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Принципы проектирования 
спускаемых в атмосферах  
планет аппаратов с надувными 
тормозными устройствами

Design Principles of  
the Descent Vehicles with  
Inflatable Braking Device 

УДК 629.78.048.7

С.Н. Алексашкин⃰,  
alexashkin@laspace.ru
S.N. Alexashkin

К.М. Пичхадзе⃰,  
профессор,  
доктор технических наук,  
pichkhadze@laspace.ru
K.M. Pichkhadze

В.С. Финченко⃰, 
доктор технических наук, 
finval@migmail.ru   
V.S. Finchenko

The article deals with description  
of a new type of descent vehicles -  
descent vehicles  
with inflatable braking devices (IBD).  
The article covers IBD development issues, 
materials needed for design,  
manufacturing and testing of IBD  
and its thermal protection.  
The article gives list of Russian integrated 
development tests’ facilities that provide testing  
of descent vehicles with IBD. There is description 
of achievements in development  
of descent vehicles with IBD in Russia and abroad. 
Key words: new technology;  
descent vehicle;  
inflatable braking device;  
pressurized envelope of IBD;  
thermal protection system.

В статье описана конструкция  
спускаемых аппаратов (СА)  
нового типа – СА с надувным тормозным  
устройством (НТУ).  
Обозначены проблемы, связанные  
с их разработкой; названы материалы  
для изготовления НТУ и его тепловой защиты. 
Представлен перечень установок  
экспериментальной базы существующей  
в России, обеспечивающих возможность  
отработки систем СА с НТУ.  
Описаны некоторые достижения  
в разработке СА с НТУ в России и за рубежом. 
Ключевые слова: новые технологии;  
спускаемый аппарат;  
надувное тормозное устройство;  
герметичная оболочка НТУ;  
теплозащитное покрытие. 

Введение
Дальнейшее развитие космической техники в 

обеспечение решения все более усложняющихся 
задач вызывает необходимость разработки но-
вых технологий. Примерами таких задач могут 
служить:

- разработка солнечных батарей околоземных 
космических аппаратов (КА) и автоматических 
космических станций (АКС) для межпланетных 
перелетов, требующих высокого энергопотреб-
ления и, следовательно, большой площади по-
верхности для размещения преобразователей 
солнечной энергии;

- разработка перспективных АКС, использую-
щих в качестве движителя солнечный парус;

- создание крупногабаритных антенн косми-
ческих радиотелескопов;

- разработка длинномерных ферменных конструк-
ций, штанг для выносных элементов КА и АКС;

- разработка систем аэродинамического тор-
можения орбитальных КА в разреженных сло-
ях атмосфер планет для обеспечения их входа в 
плотные слои атмосферы без использования ре-
активной системы торможения;

- разработка систем аэродинамического тормо-

⃰  ФГУП «НПО им. С.А. Лавочкина», Россия, Московская область, г. Химки.
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жения в плотных слоях атмосферы для посадки на 
поверхности планет как тяжеловесных, крупнога-
баритных пилотируемых станций, так и беспилот-
ных исследовательских спускаемых аппаратов.

Очевидно, что перечисленные типы онструк-
ций не могут быть размещены в развернутом 
виде в объеме под головными обтекателями сов-
ременных ракет-носителей (РН), т. е. они долж-
ны выполняться укладываемыми в компактный 
объем при транспортировках и развертываемы-
ми в рабочее положение при движении в косми-
ческом пространстве или в атмосфере. 

Возможность решения перечисленных задач 
может быть обеспечена, например, использова-
нием в конструкциях КА и АКС надувных эле-
ментов: каркасов для развертывания солнечных 
батарей, поверхностей антенн космических теле-
скопов, рам для расправления полотнищ солнеч-
ного паруса, штанг для выноса научных приборов 
на большие удаления от КА и АКС, дополнитель-
ных тормозных поверхностей при движении КА 
в разреженных и плотных слоях атмосферы. 

Трудности реализации таких конструкций могут 
разрешаться разработкой соответствующих техно-
логий, адаптируемых к конкретному случаю при-
менения и типу надувного элемента конструкции.

Например, для повышения эффективности 
торможения СА в атмосферах планет можно 
применять лобовые аэродинамические экраны 
надувной конструкции, присоединяемые к спус-
каемым аппаратам. Разработке принципов про-
ектирования аппаратов с такими устройствами и 
посвящена настоящая статья.

1. Основные элементы и системы  
спускаемых аппаратов с надувными 
тормозными устройствами

Лобовой аэродинамический экран (ЛАЭ) надув-
ной конструкции (в общем случае – надувное тор-
мозное устройство) представляет собой замкну-
тую герметичную оболочку или ряд оболочек, 
образующих, как показано на рисунке 1, задан-
ную форму после заполнения их газом. Эта обо-
лочка состыковывается с предназначаемым для 
спуска в атмосфере объектом (полезным грузом). 

При запусках НТУ находится под обтекателем 
РН в сложенном в компактный объем положении 
(см. рисунок 1а), а в космосе, непосредственно пе-
ред фазой аэродинамического торможения, приво-
дится в развернутое рабочее положение (рисунок 
1б). При этом НТУ может быть выполнено двух-
каскадным, как на рисунке 1в: 1-й каскад – основ-
ное НТУ с теплозащитным покрытием (ТЗП) слу-
жит для торможения в атмосфере до дозвуковых 
скоростей, 2-й каскад – дополнительное НТУ, ко-
торое раскрывается в атмосфере для обеспечения 
посадочной скорости заданной величины.

Такое НТУ может быть использовано для ре-
шения ряда перспективных транспортных задач 
космонавтики, например:

- для возврата и спасения последних ступеней и 
разгонных блоков РН после выполнения ими сво-
их функций, что повышает экономическую эффек-
тивность за счет возможности повторного исполь-
зования этих блоков или некоторых их элементов;

- для возврата с орбит спутников с ценным 
оборудованием и исследовательских лаборато-
рий с накопленной научной информацией после 
выполнения программы их полета;

- для захвата и спуска на Землю спутников или 
орбитальных станций, отработавших  ресурс, 
что позволяет решить проблему очистки око-
лоземного пространства от техногенного «кос-
мического мусора». Примером  может служить 
описанное в работе (Kerry T. Nock., 2003) пред-
ложение о возможном снятии с орбиты высотой 
380 км станции «Мир» массой 140 тонн с помо-
щью НТУ в виде сферы диаметром 176 м, обра-
зуемой пленкой толщиной 9 микрон. Вес такого 

а

б

в
а – НТУ в сложенном положении; 
б – развёрнут 1-й каскад НТУ (основное НТУ); 
в – развёрнут 2-й каскад НТУ (дополнительное НТУ).
рисунок 1. Спускаемый аппарат с двухкаскадным 
надувным тормозным устройством
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НТУ составил бы 790 кг;
- для более дешевой, как показано в патентах 

(Финченко В.С. и др., Патент РФ № 2381967; 
Финченко В.С. и др., Патент РФ № 82679), до-
ставки грузов с пилотируемых орбитальных 
станций на земную поверхность по сравнению 
с использованием для этой цели дорогостоя-
щих космических транспортных систем типа 
«Союз», «Прогресс», «Шаттл» и др.;

- для посадки многотонных станций на планеты 
с атмосферой, например жилого модуля на Марс;

- для экстренной доставки с обитаемой около-
земной станции экипажа или любого из космо-
навтов в чрезвычайных ситуациях без исполь-
зования транспортного космического корабля. 
Например, расчетные оценки, проведенные в ра-
боте (Дерюгин В.А. и др., 2000), свидетельству-
ют о возможной реализуемости использования 
НТУ для снятия объекта с орбиты ИСЗ за счет 
аэродинамического торможения в разреженных 
слоях атмосферы. Так, например, сход капсулы, 
оснащенной сферическим НТУ диаметром 25 
м, с орбиты высотой 250 км за счет аэротормо-
жения в разреженной среде и вход в атмосферу 
может быть осуществлен всего за 8-9 часов, т.е. 
после 5-6 витков вокруг Земли при массе объек-
та 200…250 кг.

Ниже представлен перечень основных систем 
и элементов, обеспечивающих функционирова-
ние СА с НТУ:

- контейнер жесткой конструкции для разме-
щения груза, командной бортовой аппаратуры, 
научных приборов, элементов контрольно-изме-
рительной системы и др.;

- надувная герметичная оболочка (оболочки), 
формирующая НТУ; 

- система удержания НТУ от несанкциониро-
ванного развертывания из уложенного в компак-
тный объем положения;

- пиротехнические и механические элементы для 
введения в действие функциональных команд;

- система наддува НТУ, включающая источник 
газа высокого давления, запорную и газораспре-
делительную арматуру, элементы измерительной 
системы для контроля параметров газовой среды 
в оболочке НТУ и температуры конструкции СА;

- система дополнительного силового подкреп-
ления герметичной оболочки НТУ;

- система тепловой защиты внешней поверх-
ности СА с НТУ;

- система крепления НТУ и тепловой защиты к 
жесткому контейнеру;

- система амортизации нагрузки при посадке 
СА с НТУ на поверхность планеты;

- устройство разгерметизации оболочки НТУ 
после посадки.

В случаях использования НТУ для спуска 
крупногабаритных и тяжеловесных грузов, на-
пример пилотируемых посадочных модулей на 
поверхность планеты, необходимы дополни-
тельные системы их крепления на НТУ. Пример 
одной из таких систем в виде тросов приведен 
на рисунке 2.

Указанная совокупность систем и элементов 
отличает устройство СА с НТУ от СА традици-
онной жесткой конструкции. Для создания таких 
аппаратов требуется разработка новых техноло-
гий их проектирования, производства и экспе-
риментальной отработки. Первые шаги в этом 
направлении осуществлены в НПО им. С.А. 
Лавочкина при создании спускаемых аппаратов 
рассматриваемого типа. Нельзя не отметить про-
явление значительного интереса к разработке 
технологии СА с НТУ со стороны космических 
агентств США и  Европы.

2. Проблемы и задачи, требующие 
решения при создании спускаемых 
аппаратов с надувными тормозными 
устройствами

Реализация технологии СА с НТУ требует ре-
шения ряда новых научно-технических проблем. 
В качестве основных  можно отметить:

- выбор из ассортимента имеющихся или раз-
работка новых конструкционных материалов 
для изготовления НТУ;

-   разработка технологии изготовления НТУ; 
- разработка методов проектирования опти-

мальной и надежной системы наддува НТУ с ав-
томатикой управления наддувом;

- разработка методологии исследования дина-
мики развертывания НТУ как в космосе, так и в 
атмосфере;

- разработка методов теоретического и экспе-
риментального исследования аэротермодинами-

рисунок 2. Спускаемый аппарат с НТУ с 
дополнительным тросовым креплением  
грузового отсека на НТУ

Принципы проектирования спускаемых в атмосферах планет аппаратов  
с надувными тормозными устройствами
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ки, устойчивости формы и прочности упругой 
конструкции НТУ под воздействием нагрузок 
при спуске СА с НТУ и вибрационных нагрузок 
на участках транспортировки НТУ в сложенном 
состоянии;

- разработка методологии проектирования, 
производства и отработки гибкой тепловой за-
щиты НТУ СА, не препятствующей его укладке 
в компактный объем в транспортном положении 
и последующему развертыванию в рабочее по-
ложение;

- разработка методов воспроизведения или мо-
делирования реальных условий функционирова-
ния систем НТУ СА при отработке в наземных 
условиях и методик переноса результатов испы-
таний на натурные условия.

Решение перечисленных проблем сопряжено с 
разрешением ряда задач, сопровождающих все 
этапы создания СА с НТУ. 

На этапе проектирования необходимо про-
ведение сравнительного анализа характерис-
тик различных материалов, пригодных для 
изготовления герметичной оболочки НТУ и 
ее тепловой защиты; установление критериев 
жесткости и сохранения устойчивости формы 
НТУ под воздействием аэродинамической на-
грузки; разработка математических моделей 
для расчета процессов развертывания НТУ в 
рабочее положение, методов расчета аэроди-
намических и тепловых нагрузок, действую-
щих на НТУ, и др.

На этапе изготовления фрагментов систем 
СА с НТУ и их полномасштабных макетов и 
подготовки к изготовлению штатного изделия 
необходима разработка соответствующих тех-
нологических процессов, проектирование и из-
готовление оснастки и оборудования. 

На этапе экспериментальной отработки систем 
и элементов СА с НТУ необходимо назначить 
виды и определить режимы испытаний, выбрать 
подходящий ассортимент экспериментальных 
установок, разработать соответствующие мето-
ды испытаний и методики переноса результатов 
испытаний на натурные условия.

Наконец, на этапе подготовки СА с НТУ к 
летным испытаниям проводится весь комплекс 
принятых в ракетно-космической отрасли ис-
пытаний: тепло-вакуумных, вибропрочностных, 
электрических и приемо-сдаточных.

3. Материалы для изготовления  
герметичной оболочки НТУ и ее  
теплозащитного покрытия

По сравнению с материалами, используемыми 
в СА жесткой конструкции, к новым для изго-
товления СА с НТУ относится материал герме-
тичной оболочки НТУ и гибкие материалы ее 

тепловой защиты. 
Материал герметичной оболочки НТУ СА вы-

бирается исходя из требований:
- непроницаемости по отношению к газу наддува;
- стойкости к различным видам изгибающих 

деформаций в процессе изготовления, укладки, 
монтажа, развертывания НТУ;

- способности к склеиванию или сварке с обес-
печением высокой прочности швов;

- сохранения свойств материала и соедини-
тельных швов в процессе нахождения НТУ в 
производстве, в процессе длительного хранения 
в составе изделия и на этапе перелета в условиях 
воздействия факторов космического пространс-
тва (ФКП): вакуума, низких температур, радиа-
ции, вакуумного ультрафиолета и др.

Имеющийся в НПО им. С.А. Лавочкина опыт 
изготовления НТУ показал, что предъявляемым 
требованиям наиболее полно отвечают тканеп-
леночные прорезиненные материалы, в состав 
которых входят слои полиэфирной (лавсановой) 
ткани, полиэтилентерефталатной пленки толщи-
ной в несколько микрон и резины на основе кау-
чука. Эти прорезиненные пленкоткани удовлет-
ворительно склеиваются нахлесточным швом 
промышленными клеями с введением лейконата. 
При этом в соответствии с разработанной техно-
логией изготовления оболочек НТУ склеенные 
швы прогреваются между электродами термо-
импульсной установки при температуре 400-
130 К с целью вулканизации. Такие клеесварные 
швы превосходят просто склеенные по прочнос-
ти, герметичности и надежности, особенно при 
повышенных температурах эксплуатации НТУ.

Для обеспечения сохранности герметичной 
оболочки (оболочек) от воздействия высокос-
коростного и высокотемпературного газа при 
движении СА в атмосфере используется тепло-
защитное покрытие (ТЗП). Выбор  конструкции 
ТЗП принадлежит к числу основных и трудных 
проблем, обеспечивающих возможность реали-
зации технологии СА с НТУ. 

Принципиальная конструктивная схема ТЗП 
герметичной оболочки НТУ должна строиться 
исходя из её назначения, условий функциониро-
вания и предъявляемых к ней конструкторских 
и эксплуатационных требований. В связи с тем, 
что НТУ в процессе эксплуатации будет неод-
нократно подвергаться укладке в транспортное 
положение и развертываться в рабочее, ТЗП обо-
лочки НТУ должно выполняться гибким.

Одна из схем конструкции гибкой ТЗП, защи-
щенная патентом РФ (Финченко В.С. и др., Па-
тент РФ № 2383476), показана на рисунке 3.

Согласно общим принципам построения ТЗП 
спускаемых в атмосферах планет аппаратов гиб-
кое ТЗП герметичной оболочки НТУ должно со-
держать теплозащитный и расположенный под 
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ним теплоизолирующий многослойный пакет. 
При этом наружный теплозащитный пакет, об-
ращенный к набегающему потоку газа, должен 
быть термостойким и включать в свою структуру 
сублимирующий материал (Финченко В.С., 2009). 
Оба пакета и составляющие их слои не должны 
быть связаны друг с другом механически, с тем, 
чтобы при складывании НТУ они имели возмож-
ность перемещения друг относительно друга в 
продольном направлении, вызываемого различи-
ем радиуса закругления по толщине слоя в местах 
перегиба оболочки НТУ с теплозащитой. 

Таким образом, гибкая теплозащита НТУ СА 
должна выполняться многослойной из гибких 
материалов.

В этом случае теплозащита не будет препятс-
твовать развертыванию НТУ после длительного 
нахождения в уложенном транспортном положе-
нии и приводить к искажениям аэродинамичес-
кой формы СА после наполнения газом полости 
герметичной оболочки НТУ. 

Для изготовления теплозащитного пакета 
гибкого ТЗП могут использоваться  выпускае-
мые отечественной промышленностью крем-
неземные и углеродные ткани. Эти материалы 
характеризуются достаточно высокой темпера-
туростойкостью (950…1800  К) при кратковре-
менном тепловом воздействии и свойственной 

тканям гибкостью. Они имеют низкую тепло-
проводность, высокую стойкость к тепловому 
удару и повышенной радиации, обладают элект-
роизоляционными свойствами при высоких тем-
пературах и повышенной влажности. Изделия 
из кремнеземной ткани чрезвычайно инертны 
к большинству химических реагентов, стойки 
к органическим и минеральным кислотам лю-
бых концентраций (за исключением плавиковой, 
фосфорной, соляной) даже при повышенной 
температуре, а также к слабым щелочам, рас-
плавленным металлам (кроме Mg, Na, Si) и спла-
вам. Они обладают также высокой химической 
стойкостью к воде и пару высокого давления, 
способны поглощать влагу, но не расщепляются 
в присутствии воды, стабильны в вакууме. 

Основным недостатком тканевых материалов 
для использования в конструкции гибкого ТЗП 
является их проницаемость по отношению к на-
бегающему на НТУ высокотемпературному газу, 
что снижает эффективность теплозащиты НТУ 
в целом. Поэтому ткани теплозащитного пакета 
ТЗП НТУ необходимо пропитывать веществом, 
сублимирующим при нагревании. 

Поскольку температура разрушения указан-
ных тканей относительно низка – 950…1800 К 
(уже при плотности теплового потока 200 кВт/м2 

они нагреваются до температуры выше 1800 К), 
вещество для пропитки ткани должно обладать 
температурой сублимации, не превышающей 
температуру разрушения ткани. В этом случае 
сублимирующее вещество при нагреве до тем-
пературы его испарения дополнительно будет 
эффективно снимать значительное количество 
падающего на НТУ тепла.

Такие требования к веществу для пропит-
ки ткани теплозащитного пакета ТЗП НТУ, как 
гибкость, сохранение газонепроницаемости 
ткани до полного его выгорания, более низкая 
температура сублимации, чем температура про-
питываемой ткани, низкие значения его плот-
ности и теплофизических свойств, химическая 
и физическая совместимость с пропитываемой 
тканью и удовлетворительная адгезия, стой-
кость к воздействию ФКП и др., предопреде-
ляют выбор известного кремнийорганического 
полимера стиросила – стирольного силикона, 
обладающего следующими основными харак-
теристиками: температура интенсивной субли-
мации – 950…970 К; плотность – 1,1±0,1 г/см3; 
предел прочности при растяжении – 9,0…2,1 
МПа; теплопроводность – 0,1…0,3  Вт/(м×К); 
удельная теплоемкость – 1,45…1,75 кДж/(кг×К).

Теплоизолирующий пакет может быть скомби-
нирован из материалов, обладающих высокими 
теплоизоляционными свойствами, например, 
из пленок полихлорвиниловых или полиимид-
ных, разделенных стекловолокнистым холстом 

1 – герметичная оболочка; 
2 – теплоизолирующий пакет; 
3 – чехол пакета; 
4 – слои теплоизолирующего пакета; 
5 – прокладки между слоями пакета; 
6 – теплозащитный пакет; 
7 – слои пакета; 
8 – слой сублимирующего вещества.

рисунок 3. Схема тепловой защиты герметичной 
оболочки НТУ СА
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с образованием широко применяемой в косми-
ческой технике экранно-вакуумной теплоизо-
ляции (ЭВТИ), слои которой при изготовлении 
ТЗП НТУ упаковываются в чехол из аримидной 
ткани. При этом наиболее подходящей для теп-
лоизолирующего пакета ТЗП НТУ является ЭВ-
ТИ-И, которая кратковременно (в течение трех 
минут) выдерживает температуру около 580 К. 

Описанная конструкция гибкой ТЗП НТУ 
позволяет минимизировать объем, занимаемый 
НТУ СА в уложенном транспортном положении. 

4. Экспериментальная база  
для отработки СА с НТУ

Успешная реализация проектов СА с НТУ, как 
и любых других проектов космической техники, 
обеспечивается тщательной и полной экспери-
ментальной отработкой перед летными испы-
таниями всех систем проектируемого аппарата 
в наземных условиях. Анализ существующей в 
России экспериментальной базы показывает, что 
в стране имеется ряд действующих установок, 
достаточный для испытаний всех систем спуска-
емых аппаратов нового типа – СА с надувными 
тормозными устройствами.

Так, например, в НПО им. С.А. Лавочкина 
вновь создана и частично модернизирована для 
этой цели экспериментальная база, включающая:

- вакуумную камеру для исследования процес-
са разрифовки НТУ и разворачивания из уло-
женного транспортного положения в рабочее;

- стенд для проведения вибростатических и про-
чностных испытаний спускаемого аппарата с НТУ;

- гидробассейн для исследования устойчивос-
ти формы НТУ в развернутом положении под 
действием внешней силовой нагрузки;

- газодинамический стенд для отработки сис-
тем наддува НТУ в космосе и дополнительного 
наддува при спуске СА с НТУ в атмосфере.

