ССК СР, град; β – угол наклона ан-
тенны в продольной плоскости ССК СР, град;

R=〈Pпрд, Gпрд, Gпрм, F, Lф.прд, Lф.прм, Lн, Lпол〉 – кор-
теж  радиотехнических  параметров  радиоканала 
«ОИ – СР»; Pпрд – мощность передатчика, Вт; F – не-
сущая частота, Гц; Gпрд – коэффициент усиления ДН 
антенны БАК ОИ, дБ; Gпрм – коэффициент усиления 
ДН антенны БРТК СР, дБ; Lф.прд – коэффициент по-
терь в фидерном тракте БАК ОИ, дБ; Lф.прм – коэф-
фициент  потерь  в  фидерном  тракте  БРТК  СР,  дБ; 
Lн  –  коэффициент  потерь  из-за  ошибок  наведения, 
дБ; Lпол – коэффициент потерь из-за ошибок поляри-
зации, дБ.
Траектория движения ОИ, как правило, предостав-

ляется  предприятием-производителем.  При  этом 
надо заметить, что положение и ориентация объекта 
часто рассчитываются в разных системах координат, 
что требует приведения исходных данных в единую 
систему координат для дальнейшего использования 
(Дмитриевский А.А., 1972).
Движение  реального  геостационарного  спутника 

всегда отличается от идеального за счёт неизбежно-
го отклонения параметров геостационарной орбиты 
от необходимых значений при запуске СР и действия 

возмущающих факторов. Для расчётов передачи ин-
формации от ракет-носителей отклонениями можно 
пренебречь,  используя  для  вычисления  параметров 
движения СР точку стояния, так как за время выве-
дения РН (около 10 мин) положение СР изменяется 
незначительно (Кантор Л.Я., Тимофеев В.В., 1987).
Для решения задач размещения аппаратуры на по-

верхности  ОИ  необходимо  также  учитывать  его 
геометрическую модель. Для определения углов за-
тенения  диаграммы  направленности  элементами 
конструкции в идеале необходимо использовать один 
из точных методов моделирования трёхмерных объ-
ектов. Но при решении задачи размещения антенны 
потребуется вычисление углов затенения на каждой 
итерации применяемого алгоритма, что повлечёт за 
собой увеличение используемых ресурсов информа-
ционно-вычислительного  комплекса  и  существенно 
увеличит  время  решения  задачи.  Также  особенно-
стью РН и РБ является то, что они симметричны от-
носительно оси 0x ССК, в отрицательном направле-
нии оси 0x направлена работа маршевых двигателей, 
а в положительном – размещается полезная нагрузка. 
Поэтому  для  описания  геометрической  формы  ОИ 
предлагается использовать цилиндр с учётом запре-
та размещения антенны на торцах данного цилиндра 
(Аведьян А.Б. и др., 2012).
Спутники-ретрансляторы в составе КСР представ-

ляются как материальные  точки,  так как в  соответ-
ствии  с  тактико-техническими  характеристиками 
на  них  уже  обеспечиваются  электромагнитная  со-
вместимость и «картина» затенения ДН антенн БРТК 
элементами конструкции.
Передающие и приёмные антенны проектируются 

(Демьяненко Д.Б. и др., 1994) исходя из критериев обе-
спечения заданной мощности сигнала при передаче 
информации на максимальном расстоянии, поэтому 
для  упрощения  расчётов  и  снижения  вычислитель-
ных ресурсов целесообразно представить диаграмму 
направленности как конус с углом раствора равным 
ширине главного лепестка ДН, в пределах которого 
обеспечивается постоянный коэффициент усиления. 
Для  фазированных  антенных  решёток,  имеющих 
аналоговое управление, суммарная ДН аппроксими-
руется также одним конусом. Для фазированных ан-
тенных решёток, имеющих дискретное управление, 
суммарная  ДН  представляется  в  виде  объединения 
конусов по всем возможным направлениям  (Пудов-
кин А.П. и др., 2011). Далее, для удобства расчётов, 
верхняя  полусфера  диаграммы  направленности 
переводится  в  растровую  маску  размера  2000´2000 
пикселей. Это позволяет сохранить единую скорость 
расчёта независимо от количества конусов.
Расчёт  энергетики  радиоканала  проводится  с  це-

лью определения возможности приёмной аппарату-
ры принять радиосигнал от передатчика  (абонента) 
при  существующих  на  данный  момент  факторах, 
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препятствующих  (отрицательно  влияющих)  на  его 
распространение.  Основным  показателем  таковой 
возможности  является  пороговое  значение  сигнал/
шум. Мощность  радиосигнала  на  входе  приёмника 
определяется  общим  выражением,  равным  отноше-
нию мощности сигнала к помехам.
И,  наконец,  поскольку  в  результате  вариативного 

(обусловленного наличием нескольких СР, большим 
количеством  главных  лепестков  ДН  антенны  БАК 
ОИ и достаточно большим раскрывом ДН антенны 
БАК  ОИ)  поиска  оптимального  вектора  w*  углов 
установки антенны БАК на ОИ, возможны несколько 
рациональных  вариантов,  обеспечивающих  макси-
мальное время обмена ТМИ через КСР, то после ре-
шения оптимизационной задачи необходимо выбрать 
такой вектор углов установки, для которого угловое 
расстояние от направления на СР до края ДН антен-
ны  БАК ОИ  будет  больше  возможного  отклонения 
ОИ от номинальной траектории в процессе полёта:

∀ti, ti∈Ξ, d(vi, DОИ, w*, λs)>δ,
где δ – возможное угловое отклонение ОИ.
Сформулированная  задача  оптимизации  архитек-

туры бортового  антенного комплекса объекта испы-
таний при обмене ТМИ через КСР является сложной 
задачей нелинейного динамического программирова-
ния,  ориентированной  на  прикладную  область,  для 
решения  которой  существующие  методы  в  прямой 
постановке неприменимы. Поэтому требуется разра-
ботка  соответствующего  эффективного и качествен-
ного  информационно-математического  обеспечения 
(ИМО) (Ловцов Д.А., 2005), при этом качество ИМО 
определяется, главным образом, точностью и опера-
тивностью выполнения расчётов при решении задачи.