Особое место при проектировании СА с НТУ 

занимает экспериментальная отработка совер-
шенно нового элемента спускаемых в атмосфере 
аппаратов – системы гибкой многослойной теп-
ловой защиты герметичной тканевой оболочки 
надувного тормозного устройства. Этот факт при-
нуждает осуществлять поиск не только необходи-
мых для испытаний экспериментальных устано-
вок, но и разрабатывать новые, адаптированные к 
особенностям гибких многослойных теплозащит, 
методы и методики испытаний на них.

Так, например, имеющийся в Московском ави-
ационном институте (МАИ) на кафедре 601 уни-
кальный тепловакуумный стенд ТВС-1 модерни-
зирован для моделирования условий испытаний 
мелкомасштабных образцом ТЗП НТУ.

В ЦНИИМаш установка У-13 ВЧП (высоко-
частотный плазмотрон), дооснащена специаль-
но разработанным оборудованием для обеспече-
ния испытаний образцов гибкой теплозащиты в 
условиях реальных тепловых нагрузок, а также 
щелевым соплом для образования плоской струи 
плазмы и специальной державки для размеще-
ния образцов гибкой теплозащиты. 

В Научно-испытательном центре ЦИАМ (пос. 
Тураево, Московской обл.) имеется возможность 
(при разработке методик определения парамет-
ров режима работы стенда и соответствующего 
спецоборудования) проводить испытания гибкой 
теплозащиты в составе полномасштабного маке-
та СА с НТУ на газодинамическом стенде Ц-9Н. 

Установками (электродуговой плазменный ге-
нератор (ЭДПГ) и торцевой холловский ускори-
тель (ТХУ)) для тепловых испытаний образцов 
ТЗП НТУ располагает Институт тепло-массооб-
мена (ИТМО) им. А.В. Лыкова в Минске. При 
этом ТХУ позволяет моделировать условия об-
текания образцов ТЗП чистым (без частиц ма-
териала анодного разрушения) потоком плазмы, 
близкой по составу и состоянию к натурной, при 
спуске аппаратов. 

Для определения аэродинамических характе-

проекты СА с НТУ (годы разработки) масса СА 
с НТУ, кг

масса НТУ, 
кг

диаметр 
1-го каскада 

НТУ, м

диаметр 
2-го каскада 

НТУ, м
пенетратор экспедиции  

«Марс-96» (1990-1996) 130 22,4 2,3 3,8
«Демонстратор-1» (1999-2000) 147 33,3 2,3 3,8
система спасения РБ «Фрегат»  

(1999-2000) 1820 673 6,0 14,0

«Демонстратор-2 и 2Р»  
(2002-2005) 138 33,3 2,3 3,8

капсула для доставки грузов с МКС (2002-
2003) 350 98 2,5 6,0

малая метеорологическая станция (ММС) 
(2005-2008) 20 4,8 1,2 2,0

СА пилотируемой экспедиции  
на Марс (2003-2004) 70000 8800 23,0 отсутствует

таблица 1 – Характеристики разработанных в России проектов СА с НТУ



10

ристик СА с НТУ могут быть привлечены аэро-
динамические трубы ЦНИИМаш, ЦАГИ, НИИ 
механики МГУ им. М.В. Ломоносова. Стендовое 
оборудование аэродинамических труб ЦАГИ 
Т-101 и Т-105, дооснащенное соответствующи-
ми элементами и системами, может обеспечить 
проведение исследований динамики развертыва-
ния НТУ при движении СА в атмосфере, а также 
исследовать динамику СА с НТУ на участке тра-
ектории аппарата перед посадкой.

Перечисленная совокупность элементов оте-
чественной экспериментальной базы позволяет 
проводить весь комплекс испытаний, сопровож-
дающих процесс проектирования СА с НТУ. 

5. О достижениях в разработке  
проектов СА с НТУ в России  
и за рубежом

Примером первой в мире производственной 
реализации технологии СА с НТУ служит спро-
ектированный, изготовленный и отработанный к 
запуску в 1996 году в НПО им. С.А. Лавочкина 
«Пенетратор» – зонд в составе КА «Марс-96», 
который был предназначен для спуска на по-
верхность Марса и внедрению в его грунт. Он 
представлял собой тело конической формы (угол 
раствора – 90о) с удлиненной передней частью в 
форме иглы. «Игла» диаметром 0,17 м и длиной 
1,32 м соединена с жесткой частью конуса диа-
метром 0,8 м, к кромке которого подсоединено 
основное НТУ диаметром 2,3 м. Дополнитель-
ное НТУ (2-й каскад) диаметром 3,8 м с основ-
ным соединено с помощью надувных штанг.

К числу первых отечественных теоретических 
работ в этой области относятся доклады специ-
алистов НПО им. С. А. Лавочкина на междуна-
родных конференциях (Bogdanov V. et al., 1996; 
Bogdanov V. et al., 1997). 

К настоящему времени в НПО им С.А. Лавоч-

кина разработан ряд проектов с использованием 
технологии СА с НТУ, габаритно-массовые ха-
рактеристики, которых приведены в таблице 1.

Дальнейшее развитие технологии СА с НТУ по-
лучено при проектировании и производстве в НПО 
им. С.А. Лавочкина серии спускаемых аппаратов 
«Демонстратор», «Система спасения разгонного 
блока «Фрегат», прошедших лётные испытания, 
СА с НТУ «Малая метеорологическая станция» 
(ММС) для посадки на поверхность Марса, а так-
же при проектировании капсулы для доставки 
грузов с МКС и аэродинамического экрана в виде 
НТУ для спуска и посадки на Марс жилого модуля 
будущей пилотируемой экспедиции. 

Спускаемый аппарат «Демонстратор-1» был 
разработан для проведения в 2000 году лётных 
испытаний СА с НТУ в условиях входа в ат-
мосферу Земли. Он представлял собой НТУ СА 
«Пенетратор», присоединённое к несколько ви-
доизмененной жёсткой носовой части его лобо-
вого экрана без иглы.

В 2001 и в 2002 годах были проведены летные 
испытания СА «Демонстратор-2», принявшего 
после модернизации СА «Демонстратор-1» вид, 
показанный на рисунке 1. Испытания заверши-
лись неудачно из-за нештатного полета РН. 

Более успешным стал запуск той же ракетой СА 
«Демонстратор-2Р» на тот же полигон на Камчат-
ке в 2005году (Алексашкин С.Н. и др., 2009). 

Активная работа специалистов России над 
проектами спускаемых аппаратов с аэродинами-
ческим экраном надувной конструкции, возмож-
но, пробудила интерес к этой теме и специалис-
тов Европы и США.

В 2003 году на 54-м Международном астронав-
тическом конгрессе специалистами Европейско-
го космического агентства был сделан доклад о 
результатах работы над проектом Inflatable Re-
Entry Technology (IRT) для миссии EXOMARS– 
спроектировано НТУ диаметром 3 м для защиты 

рисунок 4. Конструкция макета IRVE для отработки технологии СА с НТУ 

Принципы проектирования спускаемых в атмосферах планет аппаратов  
с надувными тормозными устройствами
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полезной нагрузки (марсохода) от аэротермоди-
намического воздействия при входе СА в атмос-
феру Марса (Detlef Wilde et al., 2003).

В 2005 году в статье (Stephen J. Hughes et 
al., 2005) описано намерение Национального кос-
мического агентства Америки (НАСА) силами 
Исследовательского центра Лэнгли, Аналитичес-
кго механического общества, фирмой «Дуглас» и 
другими партнёрами разработать показанный на 
рисунке 4 макет, конструктивно очень похожий на 
российский СА с НТУ «Демонстратор», для отра-
ботки в рамках проекта IRVE (Inflatable Re-Entry 
Vehicle Experiment) технологии СА с надувным 
тормозным устройством.

Специалисты США, так же как и российские, 
признают, что аэродинамические экраны надувной 
конструкции обладают преимуществами над тра-
диционными жесткими тормозными экранами. Их 
использование позволяет экономить объем под об-
текателями РН для размещения полезной нагруз-
ки, увеличивать её массу, не ограничивать размер 
экрана имеющимся объёмом под обтекателем и др. 

К одному из последних, проведённых к насто-
ящему времени этапов отработки по проекту 
IRVE, относится лётный эксперимент, состояв-
шийся в августе 2009 года. Согласно интернет-
информации (The Program to Advance Inflatable 
Decelerators for Atmospheric Entry (PAIDE), за-
пуск макета СА с НТУ был произведён с помо-
щью ракеты, поднявшей макет на высоту около 
210 км. На этой высоте макет СА с НТУ (масса 
НТУ – 40 кг) был отделён от ракеты и начал сво-
бодное падение. В процессе падения было рас-
крыто и надуто НТУ. В атмосферу макет вошел 
со скоростью около 1700 м/с (число Маха ≈ 5). 
Через 20 минут после запуска СА приводнился в 
Атлантическом океане. Спасение приводнивше-
гося аппарата проектом не предусматривалось. 
Полученная при лётных испытаниях телеметри-
ческая информация обрабатывается. 

Заключение
На основании изложенного следует заключить, 

что в настоящее время в России имеются все 
технические возможности и накопленный опыт 
для разработки космических аппаратов нового 
типа – аппаратов с надувными тормозными уст-
ройствами для спуска в атмосфере. Также мож-
но констатировать факт повышенного интереса 
национальных космических агентств ведущих 
стран к разработке спускаемых аппаратов с на-
дувными тормозными устройствами. О возмож-
ности реализации рассмотренной технологии 
свидетельствуют положительные результаты не-
которых испытаний, проведенных к настоящему 
времени в России и за рубежом. 

Работа выполнена в рамках Федеральной про-

граммы «Научные и научно-педагогические кадры 
инновационной России», проект  № 02.740.11.0531.
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Ways of regulation  
of detonation ability explosive materials,  
in particular elastic explosives,  
used in spacecraft separation systems  
are considered.  
The new way of regulation,  
consisting in use as a part  
of explosive materials  
of binary mixes high dispersion crystal explosives,  
one of which has high power characteristics,  
and the second - small critical diameter  
of a detonation, is offered. 
Key words:  
critical diameter of a detonation;  
explosives;  
explosive compositions;  
separation systems.
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Введение
Взрывчатые материалы успешно применяются в 

различных системах детонационной автоматики. 
НПО им. С.А.  Лавочкина, Санкт-Петербургским 
государственным технологическим институтом 
и СКТБ «Технолог» созданы высокоэффектив-
ные неразрушаемые безосколочные устройства и 
системы разделения нового поколения на основе 
эластичных ВВ (ЭВВ) для космических аппара-
тов. ЭВВ позволяют изготавливать монолитные 
«миниатюрные» заряды сложной конфигурации, 
работающие с высокой надежностью и точностью, 
создавать принципиально новые конструкции ис-
полнительных и передаточных устройств, сущес-
твенно уменьшать массу и размеры  элементов и 
узлов детонационной автоматики и, как следствие, 

снижать уровень их динамического воздействия на 
аппараты (Ефанов В.В. и др., 2007).

Главным требованием к взрывчатым материа-
лам, используемым в системах разделения КА и 
аэрокосмической технике в целом, является вы-
сокая детонационная способность, критерием ко-
торой является критический диаметр детонации  
dk (Андреев С.Г., Бабкин А.В., Баум Ф.А. и др.,
2002). Для обычно используемых в промыш-
ленности зарядов традиционных ВВ  dk  равен 
1-10 мм, в то время как для решения задач в аэ-
рокосмической технике он должен составлять 
0,1-1,0 мм. Это предполагает необходимость 
регулирования детонационной способности 
взрывчатых материалов, в частности ЭВВ.  

* Санкт-Петербургский государственный технологический институт (технический университет), Россия, 
г. Санкт-Петербург.

** ФГУП «НПО им. С.А.Лавочкина», Россия, Московская область, г. Химки.
*** ФГУП «КТБ «Технолог», Россия, г. Санкт-Петербург.
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1. Вид ВВ 
Главным фактором, определяющим детона-

ционную способность взрывчатого материала, 
является вид ВВ. В таблице 1 приведены крити-
ческие диаметры детонации ВВ различного  хи-
мического строения и дисперсности при малой 
пористости зарядов – 0,1-2%. 

Из таблицы 1 видно, что из индивидуальных 
ВВ малым dk обладают энергонасыщенные ВВ, 
имеющие высокие положительные энтальпии 
образования, либо небольшие энергии активации 
термораспада, такие, как полиазотистые гетероа-
роматические соединения и нитраты спиртов.   

2. Дисперсность ВВ
Эффективным способом регулирования дето-

национной способности взрывчатого материала 
является изменение дисперсности ВВ. Зависи-
мость критического диаметра детонации ВВ  
(

0kd , мм) от  удельной поверхности ВВ (Sg, м
2/г)

выражается формулой (Котомин А.А., 1997)
			 

0

b
k gd aS -= ,                                                            (1)

где  a – критический диаметр детонации ВВ 
при Sg = 1 м2/г,  мм; b –  коэффициент.

На рисунке 1 в качестве примера приведена 
данная зависимость для FOX-7.

3. Концентрация ВВ в взрывчатом  
материале

Детонационная способность взрывчатого ма-
териала регулируется также концентрацией ВВ 
в нем. Для ЭВВ оптимальная концентрация ВВ 
- 82-88% мас. Зависимость критического диа-
метра детонации взрывчатых композиций (ВК) с 
инертными добавками от объемной доли ВВ (Vвв) 
выражается   формулой (Котомин А.А., 1997)

		           0k
k n

ââ

d
d =

V
,                                              (2)             

где n – параметр, определяемый дисперснос-
тью ВВ и физическими свойствами добавок.

Параметр n сложных ВК, содержащих как ор-
ганические, так и неорганические добавки, рас-

таблица 1 – Критические диаметры детонации индивидуальных ВВ 

считывается по формуле
                    n = A(nорг) + B(nнеорг),                     (3)

nорг = 4,14 + 1,39 lg Sg- 0,3rодС0 ,
nнеорг = g + 0,114rнд + 0,897 lg r,

A= β
β + γ

 ,  
γ

β + γ
=Â   ,

где rод – плотность органической добавки, г/см3;
rнд – плотность неорганической добавки, г/см3;  

     r – средний размер частиц неорганической 
добавки, мм; 

β,ã – массовые доли органической и неорга-
нической добавки в ВК, соответственно; 

g – коэффициент: для металлов и оксидов  
g = 3,46,  для солей  g = 3,32.

На рисунке 2 в качестве примера приведена за-
висимость (2) для взрывчатой композиции (ВК) 
на основе высокодисперсного октогена.

4. Пористость заряда
Детонационную способность взрывчатого ма-

териала можно также регулировать пористостью 
заряда.  Пористость  заряда (П) рассчитывается 
по формуле

r r0 maxÏ =1- / ,
где   0r   – реальная плотность заряда, г/см3;   

ρ – максимальная плотность состава, г/см3. 
Зависимость критического диаметра детонации 

ВК и кристаллических ВВ от пористости заряда 
описывается уравнением (Котомин А.А., 1997)

		

0

max
114 1

10
, ( )

k kd d
r
r

-

= ⋅ïîð
 
, 
 
                      (4)

ВВ dk (мм) при различных размерах кристаллов ВВ
3 мкм 10 мкм 20 мкм 30 мкм 100 мкм

тетрил 0,80 1,30 1,75 2,05 2,95
FOX-7 0,55 1,05 1,60 2,05 3,30
CL-20   0,45 0,75 1,05 1,30 2,00

октоген 0,40 0,75 1,20 1,55 2,50
гексоген 0,25 0,60 0,85 1,15 1,85

ТЭН 0,08 0,20 0,40 0,60 1,30
DNTF 0,07 0,15 0,25 0,30 0,55

бензотрифуроксан 0,06 0,15 0,30 0,40 0,60

рисунок 1. Зависимость 
0kd  FOX-7  от его удельной 

поверхности (Sg ,  м2/г)
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где dk пор –  критический  диаметр  детонации 
ВК при  плотности ρo; 

dk – критический диаметр детонации ВК 
при плотности ρmax . 

На рисунке 3 в качестве примера приведена 
данная зависимость для индивидуального ВВ и 
взрывчатых составов.		

5. Тяжелые высокодисперсные  
инертные неорганические добавки

Детонационную способность взрывчатого 
материала можно существенно повысить пу-
тем введения в него небольшого количества 
(2-3%  мас.) тяжелых высокодисперсных неор-
ганических добавок с плотностью (rнд) более 
4 г/см3 и размером частиц (r) менее 5 мкм. При 
этом проявляется эффект сенсибилизации взрыв-
чатой композиции, и коэффициент g формулы 
(3) рассчитывается из выражения 

		      4 51
0 004
, mg
,
γ

γ
-

=
+

,                                                          (5)                         

где  m – коэффициент: для металлов и оксидов  
m = 0,196,  для солей  m = 0,225.

На рисунке 4 в качестве примера приведена 
зависимость критического диаметра детонации 
взрывчатой композиции: высокодисперсный 
ТЭН (0,53 м2/г) / СКТ / Fe2O3 (2,4 мкм, rнд = 5,24 
г/см3) от содержания Fe2O3 % мас.

6. Бинарные смеси высокодисперсных ВВ
В данной статье предложен новый способ 

регулирования детонационной способности, 
заключающийся в использовании в составе 
взрывчатых материалов бинарных смесей вы-
сокодисперсных кристаллических ВВ, одно из 
которых имеет высокие энергетические характе-
ристики, а второе – малый критический диаметр 
детонации. Этот способ основан на нижеприве-
денных результатах исследований.

Исследовались бинарные смеси ВВ различного 
вида и дисперсности и составы на их основе. В таб-
лице 2 приведены критические диаметры детона-
ции чистых смесей грубодисперсного октогена (100 
мкм, 0,04 м2/г) с высокодисперсным ТЭНом (4 мкм, 
0,75 м2/г) и взрывчатых композиций (ВК), содержа-
щих эти смеси и полисилоксановый каучук СКТ.

На основе данных таблицы 2 построены гра-
фические зависимости  dk смесей октогена  с ТЭ-
Ном и ВК на их основе от объемной доли ТЭНа 

рисунок 4. Зависимость dk ВК ТЭН (0,53 м2/г)/СКТ/
Fe2O3 (2,4 мкм) от содержания Fe2O3

таблица 2 – Критические диаметры детонации чистых смесей октогена (0,04 м2/г) с ТЭНом (0,75 м2/г) и ком-
позиций: (смесь октогена с ТЭНом) / СКТ (% мас.)

cодержание 
ТЭНа

в смеси ВВ,
% мас.

объемная 
доля ТЭНа

 в смеси  ВВ

dk, мм
чистая 

смесь ВВ

dk, мм
смесь ВВ / 

СКТ 
85/15   

dk , мм
смесь ВВ  / 

СКТ 
80/20   

dk , мм
смесь ВВ / 

СКТ 
75/25   

dk , мм
смесь ВВ 

/ СКТ 
70/30

0 0 2,50 3,70 4,33 5,27 6,30
20 0,212 2,30 3,46 4,11 5,05 6,10
40 0,417 1,45 2,64 3,46 4,25 5,20 
60 0,617 0,36 0,85 1,62 2,40 3,33
80 0,811 0,26 0,62 0,77 0,85 1,16
100 1 0,11 0,38 0,46 0,54 0,79

рисунок 2.  Зависимость dk ВК на основе октогена 
(Sg = 0,89 м2/г) от объемной доли ВВ

1 – гексоген (160-200 мкм) / СКТ  85/15;   2 – тетрил 
(250-315 мкм) / СКТ  90/10;    3 – тетрил (250-315 мкм).

рисунок 3.  Зависимость dk пор от  пористости заряда 

Регулирование детонационной способности взрывчатых материалов,  
применяемых в системах разделения космических аппаратов
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1 – чистые смеси;  2 – ВК 85/15;   3 – ВК 80/20;  
4 – ВК 75/25;  5 – ВК 70/30.

рисунок 5. Зависимость dk смесей октогена (0,04 
м2/г) с ТЭНом (0,75 м2/г) и ВК на их основе от объем-

в смесях (рисунок 5). 
Как видно из рисунка 5, полученные зависи-

мости для смесей грубодисперсного октогена с 
высокодисперсным ТЭНом и составов на их ос-
нове имеют S-образный вид. 

Далее исследовались смеси высокодисперсно-
го октогена (3 мкм, 0,97 м2/г) с высокодисперс-
ным ТЭНом (4 мкм, 0,77 м2/г) и составы на осно-
ве этих смесей (таблица 3).

По данным таблицы 3 построены графические 
зависимости dk композиций на основе смесей 
высокодисперсного октогена  с ТЭНом  от объ-
емной доли ТЭНа в смесях (рисунок 6). 

Как видно из рисунка 6, полученные зависи-
мости для ВК на основе смесей высокодиспер-
сного октогена с высокодисперсным ТЭНом  
имеют иной вид, чем для ВК с грубодисперсным 
октогеном (рисунок 5). Наибольшее отличие на-
блюдается в характере снижения dk на началь-
ном участке кривых – до 20% об. ТЭНа. Это 
имеет и важное теоретическое значение, так как 

таблица 3 – Критические диаметры детонации чистых смесей октогена (0,97 м2/г) с ТЭНом (0,77 м2/г) и ком-
позиций: (смесь октогена с ТЭНом) / СКТ (% мас.)

эти зависимости отражают изменение времени 
разложения компонентов в детонационной вол-
не, и не менее важное практическое – сущест-
венное снижение dk путем введения небольшого 
количества ВВ с высокой детонационной спо-
собностью в взрывчатый материал.

Для уточнения данной зависимости в интервале 
0-25% мас. ТЭНа были более подробно исследованы 

1 – ВК 85/15;  2 – ВК 80/20;  3 – ВК 75/25;  
4 – ВК 70/30.

рисунок 6. Зависимость dk ВК на основе смесей ок-
тогена (0,97 м2/г) с ТЭНом (0,77 м2/г) от объемной 

1 – ВК 80/20;  2 – ВК 75/25;  3 – ВК 70/30.