2. Решение задачи
Решение сформулированной сложной задачи опти-

мизации  архитектуры  БАК  объекта  испытаний  при 
обмене ТМИ через КСР представляется целесообраз-
ным  на  основе  её  структурно-логической  декомпо-
зиции  на  четыре  относительно  простые  последова-
тельно  решаемые  подзадачи,  включая  (рисунок  1): 
расчётную математическую задачу подготовки исход-
ных данных; расчётную математическую задачу полу-
чения промежуточных данных и математического мо-
делирования, не зависящих от ориентации БАК ОИ; 
оптимизационную математическую задачу обеспече-
ния максимального времени обмена ТМИ через КСР 
на основе рациональной ориентации БАК; расчётную 
математическую задачу аппроксимации областей мак-
симального времени обмена ТМИ и определения ра-
ционального вектора ориентации БАК ОИ для обеспе-
чения стабильности обмена ТМИ через КСР.
Для  решения  данных  математических  задач  раз-

работано  соответствующее  эффективное  ИМО, 
включающее  методику  оперативной  рациональной 
ориентации  БАК  объекта  испытаний  при  обмене 
ТМИ через КСР  (рисунок 2)  и  комплекс  эффектив-
ных  алгоритмов  (рисунок 3),  включающий базовые 
алгоритмы: модифицированный  волновой  алгоритм 
(«А3-1»)  поиска  областей  максимума  с  перемен-
ным шагом, модифицированный волновой алгоритм 
(«А3-2») уточнения областей максимума и алгоритм 
(«А4-3») поиска центра области максимума.
Процедура поиска рациональной ориентации БАК 

ОИ для повышения стабильности обмена ТМИ через 
КСР следующая:

рисунок 1. Структурно-логическая декомпозиция задачи оптимизации архитектуры бортового антенного комплекса 
объекта испытаний
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рисунок 2. Функциональная структура методики оперативной рациональной ориентации бортового антенного комплекса
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Шаг 1. Перевод траекторных данных ОИ в ГПСК 
с использованием алгоритмов «А1-1» – «А1-7».
Шаг  2.  Расчёт  векторов  положения  каждого  СР 

в ГПСК по точкам стояния с применением алгоритма 
«А1-8».
Шаг  3.  Преобразование  моделей ДН  антенн  БАК 

и  БРТК  объекта  испытаний  из  множеств  конусов 
главных  лепестков  в  соответствующие  растровые 
маски  размера  2000×2000  пикселей  по  алгоритму 
«А1-9».
Шаг 4. Для каждой точки траектории ОИ по всем 

СР  расчёт  пересечения  оси  оптической  видимости 
«ОИ – СР» с Землёй путём сравнения кратчайшего 
расстояния  от  отрезка  «ОИ  –  СР»  до  центра  масс 
Земли с радиусом Земли по алгоритму «А2-1».
Шаг 5. Для каждой точки ОИ траектории по всем 

сочетаниям  «ОИ  –  СР»  расчёт  отношения  сигнал/
шум по алгоритму «А2-2».
Шаг 6. Для каждой точки траектории ОИ по всем 

СР определение принадлежности оси оптической ви-
димости «ОИ – СР» ДН приёмной антенны БРТК СР 
по алгоритму «А2-3».
Шаг 7. Ввод вектора w0 начальных углов установки 

антенны  БАК  на  корпусе ОИ,  максимального шага 
поиска δ и условия остановки поиска при уточнении 
областей максимума ε.

Шаг 8. Расчёт множества {w*} рациональных углов 
установки антенны БАК ОИ, при которых обеспечи-
вается максимальное суммарное время обмена ТМИ 
через  КСР,  по  алгоритму  «А3-1»  с  максимальным 
шагом δ.
Шаг  9. Уточнение множества  {w*}  рациональных 

углов установки антенны БАК ОИ, при которых обе-
спечивается максимальное суммарное время обмена 
ТМИ  через  КСР,  по  алгоритму  «А3-2»  с  условием 
остановки поиска ε.
Шаг 10. Линейная интерполяция целевой функции 

суммарного времени обмена ТМИ через КСР по ал-
горитму «А3-3».
Шаг 11. Определение количества областей макси-

мума целевой функции суммарного времени обмена 
ТМИ через КСР по алгоритму «А4-1» и определение 
прямоугольных границ данных областей по алгорит-
му «А4-2».
Шаг  12.  Для  каждой  области  максимума  целевой 

функции  определение  условных  центров  областей 
максимума на основании расчёта локальных макси-
мумов функции расстояния от точки до границы об-
ласти по алгоритму «А4-3».
Шаг  13.  Расчёт  приращений  возможного  откло-

нения  для  каждого  центра  области  по  алгоритму 
«А4-4».

рисунок 3. Комплекс эффективных алгоритмов оптимизации архитектуры бортового антенного комплекса
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а – первого порядка;  
б – первого порядка;  
в – второго порядка.
рисунок 4. Проверка окрестностей Мура первого и второго порядка

рисунок 5. Последовательность аппроксимации областей максимума целевой функции

1 15

2 3 4

d(
i)

f(i
)

r(i
)

i i i

8

7

6

5

4

3

2

1

0

9
8
7
6
5
4
3
2
1
0

4

3

2

1

0

–1

–2
1 5 9 13 17 21 25 29 33 37 41 45 49 1 5 9 13 17 21 25 29 33 37 41 45 49 1 5 9 13 17 21 25 29 33 37 41 45 49

7

2
2 4 5

5 6
6 7

7 7 7 7 6
6 6

6 7 6
6

6
6

6
6 6 5 5 4 3

3
3
3 3

3 3
3 4 4

4
4 5 6 6

6
6
6 7 7 7

7 7 7
7 7 7 7 7 6

6 6 5
5 4

2
2

2
2

54

2
2 2

2

5

7 

7

21

21

14

14

6

6

1

1

3

3
4

4

11

11

19

19
9

9

17

1712

12
20

20

21
22

1
1 1 1 1

1

1 1

49 49

49 49

47 47

47 47

45 45

45 45

43 43

43 43

41 41

41 41

39 39

39 39

37 37

37 37

35 35

35 35

33 33

33 33

31 31

31 31

29 29

29 29

27 27

27 27

25 25

25 25

23 23

23 23

21 21

21 21

19

19 19 19 19

19

19 19

17

17 17 17 17

17

17 17

15

15 15 15 15

15

15 15

13

13 13 13 13

13

13 13

11

11 11 11 11

11

11 11

9

9 9 9 9

9

9 9

7

7 7 7 7

7

7 7

5

5 5 5 5

5

5 5

3

3 3 3 3

3

3 3

а б в

Шаг  14.  Выработка  рекомендаций  по  углам  уста-
новки антенны БАК на корпусе ОИ (осуществляется 
оператором в контуре управления АСУИ).
Особенностью  алгоритма  «А3-1»,  основанного 

на модификации первого этапа известного алгорит-
ма волновой трассировки («алгоритм Ли»), является 
использование  переменного  шага  распространения 
волны из текущей точки для уменьшения количества 
вычислений  в  нулевых  областях  целевой  функции 
суммарного  времени  обмена  ТМИ  через  КСР.  При 
этом для остановки волны в обратном направлении 
используется следующее условие: если в «окрестно-
сти Мура» порядка h/2 новой точки, где h – текущий 
шаг волны из точки, существует ранее вычисленная 
точка со значением большим или равным в текущей 
точке, то новая точка не рассматривается (рисунок 4).

 Если же новая точка прошла указанную проверку, 
то  для  неё  рассчитывается  значение  целевой функ-
ции,  а  затем  полученное  значение  сравнивается  со 
значением  функции  в  точке-источнике.  Если  эти 
значения  равны,  то шаг  из  данной  точки  становит-
ся  вдвое больше  текущего. Если  значение функции 
в точке больше, чем в точке-источнике, то шаг из дан-
ной точки становится вдвое меньше текущего (но не 
меньше  1).  Если  значение  функции  в  точке  мень-
ше, чем в точке-источнике, то шаг из данной точки 
становится  вдвое  больше  текущего  (но  не  больше 
максимального).
Так как из-за сохранения шага при равных значени-

ях целевой функции некоторые значения максимума 
могут быть пропущены, то для уточнения получен-
ного  решения  предлагается  использовать  алгоритм 
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А3-2,  также  основанный  на  модификации  перво-
го  этапа  алгоритма  Ли.  Модификация  заключает-
ся в том, что на старте алгоритма волна начинается 
сразу  из  нескольких  источников,  соответствующих 
полученным  максимумам  на  выходе  предыдущего 
алгоритма. Условием остановки является отклонение 
от текущего значения максимума на величину, опре-
деляемую исходя из требуемой точности.
Полученные  области  максимума  предлагается  ап-

проксимировать прямоугольными областями, которые 
характеризуются  точками центра  и  значениями при-
ращений по координатам α и β. Кроме того, установка 
антенны БАК в центрах данных областей обеспечит 
стабильность обмена ТМИ через КСР при отклонении 
ОИ  от  номинальной  траектории  в  процессе  полёта. 
Для этого используется последовательность действий 
с применением алгоритма «А4-3» поиска центров об-
ластей,  основанного  на  поиске  локальных  максиму-
мов функции расстояния до края области (рисунок 5).

3. Анализ результатов эксперимента
Для  проверки  эффективности  разработанного 

ИМО  (в  отношении  обеспечения  максимального 
времени  обмена  ТМИ  через  КСР)  было  проведено 
математическое  моделирование  на  примере  пусков 
РН  «Союз-2.1б»  с  космодрома  Восточный  при  об-
мене  ТМИ  через  МКСР  «Луч»  при  различных  ва-
риантах  установки  телеметрической  антенны  ТА4 
(производитель  – АО «Филиал ОРКК – НИИ КП») 
на корпусе РН.