рисунок 7. Зависимость dk ВК на основе смесей ок-
тогена (0,90 м2/г) с ТЭНом (0,72 м2/г) от объемной 
доли ТЭНа в смесях

cодержание 
ТЭНа

в смеси ВВ,
% мас.

объемная 
доля ТЭНа

 в смеси  
ВВ

dk, мм
чистая смесь 

ВВ

dk, мм
смесь ВВ / СКТ 

85/15    

dk, мм
смесь ВВ  / 

СКТ 
80/20 

dk, мм
смесь ВВ / 

СКТ 
75/25

dk, мм
смесь ВВ / 

СКТ 
70/30 

 0 0 0,46 1,68 2,38 3,33 4,74
12 0,128 0,35 1,16 1,75 2,42 3,33
25 0,263 0,26 0,95 1,62 2,37 3,21 
35 0,366 0,24 0,85 1,16 2,04 3,00
50 0,518 0,18 0,62 0,85 1,62 2,12
65 0,666 0,16 0,58 0,79 0,95 1,56
75 0,763 0,14 0,54 0,62 0,79 1,16 
100 1 0,11 0,38 0,46 0,54 0,79
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ВК на основе смесей высокодисперсного октогена с 
высокодисперсным ТЭНом (таблица 4, рисунок 7). 

Как видно из рисунка 7, проведенные допол-
нительные исследования в области малых кон-
центраций ТЭНа подтвердили установленную 
зависимость для смесей высокодисперсного ок-
тогена с высокодисперсным ТЭНом и составов 
на основе этих смесей. 

Полученные результаты далее были дополне-
ны исследованием высокодисперсных смесей  
FOX-7 с ТЭНом (таблица 5, рисунок 8) и FOX-7 
с DNTF (таблица 6, рисунок 9).

Как видно из рисунков 8, 9, полученные зави-
симости для высокодисперсных смесей  FOX-7 /  
ТЭН и FOX-7 / DNTF и составов на их основе 
имеют такой же вид, как и для смеси октоген / 
ТЭН и ВК на основе этой смеси.	

На рисунке 10 по экспериментальным данным 
таблиц 3, 5, 6 представлены аналогичные зави-
симости для исследованных чистых бинарных 
смесей	 ВВ.

Как видно из рисунка 10, изученные зави-
симости имеют одинаковый характер как для 
взрывчатых композиций, так и для чистых би-
нарных смесей ВВ. 

В целом, в результате проведенных исследо-
ваний можно сделать вывод, что для бинарных 
смесей, содержащих высокодисперсные (мик-
ронные) взрывчатые вещества, а также для 
взрывчатых композиций на их основе зависи-
мость  критических диаметров детонации от со-
отношения ВВ в смесях является не аддитивной 
и свидетельствует о преимущественном влиянии 
кинетики разложения компонента с бóльшей де-
тонационной способностью в зоне химической 
реакции детонационной волны. 

Для сравнения на рисунке 11 представлена 
полученная нами зависимость для гомогенной 
системы - растворов DNTF в нитрометане, име-
ющая такой же вид, что и для исследованных ге-
терогенных систем - бинарных смесей микрон-
ных ВВ. Однако при молекулярном смешении 
компонентов наблюдается более сильное сниже-
ние критического диаметра детонации системы 

таблица 4 – Критические диаметры детонации композиций: (смесь октогена – 0,90 м2/г  с ТЭНом – 0,72 м2/г) / 
СКТ (% мас.)

1 – ВК 77,5/22,5;  2 – ВК 75/25;  3 – ВК 72,5/27,5;  
4 – ВК 70/30.

рисунок 8. Зависимость dk ВК на основе смесей 
FOX-7 (0,80 м2/г) с ТЭНом (0,77 м2/г) от объемной 

1 – ВК 80/20; 2 – ВК 77,5/22,5; 3 – ВК 75/25; 
4 – ВК 72,5/27,5.

рисунок 9. Зависимость dk ВК на основе смесей 
FOX-7 (0,65 м2/г) с DNTF (0,59 м2/г) от объемной 

содержание 
ТЭНа

в смеси ВВ,
% мас.

объемная
 доля ТЭНа
в смеси  ВВ

dk , мм
смесь ВВ / СКТ

80/20

dk , мм
смесь ВВ  / СКТ

75/25

dk , мм
смесь ВВ / СКТ

70/30

0 0 2,50 3,35 4,78
5 0,054 2,30 3,12 4,25
10 0,108 2,10 2,90 4,00
15 0,161 1,80 2,70 3,80
20 0,213 1,70 2,60 3,70
100 1 0,60 0,70 0,80

Регулирование детонационной способности взрывчатых материалов,  
применяемых в системах разделения космических аппаратов
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таблица 5 – Критические диаметры детонации чистых смесей FOX-7 (0,80 м2/г) с ТЭНом (0,77 м2/г) и компо-
зиций: (смесь FOX-7 с ТЭНом)  / СКТ (% мас.)

таблица 6 – Критические диаметры детонации чистых смесей FOX-7 (0,65 м2/г) с DNTF (0,59 м2/г) и компози-
ций: (смесь FOX-7 с DNTF)  / СКТ (% мас.)

с увеличением содержания ВВ с большей дето-
национной способностью. 

Все полученные зависимости для бинарных 
микронных смесей ВВ и ВК на их основе с удов-
летворительной точностью (средняя погреш-
ность 10%) описываются уравнениями

	         1 22 2(1 )
c

q q
k k kd d V d V= - + ,                 (6)

	          
0 0 0

c) 1) 2)
2 2(1 )( ( q ( q

k k kd d V d V= - +  ,             (7)
где 

1kd  – критический диаметр детонации ВК 

1 – октоген / ТЭН;  2 – FOX-7 / ТЭН;  
3 – FOX-7 / DNTF.

рисунок 10. Детонационная способность чистых 
высокодисперсных бинарных смесей

на основе ВВ с меньшей детонационной способ-
ностью;

2kd  – критический диаметр детонации ВК 
на основе ВВ с большей детонационной способ-
ностью;  

ckd  – критический диаметр детонации ВК 
на основе бинарной смеси микронных ВВ; 

V2 – объемная доля ВВ с большей детонаци-
онной способностью в бинарной смеси ВВ;  

0

(1)
kd  – критический  диаметр  детонации  

чистого  ВВ  с  меньшей  детонационной спо-
собностью; 

0

(2)
kd  – критический  диаметр  детонации чисто-

рисунок 11. Зависимость dk растворов DNTF в нит-
рометане от объемной доли DNTF

содержание 
ТЭНа

в смеси ВВ,
% мас.

объемная 
доля ТЭНа

 в смеси  
ВВ

dk , мм
чистая 

смесь ВВ

dk , мм
смесь ВВ / 

СКТ 
77,5/22,5     

dk , мм
смесь ВВ  / 

СКТ 
75/25  

dk , мм
смесь ВВ / 

СКТ 
72,5/27,5 

dk , мм
смесь ВВ / 

СКТ 
70/30 

 0 0 0,67 5,20 7,10 9,50 12,10 
2 0,021 0,63 4,90 6,50 8,50 -
5 0,053 0,56 4,50 5,40 7,40 8,10

20 0,210 0,50 3,20 4,00 4,70 5,80
40 0,415 0,36 2,10 2,40 3,00 3,60
60 0,620 0,20 1,20 1,50 1,80 2,30
80 0,810 0,16 0,75 0,90 1,10 1,30

100 1 0,10 0,51 0,54 0,70 0,79

содержание 
DNTF

в смеси ВВ,
% мас.

объемная 
доля 

DNTF
 в смеси

dk , мм
чистая 

смесь ВВ

dk , мм
смесь ВВ / 

СКТ 
80/20   

dk , мм
смесь ВВ  / 

СКТ 
77,5/22,5   

dk , мм
смесь ВВ / 

СКТ 
75/25   

dk , мм
смесь ВВ 

/ СКТ 
72,5/27,5   

0 0 0,95 4,70 5,50 6,40 8,50 
5 0,05 0,87 3,90 4,50 5,30 6,40
20 0,20 0,70 2,80 3,10 3,70 4,50
40 0,40 0,45 1,80 2,00 2,30 2,80
60 0,60 0,24 1,30 1,50 1,80 2,30
80 0,80 0,19 1,05 1,15 1,45 1,75
100 1 0,13 0,74 0,88 1,00 1,30
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го  ВВ с  большей  детонационной способностью;
0

c)(
kd  – критический диаметр детонации чистой 

бинарной смеси микронных ВВ; 
q  –  безразмерный коэффициент.                               
Для определения значений показателя степени 

q уравнения (6), (7) были преобразованы в ли-
нейный вид                             

lg(
1kd –

ckd ) = lg(
1kd –

2kd ) + qlgV2 ,
lg(

0

(1)
kd –

0

c)(
kd ) = lg(

0

(1)
kd –

0

(2)
kd ) + qlgV2 .

По полученным экспериментальным данным 
для всех бинарных смесей ВВ и ВК на их осно-
ве были построены графики, соответствующие 
этим линейным уравнениям. На рисунке 12 в 
качестве примера приведены графики для смеси  
FOX-7/ТЭН и ВК на основе этой смеси.      

  Для каждой пары ВВ и ВК на их основе пос-
троенные линии практически параллельны, что 
свидетельствует о близости значений коэффици-
ента q для смесей ВВ и составов на основе кон-
кретной пары ВВ. Значения коэффициента q по 
полученным результатам составляют: 
• для бинарных смесей октогена с ТЭНом  и 

составов на основе этих смесей - 0,50;
• для бинарных смесей  FOX-7 с ТЭНом  и со-

ставов на основе этих смесей - 0,38;
• для бинарных смесей  FOX-7 с DNTF и со-

ставов на основе этих смесей - 0,36.
Указанные значения коэффициента q для раз-

личных пар ВВ должны определяться соотноше-
нием критических диаметров детонации инди-
видуальных ВВ в этих парах. 

На рисунке 13 представлена зависимость вели-
чины q от соотношения 0

(1)
kd /

0

(2)
kd .

Полученная зависимость аппроксимируется 
уравнением  

		   0

0

(1)

(2)0,69 0,046 k

k

d
q

d
= -                    (8)

Формулы (6), (7), (8) хорошо описывают экспе-
римент при соотношении 

0

(1)
kd /

0

(2)
kd от 3,0 до 8,0.

Заключение
Проведены систематизация и анализ спосо-

бов регулирования детонационной способности 
взрывчатых материалов, в частности эластичных 
ВВ, применяемых в системах детонационной ав-
томатики космических аппаратов. 

Предложен новый способ регулирования дето-
национной способности, заключающийся в ис-
пользовании в составе взрывчатых материалов 
бинарных смесей высокодисперсных (микрон-
ных) кристаллических ВВ, одно из которых име-
ет высокие энергетические характеристики, а 
второе - малый критический диаметр детонации. 
Данный способ подтвержден экспериментально 
на смесях высокодисперсных ВВ различного хи-
мического строения.

Установлено, что для бинарных смесей, со-
держащих микронные взрывчатые вещества, а 
также для взрывчатых композиций на их основе 
зависимость  критических диаметров детонации 
от соотношения ВВ в смесях является не адди-
тивной и свидетельствует о преимущественном 
влиянии кинетики разложения компонента с 
бóльшей детонационной способностью в зоне 
химической реакции детонационной волны. 

Практическое значение полученных результа-
тов состоит в возможности тонкого регулирова-
ния критических диаметров детонации взрыв-
чатых материалов, используемых в системах 
разделения космических аппаратах, путем целе-
направленной научно обоснованной компоновки 
взрывчатых составов.   
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В статье представлены способы уменьшения 
погрешности географической привязки  
космических снимков, включающие в себя  
мероприятия и конструктивные особенности 
космических аппаратов для минимизации  
величины самого влиятельного точностного 
параметра космического аппарата.  
Рассмотрены три принципиальных способа 
уменьшения погрешности привязки:  
с использованием полетных калибровок,  
с применением измерительных средств  
во время штатной эксплуатации  
и с использованием изображений звезд  
в кадре целевой информации
Ключевые слова: погрешность;  
точностной параметр;  
калибровка;  
телескоп.

The article covers methods  
of reduction of geographical coordinate 
determination of space images,  
including special activities  
and SC design features aimed  
at minimization of the most influencing SC 
accuracy parameter.  
It also describes three principal methods of 
reduction pointing error:  
with using flight calibrations,  
with using measuring instruments  
during operation  
and with using stars images  
in the purpose frame.
Key words: error;  
accuracy parameter;  
calibration;  
telescope.

Введение
Погрешность географической привязки кос-

мических снимков космических аппаратов (КА) 
дистанционного зондирования Земли (ДЗЗ) без 
использования опорных точек определяется па-
раметрами орбиты, условиями съемки, погреш-
ностью знания высоты рельефа и значениями 
точностных параметров КА (Самойлов С.Ю., 
Модель определения географических координат 
объектов по космическим снимкам при помощи 
аналитического метода, 2011). 

Из всех точностных параметров наибольшее 
влияние на погрешность привязки космических 
снимков, особенно при высоких орбитах, оказы-
вают погрешности знания ориентации визирной 
системы координат (ВСК) целевой аппаратуры 
(ЦА) КА (Самойлов С.Ю., Модель определения 
географических координат объектов по косми-
ческим снимкам при помощи аналитического 
метода, 2011), а именно:

УДК 629.78.001.5:525.7

•	 АХ  – погрешность знания ориентации КА от-
носительно визирной оси телескопа ХВСК;

•	 АY – погрешность знания ориентации КА от-
носительно оси YВСК;

•	 АZ  – погрешность знания ориентации КА от-
носительно оси ZВСК.
Отметим, что влияние параметра АХ на пог-

решность привязки снимков  слабее, чем влия-
ние АY и АZ. Это объясняется большим значени-
ем фокусного расстояния целевой аппаратуры 
по сравнению с длиной приемника излучения.

Рассмотрим несколько способов уменьшения 
значения точностных параметров АХ, АY и АZ:
1.	 Совместные полетные калибровки датчиков 

ориентации и ЦА.
2.	 Использование измерительных средств во 

время штатной эксплуатации (ШЭ) КА.
3.	 Использование изображений звезд в кадре 

целевой информации.
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1. Полетные калибровки
Целью полетных калибровок является уточне-

ние параметров после изменения характеристик 
приборов и уходов конструкции, которые обус-
ловлены действием вибро- и термонагрузок на 
этапе выведения КА на рабочую орбиту, а также 
отличием условий ШЭ от условий проведения 
наземной (предполетной) калибровки. Полет-
ные геометрические калибровки проводятся на 
КА после выведения на рабочую орбиту перед 
началом ШЭ или во время ШЭ. Скважность 
(частота) проведения калибровок зависит от 
скорости старения данных, полученных при по-
летных калибровках. Обычно полетные калиб-
ровки проводятся по космическим объектам (по 
звездам, иногда - по космическим источникам 
какого-либо излучения, например по космичес-
ким радиоисточникам) или по полигонам (райо-
нам, на которых размещены объекты с хорошо 
известными характеристиками, например распо-
ложением, формой, размерами, коэффициентом 
отражения, с источниками (или приемниками) 
излучения заданного диапазон длин волн и т. п.) 
на поверхности Земли.

Определение ориентации КА и его систем ко-
ординат (СК) производится при помощи астро-
датчиков (звездные датчики - ЗД, приборы ори-
ентации на Солнце - ПОС, приборы ориентации 
на Землю - ПОЗ) системы управления ориента-
цией и стабилизацией (СУОС). Таким образом, 
в процессе штатной эксплуатации КА при помо-
щи датчиков системы СУОС определяется ори-
ентация систем координат датчиков СУОС от-
носительно инерциального пространства (звезд, 
Солнца, Земли). Для определения ориентации 
СК целевой аппаратуры по известной ориента-
ции СК датчиков СУОС необходимо знать связь 
(матрицу взаимной ориентации) СК целевой ап-
паратуры и СК датчиков СУОС. В общем виде 
это можно описать формулой
			   E=A·B,	     	        (1)

где Е – матрица (3×3) ориентации ВСК целе-
вой аппаратуры относительно инерциального 
пространства;

А – матрица (3×3) взаимной ориентации 
ВСК целевой аппаратуры и СК датчика СУОС. 
Матрица точностных переходов;

    В – матрица (3×3) ориентации СК датчика 
СУОС относительно инерциального пространства.

Таким образом, для определения во время штат-
ной эксплуатации ориентации СК целевой аппа-
ратуры относительно инерциального пространс-
тва при помощи штатных средств определения 
ориентации КА (а именно астродатчиков (звез-
дных датчиков), приборов ориентации на Солн-
це, приборов ориентации на Землю  необходимы 
матрицы взаимной ориентации СК целевой ап-

паратуры и датчиков СУОС (астродатчиков - ЗД, 
ПОЗ, ПОС) и датчиков измерения приращения 
углов (датчики угловой скорости - ДУС), и/или 
гироскопический измеритель вектора угловой 
скорости (ГИВУС)) в полете необходимо знать 
матрицы ориентации СК целевой аппаратуры 
и датчиков СУОС. Для формирования матрицы 
взаимной ориентации двух систем координат в 
общем виде достаточно измерить три угла разво-
рота одной СК относительно осей другой СК. Эти 
углы получают при проведении предполетной ат-
тестации и паспортизации конструкции КА. Во 
время проведения предполетной аттестации и 
паспортизации (иногда эту процедуру называют 
предполетной геометрической калибровкой) про-
изводятся обмеры взаимных положений увязыва-
емых СК с требуемыми погрешностями. 

Каждый из обмеряемых углов характеризуется 
тремя величинами (Куликов С.Д. и др., 2000):
•	 начальное значение;
•	 погрешность измерения начального положе-

ния;
•	 уходы от начального значения.

Погрешность измерения определяется мет-
рологической базой предприятия-изготовителя 
КА. Заметим, что для привязки изображения не-
важно, из-за чего произошли уходы, важна лишь 
величина уходов.

Уходы взаимного положения от начального из-
меренного значения обусловлены воздействием 
на конструкцию КА термо- и вибронагрузок при 
транспортировке КА и его выведении на рабо-
чую орбиту, а также при функционировании на 
орбите. Еще одна причина уходов - отличие ус-
ловий проведения предполетной аттестации КА 
от условий штатной эксплуатации КА, а именно:
•	 отличие температуры КА на орбите от темпе-

ратуры КА при предполетной паспортизации 
и аттестации;

•	 неравномерность нагрева КА на орбите;
•	 отличие давления в герметичных отсеках КА 

(при их наличии) на орбите от давления при 
предполетной паспортизации и аттестации;

•	 наличие невесомости на орбите;
•	 старение материалов конструкции КА.

Величины уходов накладывают требования к 
проектированию конструкции некоторых дета-
лей КА. 

Отметим, что значения таких точностных па-
раметров КА, как АХ, АY, АZ,  складываются из 
погрешности знания матрицы ориентации СК 
датчика СУОС относительно инерциального про-
странства (т.е. от погрешности астродатчиков) 
и погрешности знания матрицы взаимной ори-
ентации ВСК целевой аппаратуры и СК датчика 
СУОС (от погрешности проведения предполет-
ных калибровок и от величин случайных уходов 
конструкции). В связи с наличием уходов возни-

Способы уменьшения погрешности географической привязки снимков с космических 
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кает потребность в уточнении элементов матрицы 
взаимной ориентации ВСК и СК датчиков СУОС.

Целью проведения совместных калибровок 
ЦА и приборов СУОС является уточнение вза-
имной ориентации визирной системы координат 
целевой аппаратуры (ЦА) и датчиков СУОС т.е. 
элементов матрицы А в формуле (1). Обычно эта 
калибровка проводится следующим образом ЦА 
и ЗД определяют свою ориентацию по звездам 
одновременно, затем происходит уточнение вза-
имного положения. 

Уточнение взаимного положения датчиков 
СУОС и ЦА проводится следующим образом: 
каждый ЗД СУОС по звездам определяет свою 
матрицу ориентации G относительно геоцен-
трической инерциальной системы координат 
(ГИСК). Одновременно с этим ЦА определяет 
ориентацию своей ВСК по звездам (в данном 
случае ЦА функционирует аналогично ЗД).  
Матрица взаимной ориентации ВСК и ЗД опре-
деляется по формуле
			Z    = G × С,                         (2)

где Z – матрица взаимной ориентации систем коор-
динат, связанных с посадочными местами двух ЗД;
      G – матрица ориентации СК, связанной с ПМ ЗД;

 С – матрица ориентации ВСК.
Очевидно, что погрешность определения мат-

рицы Z будет зависеть от погрешности опреде-
ления матриц G и С, которая зависит от точнос-
тных характеристик ЗД  и ЦА и определяется 
параметрами КА, ЗД и ЦА.

Уточнение в результате полетной калибровки 
элементов матрицы А в формуле (1) позволя-
ет уменьшить погрешность знания ориентации 
ВСК. Проведение полетной калибровки позволя-
ет определить углы между ВСК и СК ПМ ЗД. При 
этом значение погрешности знания угла между 
ВСК и СК ПМ звездного датчика может соста-
вить около половины погрешности астродатчика.

2. Использование измерительных 
средств во время штатной  
эксплуатации КА

Как было показано выше  для определения вза-
имной ориентации датчиков СУОС и ЦА прово-

дится предполетная калибровка КА в процессе 
которой производятся измерения углов взаим-
ной ориентации датчиков СУОС и ЦА.

Однако под воздействием различных нагрузок 
в конструкции КА возникают уходы, что приво-
дит к изменению значений углов, измеренных на 
этапе предполетной калибровки. 

В связи с наличием уходов одним из спосо-
бов уменьшения погрешности знания углового 
положения ВСК относительно инерциального 
пространства является применение на КА сис-
темы измерения углов разворота СК астродатчи-
ка относительно осей ВСК во время ШЭ. Такая 
система может быть реализована при помощи 
автоколлиматоров. Автоколлиматор направляет 
световой луч на зеркальные контрольные эле-
менты (КЭ), расположенные на корпусе астро-
датчиков или на платформе с астродатчиками, и 
принимает отраженный от КЭ луч. По координа-
там отраженного луча определяется ориентация 
КЭ, а следовательно, и ориентация астродатчика 
относительно базы автоколлиматора. База авто-
коллиматора паспортизуется относительно осей 
ВСК. Таким образом происходит уточнение эле-
ментов матрицы А в формуле (1). Погрешности 
измерения такими системами составляют 10-50 
угл. сек.

3. Использование изображений звезд  
в кадре целевой информации

При некотором изменении конструкции и оп-
тической схемы оптикоэлектронного телескопи-
ческого комплекса (ОЭТК) или при определен-
ной организации процесса съемки можно в кадре 
целевой информации (ЦИ) получить изображе-
ния части звездного неба. Изображения звезд, 
полученные в кадре ЦИ, могут быть использова-
ны для уменьшения погрешности координатной 
привязки космических снимков.

Задача определения ориентации целевой аппа-
ратуры может быть решена при помощи астро-
датчиков. Современные астродатчики позволяют 
достичь погрешностей определения ориентации 
внутренней системы координат (связанной с 
ПЗС-матрицей) относительно инерциального 

рисунок 1. Точностные переходы между астродатчиком  и целевой аппаратурой
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пространства с погрешностями порядка десятка 
угловых секунд. Однако погрешность определе-
ния ориентации осей целевой аппаратуры будет 
значительно большей (порядка нескольких уг-
ловых минут) из-за погрешности знания матриц 
взаимной ориентации «промежуточных» систем 
координат (точностные переходы) (рисунок 1). 

Взаимное положение  «промежуточных» сис-
тем координат аттестуется и паспортизуется при 
предполетных калибровках КА и, по возможнос-
ти, уточняется в процессе проведения полетных 
калибровок.

Если имеется возможность получить изобра-
жения звезд в кадре целевой информации, то с 
использованием этих изображений, используя 
алгоритмы, используемые в звездных датчиках, 
возможно определить ориентацию ВСК целевой 
аппаратуры на момент формирования кадра це-
левой информации. Можно сказать, что в этом 
случае целевая аппаратура КА ДЗЗ используется 
как звездный датчик, это дает возможность ис-
ключить точностные переходы и матрицы вза-
имной ориентации астроприборов и ЦА.

Для возможности регистрации звезд целевой 
аппаратурой во время ШЭ можно произвести 
изменение конструкции съемочной аппарату-
ры. Специалистами НПО им. С.А. Лавочкина 
и смежных организаций (К.А. Заниным, А.И. 
Захаровым, В.П. Макаровым, Е.Р. Маламедом, 
И.В. Москатиньевым, С.Ю. Самойловым, М.Н. 
Хайловым, и др.) прорабатывались некоторые 
варианты подобных конструкций ЦА КА. Чтобы 
обеспечить достаточное количество звезд, на-
блюдаемых в поле одновременно с изображени-
ем Земли, необходимо разделить яркое изобра-
жение Земли и слабые изображения звезд. При 
этом желательно обеспечить для света звезд и 
Земли прохождение через одинаковые оптичес-
кие элементы. 

Возможны различные варианты реализации 
такой целевой аппаратуры.

Некоторые варианты целевой аппаратуры для 
одновременного наблюдения Земли и звезд с 
различными способами разделения изображе-

ний земной поверхности и звездного неба в дан-
ный момент находятся на этапе патентования в 
НПО им. С.А. Лавочкина.

Погрешность определения ориентации ВСК 
при помощи использования изображения звезд в 
кадре целевой аппаратуры может составлять 3-5 
угл. сек.

В таблице  приведены погрешности знания 
ориентации ВСК условного КА без, и после ис-
пользования каждого из вышеперечисленных 
способов. Из таблицы видно, что применение 
любого из описанных способов уменьшения 
погрешности знания ориентации приводит к 
существенному снижению погрешности знания 
ориентации ВСК. Самым эффективным являет-
ся использование изображений звезд в кадре це-
левой аппаратуры. Однако этот способ является 
самым затратным и труднореализуемым из-за 
необходимости проектирования новой целевой 
аппаратуры и перекомпоновки КА. Очевидно, 
что изменение конструкции КА и ЦА связано 
с большими затратами и требует значительного 
времени для реализации. Наиболее простым и 
быстрым в реализации является способ проведе-
ния совместной полетной калибровки.
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способ уменьшения погрешности
погрешность 

знания ориентации 
ВСК, угл. сек.

полетная калибровка 11
использование измерительных средств  
во время штатной эксплуатации КА 19

использование изображений звезд в кад-
ре целевой информации 5

без использования способов уменьшения 
погрешности 61

таблица – Сравнение эффективности способов уменьшения погрешности знания ориентации ВСК

Способы уменьшения погрешности географической привязки снимков с космических 
аппаратов дистанционного зондирования Земли
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Абсолютное большинство данных  
дистанционного зондирования Земли,  
используемых для картографирования,  
в том числе получаемых с помощью  
оптико-электронных съемочных систем,  
представляет собой частично  
или полностью перекрывающиеся  
изображения земной поверхности.  
В статье предложена и рассмотрена  
технология фотограмметрической обработки 
таких снимков, которая может быть  
эффективно применена для решения  
многих практических задач.
Ключевые слова: космические снимки;  
фотограмметрическая обработка;  
технология.

Absolute majority of the Earth  
remote sensing data used for mapping,  
including those,  
obtained by means  
of optical-electronic imaging systems,  
are partially or in whole overlapping images  
of the Earth surface.  
The article deals with the technology  
of photogrammetric processing  
of such images,  
which can be efficiently applied  
for various real-world problems.
Key words:  
space images;  
photogrammetric processing;  
technology.

Данные дистанционного зондирования Земли 
(ДЗЗ) широко используются для картографирова-
ния земной поверхности и решения других гео-
информационных задач. При этом основные тре-
бования к создаваемым выходным документам 
касаются высокой точности координатных опре-
делений и заданной полноты содержания объекто-
вой обстановки на местности. Первое требование 
обеспечивается за счет соответствующих измери-
тельных характеристик обрабатываемых данных 
(включая бортовую и опорную измерительную ин-
формацию), а второе – за счет линейного разреше-
ния исходных снимков на местности. 

Именно поэтому космический комплекс карто-
графирования «Комета» имел в составе бортовой 
специальной аппаратуры кадровый топографи-
ческий фотоаппарат с высокими измеритель-
ными характеристиками и панорамный аппарат, 
обеспечивающий необходимую детальность 
съемочной информации.

Анализ современных тенденций развития ком-
мерческих космических систем ДЗЗ показывает 
(Бакланов А.И., 2010), что большинство разработ-
чиков не стремятся реализовать предельные ха-
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рактеристики своих систем сразу по всем направ-
лениям (в частности, одновременно по точности и 
разрешению), а сосредотачиваются только на од-
ном или нескольких сопутствующих параметрах.

В этих условиях способом обеспечения тре-
бований к точности и полноте содержания ге-
оинформационных документов может стать 
комплексирование данных ДЗЗ, полученных 
различными космическими системами, в рамках 
единой технологии их совместной фотограммет-
рической обработки.

Положительными аспектами такой технологии 
являются:
– наделение выходных продуктов информацион-
ными свойствами, присущими обрабатываемым 
снимкам по отдельности;
– обеспечение «второй жизни» архивов данных 
ДЗЗ, не утративших актуальности в том или 
ином отношении;
– формирование бесшовного (в смысле миними-
зации невязок на стыках снимков) площадного 
покрытия по данным ДЗЗ, полученным различ-
ными космическими системами;
– возможность локального применения уникаль-
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ных свойств одной съемочной системы при об-
работке данных другой, например всепогодность 
радиолокационных изображений при обработке 
снимков оптического диапазона, имеющих учас-
тки, закрытые облаками.

Очевидно, что условием реализации этой тех-
нологии является наличие полного или частич-
ного (в зависимости от создаваемой продукции) 
перекрытия между совместно обрабатываемыми 
снимками. Обработка снимков с перекрытиями 
связана с решением двух основных задач: сшив-
ки отдельных снимков в ортомозаику и привязки 
ортомозаики к заданной системе координат.

Показателем точности сшивки, как правило, 
служат невязки плановых координат связующих 
точек, выбираемых вдоль линий сшивки в зонах 
перекрытия смежных снимков, а показателем точ-
ности геодезической привязки – невязки плановых 
координат опорных и/или контрольных точек.

Как сшивку перекрывающихся снимков в ор-
томозаику, так и геодезическую привязку орто-
мозаики можно выполнять разными способами. 
Настоящая статья не имеет целью рассмотрение 
и сравнение каждого из них. Во-первых, потому, 
что теоретически их количество велико и зависит 
от состава и точности исходных данных, требова-
ний к результатам обработки, используемого на-
учно-практического инструментария; во-вторых, 
потому, что автору не известны опубликованные 
результаты разработки и применения способов, 
которые могут быть сопоставлены с результатами, 
излагаемыми в настоящей статье. Здесь рассмат-
риваются теоретические основы и результаты при-
менения частного способа фотограмметрической 
обработки космических снимков с перекрытиями, 
которые в будущем сами могут послужить отправ-
ной вехой для подобного сопоставления. 

Представляется, что наиболее строгий подход к 
решению обозначенной двуединой задачи состоит 
в фотограмметрической обработке блока перекры-
вающихся снимков методом аналитической блоч-
ной фототриангуляции по способу связок (Лобанов 
А.Н., 1984). При этом строится фотограмметричес-
кая сеть, которая уравнивается одновременно по 
всем снимкам, включенным в обработку. 

Если точность орбитальных данных, которые 
используются для геодезической привязки сним-
ков блока, недостаточна, то необходимы плано-
во-высотные опорные точки. В обеспечение уст-
ранения смещений точек снимков на местности, 
вызванных влиянием рельефа, необходимы дан-
ные о рельефе местности.

 Для каждой опорной точки и для каждой свя-
зующей точки, изобразившейся на всех снимках 
блока, составляются уравнения, связывающие их 
координаты с соответствующей точкой местнос-
ти. Эти уравнения часто называют математичес-
кими моделями съемки или съемочных систем.

Математические модели различных съемоч-
ных систем, зависящие от физических принци-
пов формирования и регистрации изображений, 
а также от конструктивных особенностей конк-
ретной съемочной аппаратуры, в деталях могут 
существенно различаться. Однако все они имеют 
общую основу, представляемую функционалом

	           ( , , , , )j ij ij ij jR F r Q q W G= ,                                    (1)

	           [1, ]j N∈ , [1, ]ji n∈
где R – вектор координат точки земной повер-

хности;
Fj – математическая модель съемочной 

системы j;
rij – вектор координат образа точки земной 

поверхности на снимке i, полученном съемоч-
ной системой j;

Qij  – вектор элементов внешнего ориен-
тирования (параметров функций, задающих их 
изменение на съёмочном маршруте) снимка i, 
полученного съемочной системой j;

qij – вектор элементов внутреннего ори-
ентирования снимка i, полученного съемочной 
системой j;

Wj – вектор конструктивных параметров 
съемочной системы j;

G – вектор параметров, характеризующих 
картографическую проекцию (систему коорди-
нат вектора R), земной эллипсоид и др.;

N – количество съемочных систем, снимки 
которых включены  в обработку;

nj – количество одновременно обрабатывае-
мых снимков, полученных съемочной системой j.  

Обратим внимание, что согласно (1) каждый 
i-й снимок, полученный j-й съемочной систе-
мой, имеет свои векторы элементов внешнего и 
внутреннего ориентирования. 

Такое представление является обобщением 
функционала (1) на случаи, когда блок обраба-
тываемых снимков получен одной съемочной 
системой, но в разное время, или, когда снимки 
блока формируются синхронно, но разными све-
точувствительными приемниками, установлен-
ными в единой фокальной плоскости.  

Заметим, что последний случай характерен для 
оптико-электронной аппаратуры ДЗЗ, когда съе-
мочный маршрут представляет собой совокуп-
ность перекрывающихся краями изображений 
(полос или кадров), сформированных отдельны-
ми светочувствительными матрицами. Матрицы в 
фокальной плоскости  могут быть установлены со 
сдвигами и перекосами. Это приводит к тому, что 
изображение, полученное каждой отдельной мат-
рицей, представляемой отрезком строки сканер-
ного снимка или прямоугольным одномоментным 
кадром (в зависимости от съемочной системы), 
имеет свои элементы внешнего ориентирования, 
определяемые динамикой съемки, и свои элементы 
внутреннего ориентирования, отличные от номи-
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нальных для данной съёмочной аппаратуры. Соот-
ветственно, тогда изображение, сформированное 
каждой матрицей, может интерпретироваться и 
включаться в обработку как отдельный снимок.  

Обратим внимание, что если все снимки блока 
получены одной и той же съемочной системой, 
то для их аналитического описания в рамках тех-
нологии фотограмметрической обработки ис-
пользуется одна математическая модель Fj=const, в 
противном случае – разные модели.  

Вычислительная схема технологии предусмат-
ривает линеаризацию функционала (1) для каждой 
связующей и опорной точки, включенной в обра-
ботку, в окрестности некоторого начального при-
ближения векторов Qij и qij и формирование мат-
рицы уравнений поправок. В качестве начального 
приближения элементов вектора qij целесообразно 
использовать результаты предыдущих калибровок 
(наземных или полетных), а для получения началь-
ного приближения элементов вектора Qij следует 
воспользоваться данными бортовых измерений 
угловой ориентации и навигационных параметров.

Система уравнений поправок решается по ме-
тоду наименьших квадратов способом последо-
вательных приближений.

Для повышения численной устойчивости ре-
шения системы уравнений поправок, сформи-
рованных линеаризацией (1), она дополняется 
уравнениями по начальным значениям уравни-
ваемых параметров (элементов векторов Qij и  
qij , у которых здесь индексы номеров снимков и 
съемочных систем опущены)

	         
m

k o k
m m m QQ Q Q υ∆ = - + ,                       (2)

                 
m

k o k
m m m qq q q υ∆ = - + ,                         (3)

где k
mQ∆ , k

mq∆ – поправки к m-м элементам век-
торов Q и q на k-й итерации;

o
mQ , o

mq  – начальные значения m-х элемен-
тов векторов Q и q;

k
mQ  , k

mq  – значения m-х элементов векто-
ров Q и q  на k-й итерации;

υQm, υqm – некоторые невязки, обращающие 
выражения (2), (3) в верные равенства.

Каждому уравнению поправок приписывается 
вес, определяемый обратно пропорционально 
дисперсии измерения, по которому это уравне-
ние составлено.

Искомый вектор решения 
	                ({ },{ })ij ijS Q q= ∆ ∆ ,		
найдем в виде
		       1 TS N A PL-=  , 		
где ΔQij, ΔQij – поправки к уточняемым элемен-

там векторов Qij, qij;
A – матрица, элементами которой являются 

коэффициенты левой части системы уравнений 
поправок;

AT   – транспонированная матрица A;
P – диагональная матрица весов уравнений 

поправок;
L – вектор правых частей системы уравне-

ний поправок;
N=ATPA– матрица нормальных уравнений;
N-1 – матрица, обратная матрице N.

Матрица нормальных уравнений на последней 
итерации используется для оценки уравненных 
значений определяемых параметров, так как 
(Большаков В.Д. и др., 1977) ковариационная 
матрица вектора решения есть 

		        K=μ2∙N -1,                            (4)
где μ2 – оценка дисперсии единицы веса;

N – матрица нормальных уравнений на 
последней итерации.

Оценку дисперсии единицы веса найдем в виде 
(Большаков В.Д. и др., 1977),

2 / ( )T
u pL PL n nµ = -

где L – вектор правых частей уравнений попра-
вок на последней итерации;

LT– транспонированный вектор L;
nu – количество уравнений поправок;
np – количество уравниваемых параметров.

Диагональные элементы ковариационной мат-
рицы (4) дают оценку дисперсии определения 
каждого из уравниваемых параметров

2
kS kkKσ = ,

где 2
kSσ  – оценка дисперсии k-го элемента век-

тора уравниваемых параметров S;
 Kkk – k-диагональный элемент ковариаци-

онной матрицы (4).
Внедиагональные (симметричные) элементы 

ковариационной матрицы (4) позволяют, при 
необходимости, оценить величину корреляцион-
ной связи любой пары элементов вектора урав-
ниваемых параметров S.

Статистическая обработка координат связу-
ющих точек, вычисленных по (1) с использо-
ванием уравненных значений векторов Qij и  
qij позволяет оценить точность сшивки отдельных 
снимков. А если при формировании системы урав-
нений поправок использовались опорные точки, то 
аналогичная обработка вычисленных и измеренных 
координат опорных точек позволяет оценить точ-
ность геодезической привязки всего блока снимков.

Если геодезическая привязка блока выполняется 
по орбитальным данным без использования опор-
ных точек, точность привязки оценивается на ос-
новании выражений (1) с использованием оценок 
дисперсий уравненных элементов внешнего и внут-
реннего ориентирования каждого снимка блока. 

Для практической реализации технологии фо-
тограмметрической обработки снимков, имею-
щих перекрытия, на основании теории анали-
тической блочной фоториангуляции разработан 
программный комплекс обработки данных ДЗЗ. 
На сегодняшний день он позволяет обрабаты-
вать данные оптико-электронной космической 
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съемки. Его апробация выполнена по реальной 
информации, полученной космическим аппара-
том «Ресурс-ДК».

В качестве исходных данных использовались съе-
мочные маршруты, полученные одним или двумя 
одновременно работающими оптико-электронны-
ми преобразователями. Изображения (полосы), по-
лученные смежными матрицами оптико-электрон-
ного преобразователя, вдоль всего маршрута имели 
перекрытия шириной около десяти пикселей. 

Съемочные маршруты сопровождались пас-
портами с данными об элементах внешнего ори-
ентирования, полученными на основе бортовых 
измерений. Вследствие невысокой точности 
последних для геодезической привязки обраба-
тываемых изображений использовались опор-
ные точки, снятые с геопривязанных растровых 
изображений с размером пикселя на местности 2 
метра, полученных из Интернет-ресурса Google. 
Средняя квадратическая погрешность геодези-
ческой привязки этих изображений оценивается 
на уровне 1-2 пикселей. Пример такого изобра-
жения приведен на рисунке 1. 

рисунок 1. Пример геопривязанного растрового 
изображения

Технологическая цепочка фотограмметричес-
кой обработки состояла из следующих основных 
процессов:
•	 обработка паспортов маршрутов с целью оп-

ределения начальных значений элементов 
внешнего ориентирования;

•	 обработка служебной информации строк 
изображений, включенных в обработку, с це-
лью привязки точек изображений к бортовой 
шкале времени;

•	 автоматический выбор связующих точек меж-
ду виртуальными изображениями в пределах 
матриц вдоль всего маршрута;

•	 выбор оператором связующих точек между 
маршрутами (при необходимости);

•	 выбор оператором опорных точек;
•	 совместное уравнивание всех измерений и 

уточнение элементов внутреннего и внешнего 
ориентирования каждого изображения обра-
батываемого блока с оценкой точности урав-
нивания (при необходимости);

•	 оценка точности сшивки снимков блока по 
расхождениям координат связующих точек на 
местности;

•	 оценка точности геодезической привязки по 
расхождениям координат опорных точек;

•	 изготовление трансформированных (ортотранс-
формированных) изображений в указанных гра-
ницах и формирование ортомозаики. 
На рисунке 2 в качестве примера приведен 

фрагмент изготовленной ортомозаики, состав-
ленной из трансформированных изображений, 
полученных двумя смежными матрицами.

Визуальным критерием точности трансформи-
рования является степень совмещения контуров 
местности по линии стыковки смежных матриц 
(перекрытия вырезаны), которая видна в левой 
части рисунка 2 как наклонная прямая, делящая 
изображение на две зоны, обусловленные различи-
ями фотометрической чувствительности матриц. 

Рисунок 3 иллюстрирует возможности техно-
логии по локальному замещению участка, за-
крытого облаками на одном из снимков блока, 
тем же участком с другого снимка, полученного 
в другое время и свободного от облачности.

Всего было обработано около десяти различных 
съемочных маршрутов и несколько их комбина-
ций, имеющих практически полное перекрытие 
(стереопокрытия). Совокупная оценка точности 

рисунок 2. Фрагмент трансформированного изобра-
жения

рисунок 3. Замещение облачности открытым участ-
ком с другого снимка

Технология фотограмметрической обработки космических снимков, имеющих перекрытия
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результатов обработки показала следующее:
•	 средняя квадратическая погрешность сшив-

ки изображений смежных матриц или 
вставки фрагмента одного снимка в другой, 
рассчитанная по невязкам вычисленных ко-
ординат связующих точек на местности, на 
разных съемочных маршрутах составила от 
20 до 70 сантиметров. При этом проекция 
пикселя на местности имела длину стороны 
от 80 до 140 сантиметров;

•	 средняя квадратическая погрешность гео-
дезической привязки блока трансформиро-
ванных снимков, вычисленная по невязкам 
координат опорных точек, на разных съе-
мочных маршрутах составила от 20 санти-
метров до 3 метров в зависимости от коли-
чества опорных точек (от одной до десяти). 
При этом невязки между вычисленными и 
снятыми с геопривязанных изображений ко-
ординатами контрольных точек составили, в 
зависимости от их количества (от одной до 
пяти), от полутора до пяти метров.

Следует отметить, что потенциальные возмож-
ности рассмотренной технологии не ограничи-
ваются только трансформированием, сшивкой 
и вставкой фрагментов снимков, имеющих пе-
рекрытия. В ряде случаев могут иметь важное 
практическое значение и другие возможности.