рисунок 6. Детальные планы обмена телеметрической информацией через космическую систему ретрансляции

а – РН «Союз-2.1б» (i=98°, α=−36°, β=0°);  
б – РН «Союз-2.1б» (i=98°, α=75°, β=15°);  
в – РН «Союз-2.1б» (i=98°, α=67°, β=15°);  
г – РН «Союз-2.1б» (i=64.8°, α=−36°, β=0°);  
д – РН «Союз-2.1б» (i=64.8°, α=75°, β=15°);  
е – РН «Союз-2.1б» (i=64.8°, α=79°, β=−5°);  
ж – РН «Союз-2.1б» (i=51.7°, α=−36°, β=0°);  
и – РН «Союз-2.1б» (i=51.7°, α=75°, β=15°);  
к – РН «Союз-2.1б» (i=51.7°, α=53°, β=−19°).
рисунок 7. Траектории спутника-ретранслятора 
в полярной системе координат антенны «ТА4» при 
различных вариантах её установки
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В  качестве  исходных  траекторных  данных  были 
выбраны три траектории РН: при выведении полез-
ной нагрузки на орбиту с наклонением 98°, которая 
соответствует первому пуску с Восточного 27 апреля 
2016 года; при выведении полезной нагрузки на ор-
биты с наклонениями 64,8° и 51,7°, которые соответ-
ствуют планируемым траекториям выведения.
В качестве исходного положения антенны БАК вы-

брано положение, соответствующее реальному поло-
жению телеметрической антенны при первом пуске. 
В  качестве  сравнительных  рассмотрены  положения 
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антенны  БАК,  соответствующие  месту  установки, 
в  которое  впоследствии  была  перенесена  антенна, 
и положению, полученному по результатам примене-
ния ИМО.
Как показано на рисунке 6, перенос антенны в но-

вое  место  обеспечивает  увеличение  суммарного 
времени обмена ТМИ через МКСР, в том числе и во 
время  работы  третьей  ступени  РН,  где  отсутствует 
видимость стационарных измерительных пунктов:

 - для  первой  траектории  с  97%  (512  с)  до  100% 
(527 с);

а – количество вычислений целевой функции; б – время выполнения процедуры поиска.
рисунок 8. Сравнение оперативности алгоритмов «А3-1», «А3-2» и метода полного перебора
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 - для второй траектории с 39.5% (222 с) до 100% 
(562 с);

 - для  третьей  траектории  с  0%  (0  с)  до  100% 
(527%).

Как видно из рисунков 7а, 7г, 7ж, показатель E не-
стабильности  превышает  допустимую  норму,  при 
установке антенны в начальном положении:

 - для первой траектории E=8.78∙10−2 (45 c/512 c);
 - для второй траектории E=2.57∙10−1 (57 c/222 c);
 - для третьей траектории значение E не определе-
но (0 c/0 c).

Перенос антенны в новое место обеспечивает на-
хождение траектории СР внутри области ДН с запа-
сом δ>5°  (рисунки 7в, 7е,  7к),  что  гарантирует  ста-
бильность обмена ТМИ при возможном отклонении 
от  номинальной  траектории  РН,  т.е.  показатель  E 
нестабильности  находится  в  допустимых  пределах 
(E=10−3).
На рисунке 8 приведены диаграммы сравнения ко-

личества вычислений целевой функции суммарного 
времени  обмена  ТМИ  через  КСР  и  времени  поис-
ка  областей  максимума  методом  полного  перебора 
и  алгоритмами  «А3-1»  и  «А3-2».  Для  наилучшего 
восприятия  значения  в  данных  диаграммах  пред-
ставлены  через  натуральный  логарифм.  В  качестве 
исходных траекторных данных по ОИ были исполь-
зованы  три  типовые  траектории  пусков  РН  «Союз-
2.1б» с космодрома Восточный и три тестовые тра-
ектории межконтинентальных баллистических ракет 
с различными точками запуска. За счёт применения 
комплекса  эффективных  алгоритмов  оперативность 
оптимизации  архитектуры  БАК  повышена  в  шесть 
раз (среднее время поиска рациональной ориентации 
БАК снижено на 80% по сравнению с методом пол-
ного перебора).

заключение
За счёт применения разработанного информацион-

но-математического  обеспечения  стабильность  об-
мена ТМИ от объекта испытаний через КСР можно 
повысить путём переноса антенны БАК в место, обе-
спечивающее сохранение максимального суммарно-
го времени обмена ТМИ при отклонении ОИ от но-
минальной  траектории  в  процессе  полёта.  Кроме 
того, разработанное ИМО было применено при вы-
ведении полезной нагрузки на целевые орбиты с по-
мощью  РН  «Союз-2.1б»  с  космодрома  Восточный 
и РБ «Фрегат» с космодрома Байконур и обеспечило 
положительные результаты по показателям стабиль-
ности, энергоёмкости и оперативности.
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введение
Подготовка  приземления  спускаемого  аппарата 

(СА)  начинается  заблаговременно.  За  сорок  дней 
определяются  районы  будущей  штатной  посадки 
и области посадки при переходе на баллистический 
спуск. Происходит согласование зон отчуждения. На 
этом  этапе  в  алгоритмы  расчёта  траекторий  спуска 
закладываются данные о составляющих скорости ве-
тра, температуре, плотности и их вариациях из спра-
вочной стандартной атмосферы. Глобальная справоч-