Так, дополнительно в качестве эксперимента 
по маршрутам, составляющим стереопокрытия, 
были построены цифровые матрицы рельефа. 
На рисунке 4 представлен фрагмент одной из 
них в гипсометрической раскраске.

рисунок 4. Фрагмент гипсометрической матрицы 
рельефа

Эта цифровая матрица рельефа создана в ав-
томатическом режиме без дополнительного 
редактирования с использованием параметров 
внешнего и внутреннего ориентирования каж-
дого из перекрывающихся изображений, уточ-
ненных на этапе уравнивания измерительной 
информации. Здесь она призвана лишь про-
иллюстрировать потенциальные возможности 
технологии. 

Кроме того, как дополнительная  процедура 
была выполнена калибровка матриц оптико-
электронных преобразователей. Линейные сме-
щения и угловые развороты каждой матрицы 
были откалиброваны в трех взаимно ортогональ-
ных плоскостях, включая фокальную плоскость. 

На рисунке 5 показано откалиброванное поло-
жение нескольких матриц в фокальной плоскос-
ти. Поскольку смещения и развороты малы по 
сравнению с размерами самих матриц (рисунок 
5а), то для наглядности на рисунке 5б углы раз-
ворота всех матриц увеличены в 25 раз. Видно, 
что две матрицы в левой части рисунка установ-
лены с большей погрешностью, чем остальные.

а

б
а – реальные углы разворота матриц; 
б – углы разворота увеличены в 25 раз.

рисунок 5. Результаты калибровки матриц оптико-
электронного преобразователя

Таким образом, рассмотренная технология 
фотограмметрической обработки космических 
снимков, имеющих перекрытия, показала:

– высокую точность сшивки отдельных сним-
ков в ортомозаику, которая применительно к 
данным ДЗЗ, полученным космическим аппа-
ратом «Ресурс-ДК», составила порядка 0,25-0,5 
пикселя исходного цифрового изображения;

– точность геодезической привязки блока 
трансформированных снимков на уровне точ-
ности используемой топогеодезической опоры;

– возможность решения дополнительных за-
дач, в частности создание цифровых матриц 
рельефа в зонах перекрытий снимков блока и 
калибровку параметров внутреннего ориентиро-
вания съемочных устройств.
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Показан процесс  
проведения исследований  
пневмогидравлической системы  
двигательной установки  
с использованием разработанного  
программно-алгоритмического обеспечения  
на основе математической модели  
с применением методов теории цепей.
Приводятся результаты расчетов,  
которые предваряют испытания,  
проводимые с целью определения  
работоспособности двигательной установки  
при работе в эксплуатационном режиме.
Ключевые слова:  
эквивалентная схема;  
пневмогидравлическая цепь;  
перепад давления; 
расход рабочей среды.

The article covers process  
of propulsion pneumohydraulic  
system studying using software  
and algorithms based  
on mathematical model 
and circuit theory procedures.
Calculation outputs are given,  
which are preceding the tests aimed  
at definition of propulsion system operability 
during operation in servicing mode. 
Key words:  
equivalent circuit;  
pneumohydraulic chain;  
pressure drop;  
operating environment rate.

Введение
В работе представлены расчеты по оценке гид-

родинамических параметров пневмогидравли-
ческой системы (ПГС) двигательной установки 
(ДУ), проведенные с применением методов тео-
рии цепей (Гликман Б.Ф., 1986), на основе кото-
рой разработана математическая модель и про-
граммно-алгоритмическое обеспечение (ПАО) 
(Аристов В.П. и др., 2011). Результаты расчетов 
ориентированы на использование их в качестве 
оценочного критерия при выборе конструктив-
ных параметров ДУ на этапе проектирования 
и последующей проверки их соответствия тех-
ническим требованиям конструкторской доку-
ментации при работе ДУ в эксплуатационном 
режиме в рамках обобщенной циклограммы, 
представляющей основные этапы функциониро-
вания ДУ в составе КА.

Расчеты с использованием ПАО, разработан-

ного на основе предложенной математической 
модели, во многих случаях могут уменьшить 
объем дорогостоящих испытаний.

В процессе проведения расчетов в целях на-
глядности представления метода и результата 
расчетов формировалась упрощенная пневмогид-
равлическая цепь (ПГЦ) по соответствующей уп-
рощенной эквивалентной схеме ПГС, в которой 
учитывались только наиболее существенные, с 
точки зрения авторов, структурные элементы.

В общем случае, приступая к исследованию 
при помощи разработанного ПАО объектов оп-
ределенного класса, для оценки возможностей 
ПАО применительно к таким объектам рас-
четы по математической модели необходимо 
проводить для ПГС объекта, по которому уже 
имеются результаты испытаний. Если резуль-
таты расчетов достаточно хорошо согласуются 
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с результатами испытаний, то имеющуюся ма-
тематическую модель можно использовать для 
приближенных расчетов ПГС объектов, анало-
гичных или близких к исследованному по сво-
им техническим и физическим параметрам.

Разработанная математическая модель ис-
пользовалась для ПГС КА «Фобос-Грунт». По 
этой модели проведены расчеты некоторых 
этапов испытаний ДУ «Фобос-Грунт» по эк-
вивалентной схеме, соответствующей части 
ПГС ДУ, функционально задействованной в 
рассмотренных этапах испытаний. Проведено 
сравнение результатов расчетов с результатами 
испытаний.

1. Эквивалентная схема ПГС и струк-
турный граф ПГЦ

Эквивалентные схемы ПГС, имитирующие 
структуру ПГС жидкостных ракетных двига-
тельных установок (ЖРДУ) КА и включающие 
в себя основные функциональные составляю-
щие системы, представляются, по возможнос-
ти, в упрощенном виде с целью исследования 
поведения системы при определенных пере-
ходных процессах, в частности для определе-
ния реакции системы на операцию открытия 
и закрытия клапанов при задействовании или 
отключении функций наддува от источников 
давления (напора) и выявления возможных при 
работе гидравлической арматуры в ПГС гидро-
ударов. Функциональное состояние гидравли-
ческой арматуры, например клапанов двигате-
лей, задается в соответствии с циклограммой 
их работы. Такая схема демонстрирует смысл 
функционального назначения изучаемой конс-
труктивной системы и позволяет представить 
характер предполагаемых процессов, которые в 
ней могут происходить.

рисунок 1. Вариант «универсального графа» ПГЦ 
для «обобщенной модели» ДУ

Для проведения расчетов была сформирована 
эквивалентная схема по конструкторской доку-
ментации для ПГС двигательной установки КА 
«Фобос-Грунт», по которой имеются результаты 
испытаний.

На рисунке 1 изображен универсальный струк-
турный граф ПГЦ для схемы ПГС обобщенной 
модели ДУ, составленный по эквивалентной 
ПГЦ. 

Структурный граф, вообще говоря, исполь-
зуется для разработки алгоритма расчета ПГС 

рисунок 2. Участок с источником постоянного давления и с баками расчетной эквивалентной схемы ПГС КА 
«Фобос-Грунт»
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при формировании общей системы уравнений 
эквивалентной ПГЦ. Здесь структурный граф 
приводится для наглядного отображения топо-
логии рассматриваемой ПГС взамен громозд-
кой эквивалентной схемы ПГС, часть которой 
представлена на рисунке 2, или, точнее, взамен 
столь же громоздкой эквивалентной ПГЦ. Для 
наглядности в структурном графе (рисунок 1) 
учитываются только один бак с окислителем – 
БО и один бак с горючим – БГ. Номера узлов 
– римские цифры,  номера ветвей – арабские 
цифры,  номера контуров – арабские цифры в 
рамке. АкД – аккумулятор давления, ДК – дви-
гатели коррекции, БДМТ – блоки двигателей 
малой тяги.

На рисунках 2, 3 приведены участки экви-
валентной схемы, которая использовалась в 
расчетах по разработанной компьютерной 
программе, при расчетах для ПГС КА «Фобос-
Грунт». В схеме приняты следующие обозначе-
ния:  И – источник давления,  К – клапан,  Т 
– трубопровод,  Из – сопротивление «изгиб»,  Р 
– сопротивление «резкое расширение»,  Е – ём-
кость проточная.

Демонстрируемая расчетная эквивалентная 
схема ПГС формируется пользователем в интер-
активном режиме при работе с программой, в 
процессе задания структуры ПГС и ввода исход-
ных данных для проведения расчетов.

2. Результаты расчетов и сравнение с 
испытаниями

Расчеты с использованием разработанного 
ПАО были проведены с исходными данными, 
близкими к условиям в программе проведения 
некоторых этапов испытаний двигательной ус-
тановки КА «Фобос-Грунт». В выбранных эта-
пах испытаний функционально задействована 
часть ПГС ДУ «Фобос-Грунт».

Для демонстрации при выводе графиков по ре-
зультатам расчетов использовались отдельные 
участки циклограмм с работающими клапанами, 
задействованными в расчетной эквивалентной 
схеме ПГС, часть которой приведена на рисунке 
2. Несколько графиков, соответствующих двум 
сеансам испытаний, приведены на рисунках 4, 5 
и 6, 7 для сеансов 2-1 и 3 соответственно.

рисунок 4. Зависимость давления в баках горючего от времени

рисунок 3. Участок с баками из рисунка 2 в увеличенном масштабе

Расчеты параметров состояния среды в пневмогидравлической системе двигательной  
установки КА «Фобос-Грунт»



31

2.2012

Сравнение результатов расчетов с результа-
тами испытаний показывает приемлемое сов-
падение по порядку величин и по характеру 
зависимости процесса от времени в целом, на-
пример, для давлений в баках. Отдельные несо-
ответствия (рисунок 4), по-видимому, связаны 
с заданными начальными условиями для про-
ведения расчета, о которых говорится ниже, а 
также с нестабильностями, такими как колеба-
ния, механическое движение, дросселирование 
в магистралях наддува (например, в обратных 
клапанах). При моделировании предполага-
лось, что редуктор дает на выходе постоянное 
давление, и функция наддува задавалась конс-
тантой. По результатам же испытаний в магис-
тралях наддува наблюдаются падения давления 
при включении двигателей малой тяги (ДМТ), 
что влечет за собой аналогичные скачки давле-
ния в баках.

Относительная ошибка давления в баках го-
рючего (ДБГ) показывает погрешность в зна-
чениях давления, полученных при расчете по 
программе, относительно данных, полученных 
экспериментально (рисунок  5). На протяжении 
почти всего интервала времени ошибка не пре-
вышает 10%. Большая ошибка на первых десяти 
секундах связана с принятым моделированием 
определенного «начального состояния» системы 

рисунок 5. Относительная ошибка ДБГ

в самом начале процесса, в моменты открытия 
клапана блока наддува (КБН) и магистральных 
клапанов (КМ), с целью отображения возмож-
ностей используемой программы. На рисунке 4 
график по результатам испытаний соответствует 
сеансу испытаний, который начинается в момент, 
когда уже произведены наддув топливных баков 
и заполнение топливом магистралей, т.е. таково 
«начальное состояние» системы. График же по 
результатам расчетов приводится для расчета со 
следующими начальными условиями: принима-
ется, что в баках с топливом отсутствует газовая 
«подушка»; в начале процесса осуществляется 
«быстрый» наддув баков, и далее процесс рас-
считывается в соответствии с циклограммой се-
анса испытаний.

Графики зависимости расчетного и экспе-
риментального давления от времени в баках 
окислителя и в баках горючего показывают ко-
лебания давления в баках в моменты времени, 
соответствующие открытию и закрытию клапа-
нов ДМТ, задействованных в рассматриваемых 
сеансах. Работу клапанов системы определяет 
циклограмма. Графики на рисунке 4 соответс-
твуют сеансу, в котором задействованы восемь 
ДМТ. Небольшие пики на графиках соответс-
твуют моментам открытия-закрытия клапа-
нов четырех ДМТ, работающих в импульсном 

рисунок 6. Зависимость расхода рабочего тела в ветви с источником напора от времени
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режиме. «Провал» давления в период с 100-й 
по 160-ю секунду связан с одновременным от-
крытием нескольких топливных магистралей, 
ведущих к другим четырем ДМТ (открыты кла-
паны четырех ДМТ на весь указанный период). 
В часть расчетной эквивалентной схемы, пред-
ставленную на рисунке 2, входят клапаны для 
двух из восьми упомянутых ДМТ, это клапаны 
К19 и К22. Небольшая разница (приблизитель-
но 0,2-0,3 ат) расчетного и экспериментального 
давлений для ДБГ на рисунке 4 в интервале с 
0-й по 100-ю секунду и с 160-й по 300-ю се-
кунду определяется, очевидно, заданными на-
чальными условиями для проведения расчета 
и несоответствием исходных данных о давле-
нии наддува баков горючего (ДНГ) при расче-
те – значениям ДНГ, реально задействованным 
в эксперименте. Оба этих несоответствия уже 
объяснялись выше.

Графики расхода рабочего тела и давления в 
топливных баках, соответствующие другому 
рассчитанному сеансу испытаний, приведены на 
рисунках 6 и 7.

Нестабильное состояние системы на первых 
10 секундах расчета связано с неустановившим-
ся течением рабочего тела в трубопроводах и 
ёмкостях топливных баков в моменты открытия 
клапана КБН и клапанов КМ (рисунки 6, 7). Едва 
заметные (в диапазоне всей шкалы) цикличес-
кие пики колебаний на первых 100 секундах рас-
чета связаны с открытием/закрытием клапанов 
двигателей ДМТ. Ступенька при 100 секундах на 
графиках соответствует одновременному откры-
тию клапанов нескольких ДМТ на длительный 
период времени.

Выводы
Разработан алгоритм расчета параметров со-

стояния рабочей среды для пневмогидравли-
ческой цепи двигательной установки КА «Фо-
бос-Грунт». Разработана программа для расчета 
общих закономерностей изменения перепадов 

давления и расхода рабочей среды (параметров 
состояния среды) в ветвях и элементах цепи дви-
гательной установки КА «Фобос-Грунт».

Проведены оценочные расчеты с примене-
нием разработанной программы по анализу 
состояния рабочей среды в пневмогидравли-
ческой цепи двигательной установки КА в за-
висимости от давления наддува. Результаты 
показывают практическую полезность данного 
программного продукта для решения задач рас-
чета пневмогидравлических систем двигатель-
ных установок.

При использовании программы для решения 
задач определенного типа важно иметь воз-
можность проверки модели (программы) путем 
сравнения с экспериментальными данными (с 
результатами испытаний) по системам, близким 
по своим конструктивным и функциональным 
характеристикам к исследуемым.

Основные задачи пользователя представляе-
мой программы для получения объективных ре-
зультатов в рамках приближений и допущений, 
использованных в математической модели для 
разработки программы, заключаются в следую-
щем: первое – это задание достаточно точных 
значений физических параметров, а также под-
ходящих исходных данных и начальных усло-
вий; второе – это задание достоверной структуры 
пневмогидравлической системы с точки зрения 
учета её основных функциональных элементов 
(устройств), влияющих на динамику процессов, 
происходящих в системе.
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Введение
Применение тензометрии на борту космичес-

ких аппаратов затруднено высокой энергоемкос-
тью и небольшим, требующим значительного 
усиления, выходным сигналом. Полупровод-
никовые тензорезисторы (ПТР) могли бы ре-
шить проблему тензометрических измерений 
в космосе, но дороговизна, а также большая и 
нелинейная зависимость метрологических ха-

рактеристик от температуры (Тензометрия в 
машиностроении. Справочное пособие, 1975) 
препятствуют широкому применению ПТР в 
практике измерений. 

Существуют две области применения тен-
зорезисторов (ТР), которые существенно раз-
личаются по требованиям, предъявляемым к 
измерительным преобразователям. Так, к ТР, 
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используемым для оснащения датчиков меха-
нических величин, предъявляются минималь-
ные требования. Их не нужно градуировать 
– градуируется сам датчик; они могут иметь 
любую поперечную чувствительность, и даже 
зависимость сопротивления от температуры 
допустима, так как все тензодатчики исполь-
зуют мостовые  схемы, а значит, и схемную 
компенсацию. Интегральное исполнение из-
мерительных схем в этом случае не только 
допустимо, но и желательно. Применение ТР 
для измерения собственно деформации при 
прочностных испытаниях, напротив, требует 
самого строгого подхода к определению мет-
рологических характеристик ТР, очень, к тому 
же, многочисленных. Градуировочная характе-
ристика, ее воспроизводимость, нелинейность 
и гистерезис, температурная характеристика 
сопротивления, коэффициент тензочувстви-
тельности, ползучесть и зависимость всего 
перечисленного от  температуры, – вот далеко 
не полный перечень характеристик, с которым 
приходится встречаться разработчику. Тензо-
резистор не может быть отградуирован, так 
как является одноразовым прибором и все его 
характеристики являются  вероятностными, 
определенными для выборки из партии. Объ-
ем выборки влияет на точность определения 
среднего квадратического отклонения какой-
либо характеристики от среднего значения. 
Большое количество характеристик и их зави-
симость от температуры (Полупроводниковые 
тензодатчики, 1965) требует трудоемких ис-
следований, объем которых многократно воз-
растает при разработке новых ТР, может быть 
сокращен за счет использования новых мето-
дик расчета и прогнозирования.

1. Функция преобразования 
Выходным сигналом ТР является изменение 

его электрического сопротивления, вызванное 
деформацией объекта, на который он установ-
лен. Относительное изменение электрического
сопротивления dR

R
, вызванное относительной

деформацией dl
l

 тензоэлемента с коэффициен-
том Пуассона µ выразится формулой

(1 2 ) .dR dl d
R l

rµ
r

= + +

Приращение сопротивления за счет изменения 
геометрии тензоэлемента (первый член уравне-
ния) невелико и не превышает 2 dl

l
. Основным

фактором, вызывающим изменение электричес-
кого сопротивления ПТР, является изменение
 его удельного сопротивления dr

r
 (второй член 

уравнения).
Учитывая большое число влияющих величин 

(гистерезис, ползучесть, температурную харак-
теристику сопротивления, температурную за-
висимость чувствительности и др.), функцию 
преобразования деформации можно записать в 
виде

0
,

n

i i

dR dR
R Rε

ε
=

   = -   
   

∑

где dR
R ε

 
 
 

– относительное изменение сопро-

тивления, вызванное измеряемой деформацией
ε = dl

l
;

i

dR
R

 
 
 

– относительное изменение сопротив
ления, вызванное влияющей величиной i.

Высокий тензоэффект  полупроводниковых 
материалов, который на два порядка выше, чем 
у металлов, нельзя объяснить только изменени-
ем подвижности электронов. Изменение удель-
ного сопротивления германия и кремния за счет 
изменения подвижности можно вычислить по 
формуле

2
d

dV
V

r
r γ= ,

где dV
V  – относительное изменение объема

тензоэлемента;
γ– постоянная Грюнайзена, равная 1.4 для 

германия и 1.7 для кремния (Клокова Н.П., 1990).

2. Тензоэффект в моносульфиде  
самария 

Рассмотрим особенности тензорезистивного 
эффекта (Каминский В.В. и др., 1979) в моно-
сульфиде самария (SmS), выделяющие его на 
фоне классических тензочувствительных полу-
проводниковых материалов.

Концентрация электронов – носителей тока в 
зоне проводимости при нормальных температу-
рах у полупроводников в 105 – 106 раз (у SmS в 
103 раз) меньше, чем у металлов. Поэтому отно-
сительное изменение числа электронов проводи-
мости n, вследствие изменения энергии Ферми 
в полупроводниках, в отличие от металлов, вно-
сит заметный вклад в тензоэффект. Число элек-
тронов в зоне проводимости1 экспоненциально 
зависит от температуры и ширины запрещенной 

1 Здесь мы будем рассматривать только полупроводники n-типа, так как SmS не обладает p-типом проводи-
мости.

Полупроводниковые тензорезисторы на основе моносульфида самария  
для космических аппаратов. Преобразование деформации 
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зоны или расстояния между энергетическими 
примесными уровнями и уровнем проводимос-
ти. При деформации происходит изменение глу-
бины залегания этих энергетических уровней, и 
удельное сопротивление изменяется по экспо-
ненциальному закону. 

Классические полупроводники Ge и Si, а так-
же ряд полупроводниковых соединений AIIIBV 
(InSb, GaSb, GaAs и др.) обладают высоким 
тензоэффектом. Однако зонная структура этих 
материалов многодолинна, т.е. в различных на-
правлениях кристаллической решетки имеется 
по несколько энергетических минимумов зон 
проводимости (рисунок 1). 

Эффективные массы электронов проводимос-
ти, движущихся по различным направлениям 
кристаллической решетки, отличаются друг 
от друга, и подвижность их различна. В SmS 
многодолинность отсутствует (рисунок 2), и 
электроны проводимости, движущиеся по раз-
личным кристаллографическим направлениям, 
имеют одинаковую эффективную массу и под-
вижность.

рисунок 2. Зонная структура SmS (дно зоны прово-
димости образовано 6sсостояниями иона самария; 
роль валентной зоны играют локализованные 4fсо-
стояния ионов самария; концентрация 1,8*1022 см-3)

Это связано с тем, что дно зоны проводимос-
ти образовано сферическими симметричными 
6s-состояниями. Уровень Ферми в SmS стехио-
метрического состава лежит вблизи дна зоны 
проводимости, так что электроны не попадают 

при Т<500К в лежащую выше 5d-подзону зоны 
проводимости.

Многодолинность зон проводимости и анизот-
ропия подвижности электронов проводимости 
приводит к резкой анизотропии тензорезистив-
ного эффекта по различным кристаллографичес-
ким осям. Анизотропия тензоэффекта происхо-
дит в результате того, что при несимметричной 
деформации кристалла (например, растяжении 
в направлении [111] и сжатии в перпендикуляр-
ном к нему направлении из-за коэффициента 
Пуассона) сближаются различные энергетичес-
кие минимумы зон проводимости и электроны 
перетекают с различными подвижностями с од-
ного энергетического минимума в другой. Со-
ответственно, в этом направлении изменяется и 
проводимость
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где Δnэ – число перетекающих электронов; 
n0 – общее число электронов проводимости; 

||u  и u⊥  – подвижности электронов при па-
раллельном и перпендикулярном направлениях 
деформации и электрического напряжения. 