ная модель атмосферы на высотах от 0 до 100 км для 
баллистического  обеспечения  ракетно-космической 
практики была разработана 4 ЦНИИ Министерства 
обороны РФ (Глобальная справочная модель атмос-
феры…, 2017).  За  десять  дней  производится  уточ-
нение  расчётов  с  учётом данных  о  текущей  орбите 
космической  станции. Последний предварительный 
расчёт траектории проводится  за 1 сутки до начала 
торможения  СА,  когда  производится  ввод  прогно-
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стических данных о термодинамических параметрах 
(давлении,  силе  и  направлении  ветра,  температуре 
и  плотности)  нижнего  10-км  слоя  атмосферы,  так 
как при посадке для корабля с парашютно-реактив-
ной системой приземления (Космические аппараты, 
1993)  возможен  значительный  ветровой  снос.  Про-
гностические  данные  в  районе  предполагаемой по-
садки  СА  выдаются  метеослужбой  наземного  ком-
плекса управления.
В данной работе предлагается на последнем этапе 

определения траектории спуска введение в алгорит-
мы номинального управления параметров атмосфе-
ры  на  высотах  40–80  км,  полученных  в  результате 
прогностического  расчёта  с  помощью  химико-кли-
матической модели  SOCOL. Ниже  40  км,  когда  ра-
диосвязь  со  СА  восстанавливается,  алгоритмы  ко-
мандного  управления  могут  содержать  как  данные 
фактических наблюдений за состоянием атмосферы 
(аэрологическое  зондирование,  ракетное  зондиро-
вание), так и прогностические данные, полученные 
различными  способами.  Подробно  методы  прогно-
зирования траектории спуска рассмотрены в работах 
(Мостовой Д.Ю., Сихарулидзе Ю.Г., 1991; Сихару-
лидзе Ю.Г., Мостовой Д.Ю., Жуков Б.И., 1994; Лаза-
рев Ю.Н., 2007).
Для обоснования введения на последнем этапе рас-

чёта  траектории  спуска  корректировки  параметров 
атмосферы  по  результатам  прогностического  моде-
лирования в настоящей работе рассматривается слу-
чай, когда посадка СА совпала с периодом внезапно-
го стратосферного потепления (ВСП) – важнейшего 
динамического  явления  циркуляции  стратосферы 
Северного полушария в зимний период, влияние ко-
торого  охватывает  не  только  стратосферу,  но  и  ме-
зосферу, верхнюю атмосферу (Pedatella N., Chau J., 
Schmidt H., Goncharenko L. et al., 2018) и тропосферу.
Динамические  параметры  внетропической  стра-

тосферы в зимний сезон (с ноября по апрель) харак-
теризуются  сильной  внутрисезонной  и  межгодовой 
изменчивостью.  Наиболее  сильные  главные  ВСП 
сопровождаются  изменением  зонального  ветра,  на-
правленного  с  запада  на  восток  (т.е.  западного), 
на  направленный  с  востока  на  запад  (восточного) 
в верхней и средней стратосфере, а также смещени-
ем стратосферного полярного вихря от полюса или 
его разделением на две части. Главные ВСП наблю-
даются почти каждую зиму, сопровождаются увели-
чением температуры на десятки градусов в течение 
нескольких  дней.  Продолжительность  ВСП  может 
составлять  от  нескольких  дней  до  нескольких  не-
дель. Однако и не главные – минорные ВСП, у кото-
рых скорость зонального ветра уменьшилась (иногда 
до  5–10 м/с),  но  направление  в  средней  стратосфе-
ре  не  изменилось,  способны  оказать  значительное 
влияние  на  температурный  режим  стратосферы. 

В некоторые зимние сезоны ВСП могут наблюдать-
ся  несколько  раз,  как,  например,  в  декабре  1998 
года  и  марте  1999  года  (Kodera K., Mukougawa H., 
Maury P., Ueda M., Claud C.,  2016).  Влияние  ВСП 
на  циркуляцию  стратосферы  не  ограничивается 
только  высокими  широтами  и  может  быть  выяв-
лено  в  средних  и  даже  экваториальных  широтах 
(Eguchi N., Kodera K., 2010).  Кроме  главных  ВСП, 
в Арктике наблюдаются финальные ВСП, характери-
зующие перестройку с зимнего режима циркуляции, 
на летний, при котором направление зонального ве-
тра  в  стратосфере меняется  с  западного  на  восточ-
ное. Финальные ВСП могут  наблюдаться  с  середи-
ны марта до начала мая (Savenkova E., Kanukhina A., 
Pogoreltsev A., Merzlyakov E., 2012).

1.   Описание используемой 
химико-климатической модели 
и процедуры усвоения данных 
наблюдений

Для  улучшения  качества  рассчитываемых  номи-
нальных  траекторий  спуска  предлагается  исполь-
зовать  прогностические  результаты  численного 
моделирования.  В  работе  использовалась  глобаль-
ная  климатическая  модель  SOCOL  (Schraner M., 
Rozanov E., Schnadt Poberaj C., Kenzelmann P. et al., 
2008; Stenke A., Schraner M., Rozanov E., Egorova T. et 
al., 2013), которая является комбинацией модели об-
щей циркуляции MAECHAM4, разработанной в Ин-
ституте метеорологии им. Макса Планка  в Гамбур-
ге  и  химико-транспортной  модели  MEZON  (Model 
for  the  Evaluation  of  oZONe  trends)  (Rozanov E.V., 
Zubov V.A., Schlesinger M.E., Yang F. et al., 1999). Это 
спектральная  модель  с  горизонтальной  сеткой  T31 
и 39 вертикальными уровнями, верхний из которых 
соответствует давлению 0,01 гПа (~80 км), а нижний 
зависит  от  топографии.  Временной шаг  составляет 
15  минут  для  динамических  и  физических  процес-
сов.  SOCOL  моделирует  41  химическую  составля-
ющую, которые участвуют в 118 газовых реакциях, 
33  реакциях  фотолиза  и  16  гетерогенных  реакциях 
на поверхности или внутри частиц сульфатных аэро-
золей и полярных стратосферных облаков.
При любых модельных расчётах состояние атмос-