В формулу (1) входят члены, нелинейно за-
висимые от деформации. Поэтому для клас-
сического полупроводника зависимость σ 
от деформации будет нелинейной. Для SmS  
Δσ/σ = Δn/n0, что обеспечивает линейность из-
менения логарифма электропроводности с де-
формацией (здесь n≠nэ, это концентрация элек-
тронов в зоне проводимости). В то же время 
выходной сигнал с тензорезистора, включенно-
го по мостовой схеме, пропорционален как раз 
логарифму изменения его электросопротивле-
ния. Это приводит к высокой степени линей-
ности выходного сигнала с тензодатчиков на 
основе SmS.

3. Преимущества SmS 
Высокая степень линейности характеристик 

SmS по сравнению с Ge и Si с очевидностью 

рисунок 1. Зонная структура Ge (L, Δ и Г – три минимума зависимости ε(p) для электронов проводимости 
вдоль осей [100] (Δ), [111] (L) при р=0 (Г) по оси ординат – энергия, по оси абсцисс – проекции квазиимпульса 
на оси [100] и [111])



36

следует из сравнения зонных структур полупро-
водников, представленных на рисунках 1 и 2. У 
SmS отсутствуют причины для возникновения 
нелинейности зависимостей электропроводнос-
ти от температуры и деформации, связанные со 
сложностью зонных структур у классических 
полупроводников.

Таким образом, в основе преимуществ SmS в 
сфере эксплуатации датчиков и их производства 
лежит уникальная электронная зонная структура 
этого полупроводника. Она имеет три основных 
особенности (Володин Н.М. и др., 2011), прояв-
ляющиеся в свойствах SmS:
1.	 Дно зоны проводимости образовано состоя-

ниями s-типа, сферическая симметрия кото-
рых приводит к изотропности всех эффек-
тов, связанных с повышением концентрации 
электронов проводимости.

2.	 4f-электроны ионов самария образуют 
локализованные состояния, которые на-
ходятся в запрещенной зоне на оптималь-
ном расстоянии от дна зоны проводимости 
(0.23eV) и играют роль доноров с необы-
чайно большой концентрацией 1.8·1022 
см-3, недостижимой в других полупровод-
никах. Кроме того, 4f-уровни обладают 
большим барическим сдвигом, ~0.15meV/
MPa. Все это приводит к возникновению 
фазового перехода полупроводник–металл 
при механических воздействиях и рекорд-
но большим величинам тензорезистивного 
эффекта в SmS.

3.	 Валентная зона отстоит достаточно далеко 
от зоны проводимости (2.3 eV), и поэтому 
не участвует в явлениях электропереноса, а 
также не оказывает влияния на используе-
мые в тензорезисторных датчиках эффекты, 
связанные с переходами электронов между 
4f-уровнями и зоной проводимости. Кроме 
того, широкая запрещенная зона полупро-
водника является одной из предпосылок тер-
мо- и радиационной стойкости.

Моносульфид самария обладает широкой об-
ластью гомогенности – от SmS до Sm1.17S, в 
пределах которой его электрические свойства 
изменяются от полупроводниковых до полу-
металлических. Это свойство может быть важ-
нейшим для практического применения, так как 
изменением режимов испарения и конденса-
ции можно легко получать халькоген самария в 
указанной выше области, при этом тензочувс-
твительность, сопротивление и температурный 
коэффициент линейного расширения (ТКЛР) 
возрастают с приближением к составу SmS и 
уменьшаются с приближением к Sm1.17S. Кроме 
того, если конденсация и испарение происхо-
дят при недостаточно высоком вакууме, может 

происходить частичное замещение серы кисло-
родом, который также является халькогеном. В 
этом случае может конденсироваться полуди-
электрик, а тензочувствительность, темпера-
турный коэффициент сопротивления (ТКС) и 
сопротивление возрастают. Существуют чисто 
конструктивные способы изменения сопротив-
ления, и в то же время три упомянутых парамет-
ра хорошо коррелируют при различных режимах 
пыления.

4. Термонезависимые тензорезисторы
Получение независимых от температуры ТР 

является важнейшей задачей в тензометрии. 
Температурная зависимость сопротивления на-
клеенного ТР описывается формулой

( )T
t

dR dt dt
R

α β β  = ⋅ +Κ ⋅ - ⋅ 
 

ì ,

где 
t
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R

 
 
 

  – относительное изменение сопро-

тивления от температуры;
α – ТКС ТР;
βм – ТКЛР материала, на который наклеен 

ТР;
βТ – ТКЛР тензочувствительного материа-

ла;
К – коэффициент тензочувствительности,

К = dR
R

/ dl
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В термокомпенсированном ТР 
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R
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 = 0, тогда

T
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.

У моносульфида самария βТ=12·10-6 ºС-1, сле-
довательно, для ТР, термокомпенсированного на
материале с ТКЛР, -612·10 αβ = -

Κì  ºС-1. 
Рассмотрим два крайних случая теплового рас-

ширения известных конструкционных материа-
лов: βм = 0 (некоторые композитные материалы) 
и βм=50·10-6 ºС-1 (оргстекло).

Для первого случая α
Κ

 = 12·10-6 ºС-1, для 

	       а				    б
а – главный вид и вид сверху;	  б – увеличенный 
фрагмент.
рисунок 3. Конструкция тензорезистора на основе 
SmS

Полупроводниковые тензорезисторы на основе моносульфида самария  
для космических аппаратов. Преобразование деформации 
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второго α
Κ

 = -38·10-6 ºС-1. Таким образом, по-
лучив новую партию ТР и определив коэффици-
ент тензочувствительности, можно сразу вычис-
лить как собственный ТКС тензоэлемента, так и 
ТКЛР материала, на котором ТР будет термоком-
пенсирован.

Здесь показана, может быть, наиболее важная 
сторона новых тензорезисторов – их возможная 
независимость от температуры. У изготовителя-
разработчика всегда есть выбор: или максималь-
ный коэффициент тензочувствительности, или 
практически «нулевой» ТКС.

5. Полупроводниковые ТР на основе 
моносульфида самария

На рисунке 3 представлена конструкция одно-
го из первых ПТР.

На подложке 1, выполненной из лака ВЛ-931, 
расположен константановый носитель 2, имею-
щий форму гантели, – две прямоугольные пло-
щадки, соединенные рабочей нитью. На всей 
площади носителя осажден разделительный диэ-
лектрик 3 из моноокиси кремния (SiO). На диэлек-
трике сформирована тензочувствительная поли-
кристаллическая пленка моносульфида самария 
(SmS) – 4 и контактные площадки из никеля (Ni) 
– 5. Размер прямоугольных (здесь – квадратных) 
площадок, на которых сформированы контакты 
ТР, – 1.5 x 1.5 мм2, толщина носителя 0.008 мм, 
длина рабочей нити 2 мм, ширина – 0.3 мм. Тол-
щины: диэлектрической пленки – 0.015 мм; тен-
зочувствительной пленки – 0.0005 мм; никелевой 
контактной площадки – 0.015 мм; лаковой под-
ложки – 0.02÷0.03 мм. Рабочая (незашунтирован-
ная) часть тензочувствительной пленки размером 
0.3 x 0.3 мм2 расположена в средней части нити.

рисунок 4. Общий вид многонитевого тензорезис-
тора

На рисунке 4 изображен многонитевой ТР. На 
полимерной подложке расположен носитель, 
полученный с помощью литографии из тонкой 
металлической фольги. Он представляет собой 
две площадки, соединенные узкими нитями. На 
носителе, повторяя его контур, конденсируются 
разделительная диэлектрическая пленка, моно-
сульфид самария и через маску – контактные 

площадки. На нитях остаются незашунтирован-
ные участки моносульфида самария, которые и 
являются ТР. На рисунке изображен шестините-
вой ТР, причем на каждой нити сформирован ТР 
другой длины. В итоге получаем шесть ТР, раз-
ного сопротивления, соединенных параллельно. 
Нити можно обрывать после наклейки, для того 
чтобы получить необходимое электрическое со-
противление.

Рассмотренные (рисунки 3 и 4) типы ПТР не 
являются единственно возможными. В тензо-
метрии применяется очень большое количество 
типов ТР, различающихся по габаритам, сопро-
тивлению, области применения, назначению и 
т.д. Здесь были рассмотрены наиболее пригод-
ные для прочностных испытаний КА.  

Заключение 
Обычно испытания на прочность КА проходят 

на Земле. Недопустимы как ослабление конс-
трукции, так и её утяжеление. Испытатели, с 
большим или меньшим приближением к реаль-
ности, стремятся создать нагрузки, действую-
щие на КА при выведении на орбиту. И, конечно, 
бесценной была бы информация о напряженном 
состоянии конструкции, измеренная в реальных 
условиях. Металлические тензорезисторы не 
позволяли это сделать и из-за большой энерго-
емкости, и из-за малого выходного сигнала, по-
лупроводниковые ТР улучшают на два порядка 
обе характеристики. Впервые открывается воз-
можность для проведения летных прочностных 
испытаний КА.

Датчики механических величин, оснащенные 
ПТР на основе SmS, меньше по габаритам и 
весу, потребляют мало энергии, обладают очень 
большим выходным сигналом, работают в широ-
ком температурном диапазоне и в условиях кос-
мической радиации.
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В статье излагаются результаты  
применения развитого автором  
метода оптимальной фильтрации измерений 
для определения времени и места входа КА 
«Фобос-Грунт» в плотные слои атмосферы.  
В качестве измерений используются т.н.  
двухрядные элементы орбиты (TLE)  
Американской системы контроля  
космического пространства. 
Ключевые слова: определение орбиты;  
прогноз движения;  
Фобос-Грунт;  
вход в атмосферу.

The article covers outcome of method,  
developed by the author,  
for the optimal filtering  
of measurements aimed at determination  
of time and place of «Phobos-Grunt» SC reentry. 
So-called Two-line orbit elements (TLE)  
of American space control system are used  
as measurements. 
Key words:  
orbit at determination;  
motion prediction;  
Phobos-Grunt;  
atmospheric entry.

Введение
В первые годы освоения космического про-

странства возникла потребность определения 
времени существования спутников еще перед их 
запуском, на стадии проектирования (King-Hele 
D.G., 1964). В дальнейшем эта задача привлека-
ла внимание специалистов в связи со случаями 
падения больших опасных спутников, напри-
мер, Скайлэб, Космос 954, Космос 1402, Салют 
7/ Космос 1686 и др. (Re-Entry of Space Debris, 
1985; The Reentry of Salyut7/Cosmos-1686, 1991). 

Особенность большинства опасных падений – 
это отсутствие связи со спутниками и возмож-
ности управления ими. В этих условиях единс-
твенным источником исходных орбитальных 
данных для решения рассматриваемой задачи 
являются Российская и Американская системы 
контроля космического пространства (СККП). 
Эти системы созданы в интересах соответству-
ющих военных ведомств, и доступ к информа-
ции систем контроля является ограниченным. 
Тем не менее, на сайте Американской СККП 
(http://www.space-track.org, 2012) регулярно и 
оперативно обновляются орбитальные данные 
по многим спутникам в форме т.н. двухрядных 
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элементов (TLE).
Методика решения рассматриваемой задачи 

основана на интегрировании уравнений движе-
ния при известных начальных условиях (НУ), 
состоящих из 6-мерного вектора состояния и 
оценки параметра торможения. В качестве па-
раметра торможения используются разные ха-
рактеристики. Наиболее популярными являются 
оценка баллистического коэффициента (Sb) и 
изменение периода под действием атмосферы за 
виток (ΔT).  

Особенностью решения рассматриваемой за-
дачи является чувствительность результатов к 
точности исходной характеристики торможения. 
Дело в том, что время существования спутников 
обратно пропорционально характеристике тор-
можения life

Ct Sb≈ , где C – некоторая констан-
та (Назаренко А.И., Скребушевский Б.С., 1981). 
Отсюда следует важная зависимость для оценок 
погрешностей определения времени существо-
вания, которые пропорциональны времени су-
ществования

life life
Sbt t

Sb
δδ ≈ ⋅ .

Многочисленные исследования показали, что в 
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большинстве случаев СКО относительных пог-
решностей определения характеристик тормо-
жения в начальный момент времени и на интер-
вале прогноза составляют 10-15%. Этот уровень 
погрешностей остается неизменным в течение 
последних 30 лет. Поэтому при расчете времени 
существования за 1 сутки СКО определения вре-
мени падения составляет обычно 2-3 часа. При 
прогнозе на 1 виток соответствующая погреш-
ность обычно находится в диапазоне  ±15 мин. В 
ряде случаев погрешности могут быть и больше.

Проблема повышения точности прогноза дви-
жения спутников актуальна не только для оп-
ределения времени их существования, но и в 
интересах ряда других задач – предсказания 
столкновений спутников, каталогизации мелко-
го космического мусора, навигации и др. Обяза-
тельным требованием для минимизации погреш-
ностей прогноза является использование той же 
модели движения спутников, которая применя-
лась в процессе определения начальных условий 
по измерениям. В большинстве случаев это ус-
ловие не выполняется, так как задачи прогноза 
и определения НУ решаются в разных органи-
зациях. Для выполнения упомянутого условия 
некоторые специалисты разработали собствен-
ные методики и программы для уточнения  НУ 
по доступным измерениям, в качестве которых 
обычно используются упомянутые выше TLE. 

Для определения (уточнения) НУ по измере-

ниям традиционно используется метод наимень-
ших квадратов – МНК (Least Square Technique). 
Этот метод разработан 200 лет назад, когда ис-
кусственных спутников еще не было. Характер-
ной особенностью движения околоземных ИСЗ 
является существенное влияние возмущающих 
факторов, оценка которых не поддается мате-
матическому описанию с необходимой точнос-
тью. Типичный пример такого рода возмущений 
–  торможение в атмосфере, величина которого 
пропорциональна произведению реального бал-
листического коэффициента на плотность атмос-
феры. Основная трудность учета этих факторов 
при прогнозе заключается в их непредсказуемом 
изменении во времени. При использовании МНК 
влияние возмущающих факторов проявляется в 
необходимости выбора оптимального, т.н. мер-
ного интервала, т.е. времени, на котором распо-
ложены используемые измерения. Зависимость 
погрешностей оценок с использованием МНК от 
величины мерного интервала схематично пред-
ставлена на рисунке 1.  Исследования показали, 
что значение оптимума зависит не только от ве-
личины торможения, но и от точности измере-
ний и их количества. На практике обычно этот 
интервал определяется из опыта и задается пос-
тоянным для конкретных типов спутников. 

В процессе падения спутников торможение 
сильно меняется, поэтому меняется и оптималь-
ный мерный интервал. В большинстве случаев 

метод номера измерений на мерном интервале
k-6 k-5 k-4 k-3 k-2 k-1 k

МНК - - 0.315 0.712 0.669 0.789 0.394
ОФИ 18.749 14.785 11.460 7.799 5.534 1.751 0.081

таблица – СКО остаточных временных невязок по времени (сек) при использовании МНК и метода оптималь-
ной фильтрации измерений (ОФИ)

рисунок 1. Зависимость точности оценок МНК от мерного интервала
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учесть это изменение в процессе обработки из-
мерений с использованием МНК в реальных ус-
ловиях не удается.        

Таким образом, имеющийся уровень погреш-
ностей определения времени существования 
спутников обусловлен непредсказуемыми вари-
ациями торможения на интервале обработки из-
мерений и при прогнозе, а также невозможнос-
тью корректного учета этих вариаций в методе 
наименьших квадратов.  

1. Усовершенствование методики оп-
ределения начальных условий и про-
гноза движения    

Основы усовершенствованной методики опуб-
ликованы автором почти 40 лет назад (Назарен-
ко А.И., Маркова Л.Г., 1973). В 70-х годах эта ме-
тодика была реализована в Российском центре 
космического пространства для определения и 
прогнозирования орбит низких спутников (Naz-
arenko A.I., 1991). В дальнейшем эта методика 
была усовершенствована (Nazarenko A.I., 1998; 
Nazarenko A.I., 2007; Назаренко А.И., 2010). Ха-
рактерной особенностью развитой методики 
является учет статистических характеристик ат-
мосферных возмущений на интервале обработ-
ки измерений и при прогнозировании движения. 
Этот учет проявляется в существенно ином (по 
сравнению с МНК) поведении остаточных невя-
зок между измеренными и уточненными пара-
метрами орбиты на мерном интервале (таблица). 
Пример относится к обработке TLE по ракете, 
которая отделилась от КА «Фобос-Грунт» при 
запуске (международный № 11065В). 

Из таблицы видно, что при использовании ме-
тода ОФИ остаточные невязки очень сильно ме-
няются на мерном интервале. Основной эффект 

применения метода ОФИ заключается в повыше-
нии точности определения орбиты в последней 
точке мерного интервала, т.е. в момент получе-
ния НУ для прогноза. В данном случае сниже-
ние уровня остаточных невязок является почти 
пятикратным. При этом оценка 0.081 сек. соот-
ветствует ожидаемым погрешностям исходных 
TLE (порядка 500 м вдоль орбиты). Физический 
смысл данного эффекта в том, что исходная из-
мерительная информация не «размазывается» 
равномерно, а концентрируется в окрестности 
последней точки мерного интервала.  

В достаточно общем виде сравнительные харак-
теристики точности метода ОФИ опубликованы в  
(Nazarenko A.I., 2009) и  (Назаренко А.И., 2010). 
Рассмотрены три подхода к оценке вектора состо-
яния, отличающихся способом учета мешающих 
параметров (например, торможения в атмосфере):

1. Без учета мешающих параметров. В про-
цессе оценки вектора состояния влияние меша-
ющих параметров не учитывается. 

2. Параметризация. Вектор мешающих пара-
метров вводится в состав расширенного вектора 
состояния и затем применяется МНК. 

3. Без параметризации (оптимальная филь-
трация измерений). Априорная корреляционная 
матрица мешающих параметров используется 
для «взвешивания» измерений без расширения 
вектора состояния. Влияние мешающих пара-
метров учитывается путем их объединения с 
ошибками измерений, и затем применяется ме-
тод максимального правдоподобия. 

Отношение СКО мешающих параметров к СКО 
погрешностей измерений имеет смысл отноше-
ния  сигнал/шум. В результате проведенного ана-
лиза установлены сравнительные соотношения 
между погрешностями оценок вектора состояния 
при использовании различных методов уточне-

рисунок 2. Зависимость погрешностей от уровня шумов при применении различных методов обработки из-
мерений 
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ния начальных условий по изменениям. Результа-
ты анализа представлены на рисунке 2.

Из рисунка видно, что при любом уровне воз-
мущений наилучшую точность обеспечивает 
метод оптимальной фильтрации измерений. 
Целесообразность применения МНК без рас-
ширения или с расширением вектора состояния 
зависит от уровня возмущений. Существует уро-
вень малых возмущений, при котором более вы-
годно применять МНК без расширения вектора 
состояния. Однако и в этом случае погрешности 
больше, чем при использовании оптимальной 
фильтрации измерений (непараметрического 
подхода). Непараметрический подход является 
перспективным направлением  повышения точ-
ности определения и прогнозирования орбит; в 
процессе его применения необходимо учитывать 
статистические характеристики случайных воз-
мущений. 

На основе метода ОФИ была разработана ком-
пьютерная программа для определения НУ по 
исходным TLE и прогнозирования движения 
спутников до точки входа в плотные слои ат-
мосферы. Кроме того, для более полного срав-
нительного анализа результатов разработана 
программа уточнения вектора состояния с ис-
пользованием  МНК. В обоих случаях вектор со-
стояния включал проекции радиуса-вектора (R) 
на оси инерциальной геоцентрической системы 
координат, соответствующие компоненты векто-
ра скорости (V) в заданный момент времени t и 
оценку баллистического коэффициента Sb.

 Технология расчета времени и места входа 
спутников в плотные слои атмосферы состоит 
из следующих операций.
1.	 Регулярное скачивание исходных TLE из 

сайта http:\\www.space-track.org.
2.	 Пересчет TLE в оценки (t,R,V) с помощью 

специальной программы, основанной на 
Американской модели движения SGP4. Ре-
зультаты записываются  в соответствующий 

выходной файл этой программы.
3.	 Обработка оценок (t,R,V) с помощью мето-

да наименьших квадратов (LST). Мерный 
интервал – пять наборов TLE. Применяется 
численный прогноз с учетом динамической 
модели атмосферы и зональных гармоник до 
8-го порядка.

4.	  Обработка оценок (t,R,V) с помощью ме-
тода оптимальной фильтрации измерений. 
Мерный интервал – семь наборов TLE, 
«взвешивание» которых производится с уче-
том атмосферных шумов. Используется упо-
мянутая в п. 3 модель движения спутников. 

5.	 Прогнозирование движения на основе ре-
зультатов уточнения до момента достижения 
высоты 80 км (reentry time). Используется 
тот же прогноз.  

Из  перечня операций видно, что на данном 
этапе технология не является автоматизирован-
ной. Естественно, это замедляет процесс вы-
числений. Тем не менее, уточнение начальных 
условий и прогноз движения до точки входа вы-
полняются достаточно быстро – в большинстве 
случаев менее чем за 10 сек. Используемая здесь 
программа оптимальной фильтрации измерений 
ранее испытывалась на модели и по реальной 
информации, относящейся к спутникам с вы-
сотой более 300 км. Соответствующие матери-
алы представлены на нашем сайте «satmotion.
ru» в разделе «Модели движения спутников». 
Испытания по сгорающему спутнику проведены 
впервые, поэтому в процессе работы некоторые 
параметры программы были скорректированы. 