феры в некотором пространстве S может быть описа-
но вектором ξt в любой момент времени t. Вектор со-
стояния перемещается со временем в пространстве S 
и  описывает  при  этом некоторую  траекторию. Точ-
ность  описываемой  траектории  зависит,  среди про-
чего,  и  от  точности  начальных  условий. Однако  со 
временем  расчётная  траектория  отклоняется  от  ис-
тинной  даже  при  аккуратном  задании  начальных 
условий. И если при длительных модельных расчё-
тах необходимо воспроизвести некоторое состояние  
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атмосферы, пользуются ассимиляцией в модели ре-
альных данных. Мы применяем внедренную в модель 
SOCOL в рамках работ созданного в ФГБУ «ЦАО» 
центра  «Средняя  атмосфера»  (Вязанкин А.С., Юш-
ков В.А., Варгин П.Н., Лукьянов А.Н. и др., 2019) про-
цедуру наджинга («nudging»), идея которой состоит 
в  использовании  механизма  релаксации,  который 
«подтягивает»  расчётную  векторную  траекторию  ξt 
к  заданной  (например,  полученной из  наблюдений) 
векторной  траектории  ζt.  Обозначим  проекции  тра-
екторий  на  некие  оси  пространства  S  через  ξ  и  ζ. 
Эти  проекции могут  представлять  любые  перемен-
ные  состояния  атмосферы,  например,  температуру, 
дивергенцию поля  ветра  и  т.д. При  этом предпола-
гается,  что для  самих векторов  состояния и любых 
их компонент справедливо уравнение, описывающее 
ньютоновскую релаксацию:

здесь  τ  –  время  релаксации,  характеризует  степень 
влияния  заданных  параметров  на  расчётные  значе-
ния. В общем случае τ зависит как от пространствен-
ных  координат,  так  и  от  времени.  Неявная  схема 
решения  этого  дифференциального  уравнения  по-
зволяет получить:

Здесь  ξ*t+Δt  –  прогностическое  значение  перемен-
ной  без  ассимиляции;  ∆t  –  шаг  интегрирования 
по времени.
В модели SOCOL ассимиляция проводится по трём 

термодинамическим параметрам: температура атмо-
сферы, дивергенция и завихрённость поля ветра.
В  общем  случае  уравнения  релаксации  использу-

ются  в  спектральном  пространстве.  Для  каждого 
модельного уровня и переменной время релаксации 
должно устанавливаться индивидуально. Также име-
ется  возможность  исключать  отдельные  спектраль-
ные коэффициенты из «nudging» процедуры, что ча-
сто  бывает  оправданно.  Коэффициенты  релаксации 
выбирались  согласно  (Kaas E. et al.,  2000)  для  ди-
вергенции τ=48 часов, для завихрённости τ=6 часов, 
для температуры и логарифма приземного давления 
τ=24 часа.
Одним из важных этапов процедуры «nudging» яв-

ляется подготовка исходных внешних (входных) дан-
ных, которая состоит из следующих этапов.
1.  Вертикальная  интерполяция  исходных  полей 

термодинамических  параметров,  так  как  обычно 
вертикальное  разрешение  ассимилируемых  данных 
выше, чем вертикальное разрешение данных модель-
ных расчётов.
2.  Горизонтальная интерполяция исходных полей, 

обусловленная  той  же  разницей  в  горизонтальном 
разрешении ассимилируемых и модельных данных.

3.  Преобразование  исходных  полей  в  спектраль-
ную  форму  представления,  которая  используется 
в модели.
Процедура «nudging» не ориентирована на какой-

либо определённый источник ассимилируемых дан-
ных, однако от выбора  этих данных  зависит конеч-
ный  результат  моделирования.  В  целях  апробации 
метода  для  ассимиляции  термодинамических  пара-
метров в модели SOCOL используются данные реа-
нализов ERA-Interim, MERRA, JRA-55. Эти данные 
являются результатом усвоения глобальных данных 
наблюдений (наземных, спутниковых и т.д.) ассими-
ляционной  моделью  3D-Var.  Расчёты  с  процедурой 
«nudging» на модели SOCOL были успешно приме-
нены при исследовании влияния на химический со-
став верхней атмосферы главного ВСП, произошед-
шего в январе 2009 года (Funke B., Ball W., Bender S., 
Gardini A., Lynn Harvey V. et al., 2017).

2.   Моделирование 
быстроменяющегося состояния 
атмосферы

Процедура «nudging» была проведена для зимнего 
периода  2008/2009  годов,  циркуляционный  режим 
которого  характеризуется  необычно  сильным  стра-
тосферным  потеплением,  произошедшим  в  январе 
2009 года, приведшим к перестройке структуры стра-
тосферного полярного вихря в верхней стратосфере 
и нисходящему движению в течение нескольких не-
дель после ВСП.
В  начальный  период  зональный  ветер  усиливает-