2. Определение времени и места вхо-
да в плотные слои атмосферы ракеты 
11065В

На рисунке 3 представлены оценки баллисти-
ческого коэффициента, полученные двумя упо-

рисунок 3. Оценки баллистического коэффициента
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мянутыми методами на последнем перед паде-
нием 4-суточном интервале.  

Из сравнения этих двух видов оценок видно, 
что при использовании МНК (LST) оценки бо-
лее подвержены влиянию случайных погреш-
ностей. Во втором случае они меняются более 
плавно. Этот вывод согласуется с оценками СКО 
остаточных временных невязок на момент уточ-
нения, представленными в таблице. 

Результаты определения времени входа спут-
ника 11064В в плотные слои атмосферы пред-
ставлены на рисунке 4. Для точки входа получе-
ны следующие результаты:

Время входа 22 ноября 18 ч. 34 мин. (UT)
Долгота 108.33º
Широта 19.70º
Это время отличается от объявленного амери-

канцами времени падения (18 ч. 44 мин.) всего 
на 10 мин., что свидетельствует о высокой точ-
ности прогноза движения спутника на интервале 
5.5 витков (около 8 ч.).  

Координаты точки входа также хорошо согла-
суются с американскими данными: долгота 133º, 
широта -14º (это район пересечения экватора 
при движении спутника с севера на юг).  

3. Определение времени и места входа 
в плотные слои атмосферы КА «Фо-
бос-Грунт» (11065A)

На сайте автора «satmotion.ru» ежедневно обнов-
лялись данные о прогнозных значениях времени 
падения обоих объектов, связанных с запуском КА 
«Фобос-Грунт» (11025А и 11025В). На рисунке 5 
приведены некоторые из этих результатов, полу-
ченные перед падением спутника 11025А.

Здесь представлены семь расчетных точек 
входа, которые получены на основе уточне-
ния параметров орбиты на мерном интервале, 
предшествовавшем каждому из семи наборов 
TLE, доступных в Space Track 15 января. Пос-

ледний набор TLE (№  7) привязан к времени 
11015.63163414. Результаты прогноза по исход-
ным данным в этой точке:

Время входа (высота 80 км): 18 ч. 1 мин. (UT)  
±10 мин.

Долгота расчетной точки 321.7º
Широта расчетной точки -4.1º
На рисунке 6 представлены оценки времени 

падения при различных НУ. Рассмотрены все 
результаты с начала 2012 года. Разброс оценок 
на полумесячном интервале составил 16 часов. 
Вечером 15 января при подготовке изложенных 
выше результатов автор не знал, что несколько 
позже на сайте  SpaceTrack появятся TLE № 8 для 
следующего витка, привязанного к моменту вре-
мени 11015.691712 (№ 8). Эти данные не были 
учтены в расчетах до падения спутника. Поэ-
тому в дальнейшем расчеты были продолжены. 
Последующие расчеты показали, что результаты 
прогнозов из точек № 7 и № 8 являются проти-
воречивыми. По материалам детального анализа 
сделан вывод, что по данным TLE в точке № 8 
орбита искажена примерно на 4 км по высоте. 

Вывод о возможной недостоверности пос-
ледних перед падением TLE  согласуется с от-
сутствием американских данных об уточнении 
времени падения на последних витках, а также 
с данными российской СККП, которая исполь-

рисунок 4. Оценки времени падения и входа в плотные слои атмосферы

рисунок 5. Результаты определения места входа КА 
в плотные слои атмосферы по данным за 15 января
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зовала собственные измерения на последних 
витках и заблаговременно выдала наиболее до-
стоверную оценку времени и места падения КА 
«Фобос-Грунт»: 17 ч. 45 мин. (15.7396 UT)  в 
Тихом океане на расстоянии 1250 км западнее 
острова Wellington (Чили) недалеко от южной 
оконечности Южной Америки. Эта оценка отли-
чается от приведенной выше оценки автора на 
16 минут, что в рассматриваемых условиях явля-
ется вполне приемлемым. 

 Выводы
1.	 Имеется большое расхождение в различных 

предсказаниях времени падения КА «Фо-
бос-Грунт». Это относится как к данным на 
последних сутках, так и к данным на пред-
шествующем интервале. 

2.	 Оценки времени падения по данным разных 
специалистов на 15- суточном интервале (с 
начала года) изменялись существенно. Раз-
брос оценок достигает 5-6 суток. Такой уро-
вень вариаций (и отличий) оценок времени 
падения является необычно высоким.  

3.	 Оценки времени падения, полученные раз-
ными специалистами непосредственно перед 
падением КА «Фобос-Грунт», отличаются 
более чем на 2 часа. Время привязки двух 
последних наборов TLE равно 15 ч. 09 мин. 
и 16 ч. 36 мин. При этом расчетному времени 
падения 18 ч. 08 мин. (Роскосмос) соответс-
твует почти 2-часовой интервал прогноза. 
При этих интервалах прогноза уровень отно-
сительных погрешностей определения вре-
мени падения необычайно высок. На основе 
накопленного предшествующего опыта  СКО 
относительных погрешностей определения 
времени падения не превышает 15%. Таким 
образом, при падении КА «Фобос-Грунт» 
уровень погрешностей определения времени 

падения оказался аномально большим.    
4.	 Повышенный уровень расхождения в оцен-

ках разных авторов и большие колебания 
оценок с течением времени объясняются, 
по-видимому, особенностями данного ап-
парата, а именно тем, что он имел сложную 
конструкцию, большие запасы топлива и не 
был предназначен для длительного пребыва-
ния в атмосфере Земли.

5.	 Другая причина расхождения оценок заклю-
чается, по-видимому, в различиях применя-
емых методик. В большинстве случаев эти 
методики детально не излагаются. Поэтому 
проведение сравнительного анализа приме-
няемых подходов и методов является акту-
альной задачей. 
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образцов ракетно-космической техники.  
Представлены основные технические  
характеристики стендов  
и методы моделирования воздействия нагрузок,  
действующих на конструкцию  
космических аппаратов  при их эксплуатации.
Ключевые слова: центробежный стенд;  
центробежная установка (центрифуга);  
оснащение центробежных установок;  
отработка космических аппаратов;  
испытания автоматических межпланетных 
станций.

The article covers actual experience  
with the use of centrifugal benches  
for testing of space engineering items.  
Main technical characteristics  
of test benches are given  
and techniques of simulation  
of loads affecting spacecraft structure  
during the operation. 
Key words:  
centrifugal bench;  
centrifugal unit (centrifuge);  
centrifugal units’ equipment;  
spacecraft testing;  
automated interplanetary stations testing.

Введение
Наземная отработка автоматических косми-

ческих аппаратов (АКА) требует проверки конс-
трукции на нагрузки, которые в земных услови-
ях моделировать достаточно сложно. Наиболее 
нагруженные участки полета АКА – этап вывода 
на орбиту и этап входа в атмосферу планеты – 
можно имитировать на центробежных стендах. 

При моделировании входа спускаемого ап-
парата (СА) в атмосферу планет необходимо 
учитывать нескольких факторов: меняющаяся 
осевая перегрузка, знакопеременная перегрузка 
в перпендикулярном направлении,  аэродинами-

ческая нагрузка. Для реализации одновременно-
го воздействия  на АКА этих факторов исполь-
зуются специальные стенды, созданные на базе 
центробежных установок. 

Центробежные стенды в свой состав включают: 
центробежную установку (центрифугу), дина-
мическую установку (оснащение центрифуги), 
систему управления центрифугой, контрольно-
измерительную аппаратуру с первичными пре-
образователями и вспомогательные приборы и 
устройства (загрузочная установка, вакуумные 
насосы, грузоподъемные механизмы). 
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Для испытаний СА, входящих в состав АКА, 
на большие перегрузки (до десятков и сотен 
единиц) на экспериментальной базе НПО им. 
С.А. Лавочкина (НПОЛ) создан комплекс цент-
робежных стендов различного типа. Этот комп-
лекс  позволяет воспроизводить при испытаниях 
образцов ракетно-космической техники (РКТ) 
моделируемый закон изменения перегрузок во 
времени. При этом можно моделировать функ-
ции нагружения как для сравнительно больших 
частей конструкций космических аппаратов, так 
и отдельных малогабаритных узлов и агрегатов 
АКА,  следующими способами: 

–  изменением частоты вращения динамичес-
кой установки с образцом;

– поворотом испытываемого образца на дина-
мической установке;

– линейным перемещением образца вдоль од-
ной или нескольких пространственных осей на 
динамической установке.

Каждое отдельное нагружение может произ-
водиться  как при фиксированной ориентации 
образца на платформе (в гондоле) установки, 
что соответствует только одному определенному 
положению из бесчисленного множества, т.е. не 
обеспечивается динамическое изменение векто-
ра перегрузки, так и при пространственной ори-
ентации образца.  В этом случае обеспечивается 
совмещение квазистатических и динамических 
нагружений, как при реальной эксплуатации 
аппарата, когда функции внешнего нагружения 
изменяются во времени и, соответственно, ме-
няются действительные значения функции несу-
щей способности. 

Воспроизведение в общем нагружении обеих 
составляющих, т.е.  квазистатико-динамичес-
кое нагружение, обеспечивается применением 
в центробежных стендах специализированных 
поворотных установок  (Афанфсьев  В.А. и др., 
1989).

1. Центробежные стенды и методы 
испытаний АКА в НПОЛ

1.1. Центробежный стенд СУ-267
В 1967 году в НПОЛ был введен в действие 

первый центробежный стенд СУ-267 (рисунок 
1), который позволил провести испытания от-
дельных систем АКА массой до 400...500 кг на 
инерционные перегрузки, соответствующие VIII 
(восьмой) степени жесткости испытаний. На 
этом  стенде  проводились испытания по отра-
ботке различных конструкций КА для исследо-
вания планет Венеры, Марса и для аппаратов, 
спускаемых с орбиты  на поверхность Земли.

Каждое из испытаний этих АКА имело свои 
особенности. 

Особенность испытаний на центробежные пе-
регрузки  для венерианских аппаратов заключа-
лась в использовании динамической поворотной 
установки (ДПУ), которая имеет в своем соста-
ве платформу, качающуюся на призматических 
шарнирах, имеющих минимальное трение при 
максимальной твердости и прочности и позво-
ляющих обеспечить необходимое число колеба-
ний при воздействии перегрузок, что достаточно 
полно воспроизводит нагружение конструкции 
при входе аппарата в атмосферу Венеры (рису-
нок 2). 

1 – муфта стенда СУ-267; 
2 – несущая рама; 
3 – объект испытаний;
4 – поворотная платформа.

рисунок 2. Схема динамической  поворотной уста-
новки со свободными колебаниями  для нагружения 
образцов РКТ

ДПУ для воспроизведения колебательного 

Техническая характеристика СУ-267
Грузоподъёмность 1500 кг
Максимальная  перегрузка  450 ед
Габариты объекта испытаний 1.5×1.5×1.2 м

рисунок 1. Общий вид центрифуги СУ-267
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движения испытываемого образца венериан-
ского аппарата,  устанавливаемая на рабочем 
плече стенда СУ-267, представляет собой несу-
щую раму с поворотной платформой и замком 
для её фиксации. После разгона вращательного 
звена центрифуги до заданной (определенной) 
угловой скорости срабатывает пиротехнический 
замок, и освобожденная поворотная платформа 
ДПУ поворачивается под действием сил инер-
ции, действующих на неуравновешенный груз, 
из отклоненного положения в положение дейс-
твия максимальной перегрузки по оси чувстви-
тельности изделия, совершая при этом затуха-
ющие колебания около положения  равновесия 
платформы. 

Этот метод, используемый на квазистатико-ко-
лебательном стенде со свободными колебания-
ми, применялся при наземной отработке входа 
в атмосферу планеты спускаемых аппаратов 
«Венера-5,...,-8», установленных на поворотной 
платформе, шарнирно соединенной с несущей 
рамой, смонтированной на рабочем плече вра-
щающегося звена центрифуги. При этом испы-
тываемый образец  участвовал в двух движени-
ях: переносном вместе с рамой и относительном 
– вокруг призматического шарнира, совершая за 
несколько секунд затухающие свободные коле-
бания.   

Система уравнений, определяющих движение 
аппарата на стенде, с определенными допуще-
ниями имеет вид

( )

( )

( )

22 2

2

22 2

2

2 2
0 0

2 2

;

;

sin ;

,

x

y

kt

x y

R x y d x dn
g g dt g dt

R x x d y dn
g g dt g dt

Ae k t

n n n

ω φ φ

ω φ φφ

φ ω φ-

∑

 +  = + +  
 

 +   = + -    

 = - +

 = +           

(1)

где nx, nу – продольная и поперечная перегрузки; 
ω– угловая скорость;
R– расстояние от оси вращения до шарнира;
х, у – координаты исследуемой точки;
g – ускорение свободного падения;
φ, φ0 – фаза колебаний,  начальная фаза;
A – амплитуда колебаний;
ω0 – собственная частота колебаний;
k – коэффициент сопротивления.

Особенностью испытаний конструкции марси-
анских аппаратов являлось использование ДПУ, 
позволяющего провести испытания, например, 
парашютного отсека с укладкой, при многократ-
но повторяющихся колебаниях под действием 
перегрузок величиной до 50 единиц (соответс-
твует V степени жесткости испытаний), что 
обеспечивало моделирование нагрузок, действу-

ющих на укладку в процессе входа аппарата в 
атмосферу Марса (рисунок  3). 

Этот метод, используемый на квазистатико-
колебательном стенде с вынужденными коле-
баниями, применялся при моделировании вхо-
да в атмосферу планеты спускаемых аппаратов 
«Марс-6,-7», когда продолжительность колеба-
тельного процесса при входе в плотные слои со-
ставляет десятки секунд. Испытываемый образец, 
установленный на сбалансированной поворотной 
платформе, шарнирно соединенной с несущей 
рамой, смонтированной на рабочем плече  цен-
трифуги СУ-267, совершает вынужденные коле-
бания. Для обеспечения требуемой частоты коле-
баний на несущей раме монтируются регуляторы 
жесткости, при этом вынужденные колебания 
требуемой частоты  создают вибровозбудители, 
газовая емкость и пневмопульт. Закон изменения 
перегрузки во времени воспроизводится адекват-
ным вращением колебательной рамы относитель-
но оси главного вала центробежной установки.

 Система уравнений, определяющих движение 
аппарата на стенде, с определенными допуще-
ниями имеет вид
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1 – муфта стенда СУ-267; 
2 – несущая рама; 
3 – поворотная платформа; 
4 – объект испытаний.

рисунок 3. Схема ДПУ с вынужденными колебани-
ями для нагружения образцов РКТ

Опыт использования центробежных установок для наземной отработки  
автоматических космических аппаратов
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и отличается от (1) тем, что в правой час-
ти выражения для величины φ (со зна-
ком плюс) имеется дополнительный член   
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где Fmax – возмущающая сила;
М – масса колебательной системы;
ω1 – частота изменения силы;
β – фазовое смещение.

Испытания конструкций аппаратов для до-
ставки с орбиты результатов исследований (на-
пример, грунта с Луны) выполнялись с функци-
онирующей аппаратурой, что обеспечивалось 
возможностью подачи и съема электрического 
сигнала с приборов, вращающихся на центрифу-
ге под действием перегрузок, через токосъёмник 
к регистрирующей аппаратуре (Баженов В.И. и 
др., 1985).

1.2. Центробежный стенд СУ-45
Для отработки отдельных узлов и агрегатов, а 

также  различных приборов, входящих в состав 
АКА, на воздействие инерционных ускорений, 
в 1972 году был внедрен в эксплуатацию цент-
робежный стенд СУ-45 (рисунок 4). Этот стенд 
обеспечивает испытания  образцов РКТ массой 
до 150 кг на перегрузки, соответствующие V (пя-
той) степени жесткости испытаний. 
Техническая характеристика СУ-45

•	 грузоподъёмность 150 кг
•	 максимальная  перегрузка 50 ед
•	 габариты  объекта испытаний 1×1×1 м

рисунок 4. Общий вид центрифуги СУ-45

Стенд СУ-45 отличается от других центро-
бежных стендов наличием в его составе, кро-
ме имеющегося во всех центробежных стендах 
токосъемника, также коллектора и магистрали 
подвода сжатого газа давлением до 30 МПа к 

испытываемому образцу, например к бакам сис-
темы наддува в процессе квазистатического на-
гружения в направлении одной или нескольких 
осей образца. 

В процессе эксплуатации на СУ-45 проведены 
испытания большого числа приборов научно-
го и служебного назначения как на стойкость к 
воздействию инерционных ускорений, так и на 
работоспособность при  их воздействии на ис-
пытываемый образец РКТ.

1.3. Центробежный стенд СУ-268
С ростом уровня решаемых космической тех-

никой задач, появлением более мощных носите-
лей и, естественно, увеличением масс и размеров 
АКА –  встал вопрос необходимости  разработки 
и создания более мощного центробежного стен-
да для решения задач научной и народнохозяйс-
твенной тематики.  

Новый центробежный стенд СУ-268 (рисунок 
5) был введен в эксплуатацию в 1982 году.  Стенд 
позволяет испытывать  крупные СА массой до 
1500 кг на инерционные перегрузки, соответс-
твующие VIII степени жесткости испытаний, а 
также крупногабаритные отсеки и образцы РКТ 
в сборе на перегрузки до 10 единиц (степень 
жесткости испытаний – III), действующие на 
АКА при выведении его ракетой-носителем на 
околоземную орбиту. 

Уникальность этого центробежного стенда за-
ключается в возможности вакуумирования бун-
кера центрифуги – а это составляет объем при-
мерно 2000 кубических метров – до давления 
0.025-0.03 МПа, что резко снижает величину 
аэродинамического воздействия на испытывае-
мый образец, а также снижает потери мощнос-
ти двигателей  при разгоне вращательного звена 
центробежной установки.

•	 техническая характеристика СУ-268
•	 грузоподъёмность  6000 кг
•	 максимальная перегрузка 300 ед
•	 габариты  объекта испытаний 4×4×5 м

рисунок 5. Общий вид центрифуги СУ-268
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Стенд СУ-268 оборудован электроприводом 
постоянного тока и системой бесступенчатого 
регулирования и поддержания частоты враще-
ния, а также цифроаналоговым устройством 
задания и регулирования скорости для высоко-
точного управления одновременно двумя элек-
тродвигателями, обеспечивающими плавное 
нарастание скорости вращения рабочего плеча 
центробежной установки.

В состав  СУ-268  входит  также  установоч-
ный манипулятор  СУ-220, смонтированный на 
транспортных тележках 11Т316 и обеспечиваю-
щий горизонтальную установку объекта испыта-
ний на специальное оснащение и стыковку этого 
оснащения к рабочему плечу вращательного зве-
на центрифуги. Специальное оснащение пред-
ставляет собой две высокопрочные, с макси-
мально облегченной конструкцией,  установки: 
пятиметровая гондола с максимальным диамет-
ром  3 метра (рисунок 6) и семиметровая рама с 
внутренними размерами 4×5 метра (рисунок 7). 

Оснащение в виде гондолы позволяет моде-
лировать линейную перегрузку до 300 единиц, 
низкочастотную динамику и поверхностное на-
гружение внешней теплозащитной оболочки СА. 
Гондола  выполнена в виде конструкции, состоя-
щей из трех основных частей: корневой резьбо-
вой части, которая с помощью стягивающей муф-
ты соединяется с рабочим плечом вращающегося 
звена центрифуги; несущей конусной обечайки, 
связывающей корневую часть и резервуар.

1 – муфта стенда СУ-267; 
2 – несущая конусная обечайка установки; 
3 – пластинчатая пружина; 
4 – объект испытаний; 
5 – гермокамера установки.

рисунок 6. Схема установки для многофакторного 
нагружения образцов РКТ

Резервуар – это гермокамера, состоящая из двух  
частей, соединенных силовым шпангоутом, одна 
из которых (полусферическая) заполнялась жид-
костью (в объёме 0.5 м3), а другая (усеченный ко-
нус) имеет отверстие для прохождения в камеру 
упругого пластинчатого элемента, придающего 
испытываемому образцу СА, погруженному в 

воду, колебательное движение при одновремен-
ном воздействии центробежных ускорений. 

Метод, использующий данную конструкцию 
оснащения центрифуги, отличается от описан-
ных выше более полным воспроизведением на-
турных условий нагружения, возникающих при 
входе спускаемых аппаратов в атмосферу планет. 
Он обеспечивает моделирование одновременно-
го воздействия на аппарат в целом меняющихся 
линейных ускорений, угловых колебаний относи-
тельно центра масс и аэродинамических нагру-
зок, что улучшает качество наземной отработки 
по сравнению с традиционными статическими 
испытаниями и повышает надежность аппарата в 
эксплуатации (Афанфсьев В.А. и др., 1994).  

Этот метод позволяет за счет одновременнос-
ти воздействия нагрузок сократить продолжи-
тельность наземных испытаний в 2-2.5 раза и 
уменьшить количество испытываемых образцов 
(макетов СА), предназначенных для отработки 
АКА. Для воспроизведения угловых колебаний 
аппарата относительно его центра масс стенд 
снабжен пластинчатой переменного сечения 
пружиной. Требуемая частота колебаний аппара-
та достигается изменением жесткости пружины 
и ее длины. Закон изменения перегрузки во вре-
мени обеспечивается адекватным изменением 
угловой скорости вращательного звена центро-
бежной установки.

В начале испытания и до достижения необходи-
мой величины инерционных ускорений аппарат и 
радиальная пружина отклонены от нейтрального 
положения на заданный угол φ, который обес-
печивает первоначальную амплитуду колебаний 
испытываемого образца РКТ, и зафиксированы в 
этом положении. После срабатывания замка ап-
парат участвует в трех движениях: переносном 
– вместе с вращающимся резервуаром, смонти-
рованным на рабочем плече вращательного звена 
центрифуги; относительном колебательном вок-
руг центра качения - под действием пружины и 
относительном – в пазах резервуара.