ся до 80 м/с в верхней стратосфере, приводя к пере-
распределению  волнового  воздействия,  нарушению 
близкой  к  сферической  формы  полярного  вихря 
и смещению его центра от полюса. Температура по-
лярной  стратосферы  резко  нарастает  в  диапазоне 
высот 20–65 км, но самое значительное потепление 
(до  60  К)  происходит  на  высотах  порядка  45  км, 
приводя к опусканию стратопаузы. С 20 по 25 янва-
ря  ВСП  достигает  кульминации  и  направление  зо-
нального  ветра меняется  с  западного на  восточное, 
достигая 30 м/с в районе стратопаузы. Наибольший 
нагрев происходит в слое 40–50 км, тогда как выше 
60  км  появляется  небольшое  похолодание.  В  фазе 
восстановления  центр  стратосферного  полярного 
вихря медленно возвращается к полюсу и  скорость 
ветра  возрастает  в  слое  выше  50  км.  Восстановле-
ние  нормального  режима  циркуляции  произошло 
в марте 2009 года (Harada Y., Goto A., Hasegawa H., 
Fujikawa N. et al., 2010).
На  рисунке  1  приведено  высотное  распределение 

температуры  в  области  60–90°  с.ш.  и  зонального  ве-
тра  на  60°  с.ш.  по  данным  ERA-Interim  и  расчётным 
данным модели SOCOL после применения процедуры 
«nudging»; видно хорошее совпадение результатов.

АТМОСФЕРНОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ ДЛЯ ОБЕСПЕЧЕНИЯ УПРАВЛЕНИЯ ДВИЖЕНИЕМ  
СПУСКАЕМОГО АППАРАТА
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а – по данным ERA-Interim; б – по данным SOCOL («nudging»);  
в – среднезонального ветра [м/с] на 60° с.ш. по данным SOCOL («nudging»). По оси ординат – дни с 1 января 2009 года.
рисунок 1. Высотно-временная диаграмма изменения температуры [K] в области 60–90° с.ш.

3.   Возможность уточнения 
параметров атмосферы в целях 
сокращения зоны максимального 
отклонение от точки посадки

В  предыдущем  разделе  было  показано,  что  про-
цедура  «nudging»  позволяет  улучшить  воспроиз-
ведение  термодинамических  параметров,  однако 
такой подход, прежде всего, интересен для исследо-
вателей  атмосферных  процессов.  Для  использова-
ния в повседневной работе метеослужбы наземного 
комплекса управления полётами требуется исследо-
вание  прогностических  возможностей  метода.  Как 

упоминалось  во  введении,  последние  прогности-
ческие  расчёты  номинальных  траекторий  произво-
дятся за сутки до начала торможения СА. Посколь-
ку международные бесплатные  базы данных,  такие 
как ERA-Interim, MERRA, JRA-55, обычно отстают 
от реального времени, то были проведены остановки 
процедуры «nudging» за разные интервалы времени 
(от  1  до  12  суток)  до  начала  ВСП. Дальше  модель 
SOCOL  продолжала  прогностические  расчёты  без 
привязки  к  наблюдаемым  параметрам  атмосферы. 
В результате было получено, что модель можно ис-
пользовать для прогноза на срок до 8 суток.
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На  рисунках  2-3  представлены  ход  температуры 
на уровне 10  гПа и  зональной составляющей ветра 
над  Оренбургом  на  высоте  около  40  км  для  двух 
моментов остановки процедуры усвоения данных – 
10 суток и 1 сутки (кривые «ост 03.01» и «ост 12.01»). 
Видно,  что  ВСП  сопровождалось  быстрыми  изме-
нениями  температуры.  Отметим,  что  температура 
из таблиц глобальной справочной модели атмосферы 
(Глобальная справочная модель атмосферы…, 2017) 
всегда на 15–25 К выше наблюдавшейся в этот пери-
од времени.

рисунок 2. Температура в январе 2009 года на уровне 
10 гПа (~30 км) в районе Оренбурга по данным 
модельных расчётов, реанализа ERA-Interim и таблиц 
стандартной атмосферы

рисунок 3. Зональная составляющая скорости ветра 
в январе 2009 года на уровне 4 гПа (~40 км) в районе 
Оренбурга по данным модельных расчётов, реанализа 
ERA-Interim и таблиц стандартной атмосферы

На рисунке 4 представлен высотный разрез отли-
чия плотности воздуха от табличных данных по стан-
дартной  атмосфере  над  Оренбургом  для  14  янва-
ря  2009  года  при  остановке  процедуры  «nudging» 
за 1  сутки до начала резких изменений параметров 
атмосферы.

рисунок 4. Превышение плотности (положительные 
значения) расчётов модели SOCOL в процентах над 
данными стандартной атмосферы. Плотность рассчитана 
по данным модели SOCOL с остановкой процедуры 
«nudging» за 1 сутки до начала изменений параметров 
атмосферы. Зелёная линия – СКО (среднеквадратичное 
отклонение) из таблицы стандартной атмосферы

Представленные  рисунки  демонстрируют  хоро-
шие прогностические способности модели SOCOL. 
При  расчётах  был  использован  компьютер  средней 
мощности, время расчёта 1 месяца составило около 
15 минут.
При  движении  СА,  по  крайней  мере,  до  высоты 

40 км происходит спуск по программе, рассчитанной 
для номинальных траекторий, полученных с параме-
трами  стандартной  атмосферы.  Если  процесс  при-
земления совпал с периодом ВСП, то вариации плот-
ности и скорости ветра из стандартной атмосферы, 
используемые для уточнения траекторий, после вы-
бора конечной точки спуска в области достижимости 
не отражают реальной ошибки в термодинамических 
параметрах. В работе (Аношин Ю.М., Бобылев А.В., 
Ярошевский В.А.,  2012) показано, что ошибки в  за-
ложенной плотности могут привести к непопаданию 
в точку спуска на 7–14 км даже без учёта ветрового 
возмущения. А накладывание  горизонтального  гра-
диентного ветра из таблицы стандартной атмосферы 
при западном ветре и направлении траектории полё-
та СА на восток приводит к уменьшению максималь-
ного  недолёта  на  3  км.  В  случае  восточного  ветра 
можно ожидать, что область рассеивания точек спу-
ска сместилась бы в восточном направлении и мак-
симальные  ошибки  достигли  бы  13–20  км.  Остав-
шегося  расстояния  до  поверхности  Земли  уже  не 
хватит для уменьшения ошибки в зоне приземления 
даже при наличии информации о реальном ветре, так 
как  эффективность  управления  снижается  (Евдоки-
мов С.Н., Климанов С.И., Корчагин А.Н., Микрин Е.А. 
и др., 2014). Это особенно неприемлемо для пилоти-
руемого  транспортного  корабля  нового  поколения 
(Антонова Н.П., Брюханов Н.А., Четкин С.В., 2014), 
для которого допустимое максимальное отклонение 
от точки посадки сокращено с 18 км до 5 км.

АТМОСФЕРНОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ ДЛЯ ОБЕСПЕЧЕНИЯ УПРАВЛЕНИЯ ДВИЖЕНИЕМ  
СПУСКАЕМОГО АППАРАТА
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заключение
Развитие вычислительной техники, растущий спи-

сок  параметров  атмосферы,  определяемых  метода-
ми  спутникового  зондирования,  а  также  развитие 
методов  численного  моделирования  позволяют  по-
новому взглянуть на метеорологическое обеспечение 
процесса посадки космического спускаемого аппара-
та. Если второй расчёт номинальных траекторий спу-
ска  сместить  на  два-три  дня  ближе  к  планируемой 
дате, то уже на этом этапе можно провести предва-
рительную коррекцию траектории за счёт модельно-
го прогноза параметров атмосферы. При последней 
коррекции за 1 сутки до начала спуска использование 
данных моделирования позволит избежать больших 
ошибок в закладываемых в расчёты траекторий ско-
рости ветра, температуры и плотности атмосферы.
В  настоящее  время  в  модели  входа  космических 

аппаратов  в  плотные  слои  атмосферы  используют 
данные  о  климатических  значениях  параметров  ат-
мосферы. Однако наблюдаемое и ожидаемое в бли-
жайшие десятилетия изменение климата (потепление 
в  тропосфере  сопровождается  снижением  темпера-
туры  стратосферы  и  изменением  меридиональной 
циркуляции) не должно остаться без внимания. Учёт 
различных  сценариев  антропогенного  воздействия 
на природную среду и проведение модельных экспе-
риментов на 10–25 лет для условий будущего клима-
та позволит получить оценки предельных  значений 
атмосферных параметров, важные при проектирова-
нии новых летательных аппаратов.
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формата А4);
– фотографий авторов (размер фотографий не менее 10×15);
– сведений об авторах.

В сведениях об авторах следует сообщить: ФИО (полностью), учёное звание, учёную степень, аспирант или соиска-
тель учёной степени, домашний и рабочий телефоны (с кодом города), мобильный (предпочтительней), адрес элек-
тронной почты.

Консультации по правильному оформлению подаваемых материалов Вы можете получить у сотрудников редакции 
по тел.: 8 (495) 575-55-63.
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80-ЛЕТИЮ

в АО «НПО ЛАВОЧКИНА» 
прошло
РАСШИРЕННОЕ 
ЗАСЕДАНИЕ НТС,
посвященноё

со дня образования ОКБ
от легендарного истребителя 
до автоматических КА  
для исследования планет  
СОЛНЕЧНОЙ СИСТЕМЫ  
и КОСМИЧЕСКОГО ПРОСТРАНСТВА –  
этапы пути ОКБ НПО имени  
Семёна Алексеевича ЛАВОЧКИНА



20193
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с е н т я б р ь

Её авторами являются учёные акционерного общества  
«Научно-производственное объединение имени С.А. Лавочкина».  
Представленный материал базируется на обобщении теоретического  
и практического их опыта при создании и эксплуатации автоматических 
космических аппаратов научного и прикладного назначения.
В ней изложены различные аспекты задач динамики и виброзащиты КА 
и алгоритмов их решения с применением современных расчётных методов,  
анализ существующих и перспективных систем виброзащиты.
Рассмотрены методики экспериментальной отработки указанных устройств.
Приведённые в книге сведения могут быть использованы  
при проектировании современной космической техники.
Монография хорошо иллюстрирована.
Она будет интересна широкому кругу создателей космических аппаратов 
при решении проблем минимизации динамических возмущений  
на прецизионные объекты, преподавателям по аэрокосмическим  
специальностям, аспирантам и студентам, а также научной общественности.

Все отечественные космические автоматические астрофизические  
обсерватории создаются в НПО имени С.А. Лавочкина. Первая в стране –  
АСТРОН с ультра фиолетовым и рентгеновским телескопами, запущена 
в 1983 году. Затем в 1989 году – ГРАНАТ с рентгеновским и гамма телескопами.  
В 2011 году – СПЕКТР-Р – РАДИОАСТРОН с радиотелескопом, создавший 
огромный наземно-космический интерферометр (с базой около 360000 км), 
который в мире не будет превзойдён и в обозримом будущем. 13 июля 2019 года 
запущена обсерватория СПЕКТР-РГ с двумя рентгеновскими телескопами. 
На перспективу создаются СПЕКТР-УФ, СПЕКТР-МИЛЛИМЕТРОН и АРКА.