В этом случае система уравнений, определяю-
щих движение аппарата, имеет вид
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где	 Ма – масса СА;
	 Vr– радиальная скорость СА;
	 p(φ) – давление жидкости на СА;
	 S – площадь поверхности СА, контакти-

рующая с жидкостью;
	 F – сила от пружины;
	 FT – сила трения;
	 Ia– момент инерции СА;
	 r – радиус СА;
	 c – коэффициент жесткости.
Рассмотренные динамические моделирующие 

установки (оснащение) центробежных стендов 
и методы квазистатико-колебательного нагру-
жения, моделирующие вход СА в атмосферы 
Венеры и Марса с перегрузками 1...360 единиц 
и колебаниями с частотами 1...8 Гц, позволили 
расширить возможности моделирования дина-
мики входа в автмосферу СА на центробежных 
стендах и создать требуемые комплексные на-
грузки, отличающиеся от традиционных стати-
ческих одновременным воспроизведением: ква-
зистатического нагружения, колебаний аппарата 
относительно центра масс и имитации аэроди-
намических нагрузок на лобовую поверхность 
теплозащитной оболочки.

В настоящее время для испытаний крупнога-
баритных отсеков и изделий РКТ в сборе при-
меняется оснащение в виде «П-образной» рамы 
(рисунок 7), на которую устанавливается объект 
испытания. 

С помощью этой установки воспроизводятся 
линейные ускорения, действующие на активном 
участке полёта, величиной до 10 единиц g –соот-
ветствует III  степени жесткости – при испыта-
ниях образцов РКТ массой до 6000 кг, например 
РБ «Фрегат».

1 – муфта стенда СУ-268; 
2 – несущая рама установки; 
3 – объект испытаний; 
4 – поворотная платформа установки.

рисунок 7. Схема установки для  двух и трехосевого 
нагружения  образцов РКТ 

Испытываемый образец изделия РКТ монтиру-
ется, непосредственно или с помощью переход-
ника, внутри рамы на специальной платформе. 
Платформа устанавливается под различными 
углами к горизонту в пределах ±20° для обеспе-
чения  одновременного нагружения образца РКТ 
по двум осям, а с дополнительным переходни-
ком – по трем осям. 

Центробежный стенд СУ-268 с этой комплек-
тацией оснащения реализует метод, который 
позволяет воспроизводить два-три компонен-
та ускорения одновременно, что соответствует 
более точному моделированию линейных уско-
рений (максимальная величина, продолжитель-
ность действия, закон изменения во времени, 
резкость, градиент, предельный импульс и мера 
интегрального воздействия), действующих на 
космический аппарат в условиях его эксплуата-
ции,  а также соответствует требуемой степени 
жесткости, определяемой нормативно-техничес-
кой документацией (НТД) на проведение испы-
таний.

Согласно  требованиям  НТД величина раз-
броса перегрузок по длине испытываемого об-
разца не должна превышать ±10% от значения 
перегрузки в центре масс образца либо в напе-
рёд заданной точке. В настоящее время, в соот-
ветствии с предложениями межгосударственной  
экспертной комиссией, разброс перегрузки по 
длине определен  в значениях -10…+30% (ГОСТ 
28204-89, 1989). Очевидно, что при испытаниях 
образца РКТ, длина которого соизмерима с ради-
усом вращения его центра масс, это требование 
нарушается.  

С целью уменьшения разброса перегрузок при 
испытаниях крупногабаритных образцов РКТ на 
«П-образное» оснащение устанавливается плат-
форма с системой дополнительных грузов, кото-
рая позволяет нагружать  элементы конструкции 
равномерно по длине испытываемого образца, 
т.е. имитировать эксплуатационное поле пе-
регрузок (рисунок 8) (Захаров Ю.В., Швионов 
Д.И., 1983). 

Этот метод позволяет компенсировать гради-
ент перегрузки по периферии крупногабарит-
ного испытываемого образца, например тубуса 
космического телескопа. 

Следует отметить, что при отработке АКА на 
центробежных стендах, значительное внимание 
необходимо уделять в первую очередь обеспече-
нию безопасности испытаний. 

При испытаниях крупногабаритных отсе-
ков АКА массой несколько тонн на перегрузки 
до сотен единиц специальное оснащение и ба-
лансировочные грузы, соответствующие массе 
испытываемого объекта и ДПУ, подвергаются 
тем же перегрузкам, что и сам объект испыта-
ний. В аварийной ситуации (в случае вероятно-
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го разрушения объекта испытания) в устройстве 
центрифуг предусмотрено демпфирование ки-
нетической энергии специальными средствами, 
минимизирующих разрушения элементов конс-
трукции стенда. 

2. Опыт использования  центробеж-
ных стендов в НПОЛ

Комплекс центробежных стендов входит в со-
став стендовой базы НПОЛ, являющейся состав-
ной частью испытательной базы организаций 
Федерального  космического агентства России. 
Часть стендов НПОЛ включена в «Реестр объ-
ектов уникальной стендовой, испытательной 

базы...», и в их числе – центробежная установка 
СУ-268. 

На всех центробежных стендах за время су-
ществования стендовой базы НПОЛ были про-
ведены испытания на воздействия инерционных 
перегрузок всех образцов РКТ, разработанных 
на НПОЛ, а также испытания образцов других 
предприятий авиационной и ракетно-космичес-
кой отраслей (рисунок 9). 

В период с 1967 по 1982 год центрифуга СУ-
267 взяла на себя основную нагрузку по испыта-
ниям изделий космической тематики НПОЛ. 

Широкие возможности стенда по грузопо-
дъёмности и величине создаваемого им уско-
рения позволили провести в полном объёме 
и отработку конструкций большинства при-
боров и узлов, входящих в состав СА, как  по 
марсианским («Марс-6,-7») и  венерианским 
(«Венера-4,...,-8»), так и по лунным («Луна-
16,-18,-20,-23,-24») проектам. В дальнейшем 
на СУ-267 проводились испытания агрегатов 
космических аппаратов «Венера-9,...,-14», а 
также посадочных аппаратов ДАС (проект 
«Фобос-1,-2») и спускаемых капсул аппара-
тов Д-1,-2,-2R (проект «Демонстратор») и ВА 
«Фобос-Грунт».

С началом разработки АКА прикладного на-
значения ужесточились требования надежнос-
ти к их агрегатам и системам, что привело к 
резкому увеличению числа узлов и приборов, 
подвергающихся испытаниям (проекты «Про-
гноз-1,...,-12» и, особенно, проекты «Око-1,-2») 
на центробежных стендах. В связи с этим в 1972 
году стендовая база НПОЛ пополнилась цент-
рифугой СУ-45, которая до настоящего времени  
используется для испытаний всех узлов и агре-
гатов КА, создаваемых в НПОЛ. 

В начале 80-х годов механическая часть 

рисунок 9. Загрузка центробежных стендов для испытаний образцов РКТ в НПОЛ

1 – муфта стенда СУ-268; 
2 – несущая рама установки; 
3 – объект испытаний; 
4 – специальная платформа установки.

рисунок 8. Схема установки с системой компенса-
ции градиента перегрузки для нагружения крупнога-
баритных образцов РКТ
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центрифуги СУ-45 была передана (сроком на 
один год) в РКК «Энергия» им. С.П. Королева 
для проведения испытаний агрегатов, входя-
щих в состав конструкции МТКС «Энергия – 
Буран». 

С вводом в строй в 1983 году стенда СУ-268 
появилась возможность проведения испыта-
ний как крупногабаритных агрегатов АКА (па-
нели солнечных батарей, зеркало космического 
телескопа), так и аппаратов в сборе или отде-
льных отсеков КА (крупногабаритные спус-
каемые аппараты – проект «Вега-1,-2», кос-
мические радары – проект «Венера-15,  -16»). 
Сложными в реализации были испытания СА 
«Вега-1,-2» на одновременное воздействие 
квазистатических и динамических нагрузок, 
когда образец СА, находясь в погруженном в 
воду состоянии, в специальном герметизиро-
ванном резервуаре, совершал вынужденные 
колебания и при этом подвергался действию 
перегрузок величиной до 250 единиц, что поз-
волило моделировать большинство парамет-
ров входа СА в атмосферу планеты, за исклю-
чением тепловых нагрузок.

С середины 80-х годов на СУ-268 начали прово-
дить испытания полномасштабных образцов кос-
мических аппаратов по проекту «Фобос», а затем 
по темам «Марс-96», «Купон» и «Аркон-1». 

С 2000-го года роль этой уникальной уста-
новки неизменно возрастает, особенно для 
отработки постоянно совершенствующегося 
разгонного блока «Фрегат». Так, с 2007 года 
проводятся испытания модернизированного РБ 
«Фрегат-СБ» с дополнительным сбрасываемым 
блоком баков, который расширяет возможности 
разгонного блока по выведению АКА на раз-
личные орбиты, в том числе и на межпланетные 
траектории. В 2008-2010 годах на центрифугах 
были проведены испытания образцов АКА по 
проектам «Электро-Л»,  «Спектр-Р» и «Фобос-
Грунт».

Накопленный в НПОЛ за четыре с лишним 
десятилетия опыт эксплуатации центробежных 
стендов  выявил возможность применения их не 
только для испытаний на воспроизведение воз-
действия линейных перегрузок на АКА (Косми-
ческий полет НПО им. С.А. Лавочкина, 2010), но 
и для отработки:

–  конструкции герметичных емкостей (баков и 
приборных отсеков) и систем внутри баков;

– конструкций с большим количеством эле-
ментов, особенно при пространственном нагру-
жении (приборные рамы с блоками аппаратуры);

– функционирования отдельных агрегатов и 
систем (аппаратура, системы разделения, вытес-
нительные системы, агрегаты системы терморе-
гулирования, парашютные системы);

– крупногабаритных, несиловых конструкций 

(антенны, панели солнечных батарей, телескопы).
В настоящее время комплекс центробежных 

стендов задействован в испытаниях разраба-
тываемых на НПОЛ космических аппаратов 
по проектам «Спектр-УФ, -РГ», а также  уни-
версального служебного модуля «Навигатор», 
модификаций РБ «Фрегат» и первых из серии 
малоразмерных КА для фундаментальных кос-
мических исследований.      

Заключение
Все описанные выше методы испытаний, ис-

пользуемые в процессе наземных эксперимен-
тальных исследований АКА, проведенных на 
существующих в НПОЛ центробежных стендах, 
позволили: 

– оценить влияние низкочастотных колебаний 
на несущую способность конструкции; 

– воспроизвести одновременное двух- и трех-
факторное динамическое нагружение, что при-
ближает испытания к реальным условиям экс-
плуатации; 

–    выявить процессы, которые обычно оста-
ются вне поля зрения при применении традици-
онных квазистатических методов нагружения, 
например деформации парашютной системы и 
бортовой кабельной сети.
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В статье рассматриваются варианты  
спиральных антенн, нашедших применение  
на космических аппаратах,  
разработанных  в  НПО им. С.А. Лавочкина. 
Приведены электрические характеристики 
этих антенн в зависимости от их вида и мест 
установки на аппаратах.
Ключевые  слова:  
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The article covers various options  
of helical antennas used  
by Lavochkin Association experts  
in spacecraft design activities.  
The antennas’ electrical properties  
are given depending on the antenna type  
and its installation place on a spacecraft.
Key words:  
directional diagram;  
directivity factor;  
input resistance;  
helical antenna;  
helix power unit.

Введение
Первые  сведения  о  частотно-независимых  

антеннах  появились  в  литературе  в  середине  
прошлого  века  в  трудах  Рамсея,  Духаммеля,  
Дайсона (Rumsey V.H., 1957; Du  Hamel R.H.,  Is-
bell D.E., 1957; Dyson J .D., 1959),  где   были  
изложены  основы  теории  спиральных  антенн. 
Использование  антенных  устройств  в виде  
плоских  и  выпуклых  структур  на  конструкции  
летательного  аппарата  неразрывно  связано  с  
теоретическими  основами  проектирования  ан-
тенн,  заложенными  в  трудах  М. Н. Канторо-
вича,  А.А. Пистолькорса,  Г.З. Айзенберга,  Л.Д. 
Бахраха  и   многих  других  известных  авторов.  

Практика  использования  спиральных  антенн  
в  конструкциях  летательных  аппаратов  осно-
вывалась  на  широком  использовании  конс-
труктивных   и  радиотехнических  преимуществ  
этого  класса  антенн,  их  возможностях  рабо-
тать  в  более  широких  полосах частот  по  срав-
нению  с  другими  известными  антенными  ус-
тройствами  (Best S.R., 2004; Пригода Б.А., 2000; 
Gloutak R. T., 1992).

 Для  обеспечения  устойчивой  связи  с  косми-
ческим  аппаратом  можно  выделить  следующие  
способы  создания  спиральных  антенн (СА): 
•	 модуляция   геометрических   параметров  

спирали (шаг  спирали, диаметр   витков,  угол  
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намотки и  др.); 
•	 введение  в  структуру  спирали  дополнитель-

ных  элементов:  экранов  различных  форм,  
фазосдвигающих  элементов  и  др; 

•	 комбинирование  нескольких  излучателей  в  
одной  конструкции;  применение  экранов  
различных форм,  позволяющих  осущест-
влять  перераспределение  поля  излучения  
спирали  во  внешнем  пространстве.

1. Излучение спиральных антенн
 На рисунке 1  приведены  примеры  двух  видов   

спиралей,  у  которых  согласование  достигает-
ся  за  счет  дополнительных  витков  (вид  слева)   
или  изменения  структурного  вида  на концевой  
части  спирали (вид  справа). Исследования  по-
казали,  что  спирали  характеризуются  тем,  что  
при  диапазоне  частот,  достигающем 30%  от  
средней  частоты  диапазона,  изменения  входно-
го  сопротивления  составляют  от 120  до 150  Ом.

Исследования,  проведенные  в  НПО  им. С.А.  
Лавочкина,  показали,  что спирали  эффективно  
излучают  при  количестве  витков   от  точки  
питания  к  свободному  концу  более  3,0;  длине  
витков,  лежащей  в  диапазоне  (0,75-1,30)  дли-
ны  волны,  и  угле  подъема  спирали  от  12  до  
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16  градусов. Соблюдение  этих  условий  обес-
печивает  режим  бегущей  волны  в  структуре  
спирали.  Однонаправленный  режим  излучения  
обеспечивается  применением  рефлектора  дис-
кового  типа  с  поперечными размерами  (0,6-
1,0)  длины  волны.

Практически  рекомендуются  рефлекторы  
сплошной  конструкции  или  секционированные  
с  размерами  секций  не  более  0,15  длины  вол-
ны.    Проведенная  серия  экспериментальных  ис-
следований  показала,  что  антенны,  состоящие  
из  двух  параллельно  соединенных  спиралей,  
обеспечивают  входное  сопротивление  порядка  
(65-80)  Ом,  что  весьма  удобно  при  питании  
антенны  коаксиальным кабелем  без  примене-
ния  дополнительных  согласующих  устройств.  
Практически  это  достигается  соединением  
нескольких  спиральных  излучателей  в  точке  
запитки .                                      

 При периметре  спирали порядка  одной  дли-
ны  волны  она  работает  в  режиме  передне-
го  осевого  излучения (Best S.R., 2004; Пригода 
Б.А., 2000; Gloutak R. T., 1992) при  этом  диаметр  
экрана  должен  быть  равен  не  менее  полови-
ны  длины   рабочей  волны. Влияние  диаметра  
экрана  представляет  значительный  интерес  в  
связи  с  тем,  что  он  оказывает  существенное 
воздействие  на  форму  диаграммы  направлен-
ности.

При  изменении  диаметра  экрана  от    0,6 λ    
до    0,29  λ диаграмма  направленности  системы  
«спираль-экран»  изменяется  с  перераспреде-
лением  максимума  излучения  с  прямого  из-
лучения  на  обратное .  Установлено, что   если  
диаметр  экрана  становится  меньше  диаметра   
спирали,  то  антенна  работает  в  режиме  зад-
него  излучения. 

Изменяя  расстояние  между  спиралью  и  эк-
раном,   удалось  также согласовать  вход    антен-
ны  с  коаксиальной  линией  питания.  При этом  

рисунок 1. Типы согласования  спиральных  антенн

КСВ  линии  доводится  до   величины  1,1,  что  
вполне  удовлетворительно  для  применяемых  
линий  питания.

Спиральную   антенну  заднего  излучения   
удобно  использовать  в  качестве  облучателя   
однозеркальной  осесимметричной  антенны,  
поскольку  экран  имеет  малый  диаметр  и  не  
создает  заметного  затенения  зеркала  и,  кроме  
того,  линию  питания  можно  расположить   по  
фокальной  оси  зеркала,  что  также  уменьша-
ет  его  затенение. В  связи  с  этим  необходимо  
знать    положение  фазового  центра спиральной  
антенны.

 Экспериментальные  исследования,  проводи-
мые  при  разработке  различных  конструкций  
антенн,   показали,  что  весьма  эффективно  ра-
ботают  устройства,  состоящие  из  спирального  
излучателя,  совмещенного  с рупором (рисунок 
2). Так,  например,  цилиндрическая  спираль,  
размещенная  внутри   конического  рупора,  яв-
ляется  антенной  круговой  поляризации  с  узкой  
диаграммой  направленности  и  низким уров-
нем  боковиков  в  полосе  частот  с  двухкратным  
перекрытием.   КНД  таких  антенн  в  четыре  
раза  выше,  чем  у  обычных  спиралей  той  же  
геометрии,  при  этом  уровень  боковиков  на  
15-20  дБ  ниже.  Как  показали   эксперимен-

рисунок 2. Совмещение спирального излучателя  с  
рупором
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тальные  проверки,  диаграмма  направленности  
такой  антенны  имеет  такую  же  ширину,  как  
цилиндрическая  спираль с  длиной  в  четыре  
раза  большей.

Рассмотрение     токораспределения    в    спи-
ралях     дает   основание  предполагать,   что   
начальная     часть  поверхности,  примыкающая  
к  узлу  запитки,       используется       для     согла-
сования    фидера   со   спиральной  структурой.     

  На  рисунке 3    показаны     способы    реаль-
ного     согласования  различных    спиральных   
структур  либо  за  счет   увеличения   поверх-
ности,  занятой      площадью    излучателя,     на-
пример    с    помощью      системы  специальных     
вырезов  по   токонесущей  поверхности,   либо  
за  счет  более  эффективного использования  раз-
личных   участков  ее    поверхности,  например  
введением специальных  согласующих  насадок  
в  виде  фигур  различных форм.                          

В  результате  проведенных  экспериментов  
показано,  что  наиболее часто  встречающимися  
вариантами  конструктивного исполнения  яв-
ляются  введение  в  полость  цилиндрической  
или  конической  антенны  металлических  или  
диэлектрических   конструкций  в  виде цилин-
дров  и других  тел.  Примером  может  служить  
совмещение  функций  антенны  с функциями  
парашютного контейнера  спускаемого  на  по-
верхность  планеты  автоматического  посадоч-
ного  аппарата. Полый  цилиндр,  введенный  
в  полость  спиральной  антенны,  служит  для  
упаковки  тормозного  парашюта,  и  одновре-

менно  его  поверхность  участвует  в  форми-
ровании  поляризационной  характеристики  
антенны.                  Выбором  конфигурации  
токонесущих  ветвей  и  их  расположения  отно-
сительно  цилиндра  добиваются  квадратурного  
возбуждения  поперечных  составляющих  поля  
излучения, обеспечивающего  поляризацию,  
близкую  к  круговой,  даже при   относительно  
малых  продольных  размерах  спирали, которые  
в  нормальных  условиях  не  обеспечивают по-
лучения круговой поляризации. 

Спираль  содержит  трехветвевую  активную  
часть  с  пассивными  ветвями,  проходящими  
между  ветвями  активной  спирали.  Полость  
цилиндра  использовалась  одновременно  в  ка-
честве  отсека  для  тормозного  парашюта. Роль  
отражателя  выполнял   тормозной  щиток   поса-
дочного  аппарата.

При  высоте  спирали  около  0,5 λ  и  диаметре,  
а c = λ/π на  рабочей  частоте  143  МГц  реально 
был получен  коэффициент  усиления   КУ=10 
(рисунок 4). 

Экспериментальные  исследования,  проведен-
ные  в  процессе  разработки  антенных  систем,  
показали,  что   эффективность излучения  лен-
точных  спиральных  антенн  уменьшается  с  
увеличением    диаметра    сердечника,   умень-
шением   ширины  ленты  и  увеличением     ди-
электрической    постоянной    подложки.   ИЗ   
рисунка 5,   где  показана    зависимость  формы  
диаграммы  направленности   от   диаметра  спи-
рали,   видно,   что    при      ka=0,85     излучение    
концентрируется    в  обратном  направлении,  с  
ростом  частоты   главный  лепесток    смещается  
в сторону  поперечного  направления.                                             

рисунок 3.  Способы  согласования  реальных  спи-
ральных  структур  

рисунок 4. Методы   согласования  спиралей,  рас-
положенных в системе отражающих  дисков   и  ци-
линдров

рисунок 5. Изменение  диаграммы  направленности  в  зависимости от   диаметра  спирали

История развития спиральных антенн в НПО им. С.А. Лавочкина
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При  разработке  практических  конструкций  
антенн  часто   применяются    устройства,  пред-
ставляющие  собой  проводник  определенной  
конфигурации,  навитый   на  конус  или полу-
сферу, выполняющую  роль  несущего каркаса.  
Такие  антенны  отличаются   относительной  
широкополосностью.  Даже в  случае одиночно-
го  круглого  провода,  навитого на  конус  или  
полусферу,  диапазонность  его   будет  больше  
по  сравнению  с  обычной  цилиндрической  од-
нозаходной  регулярной  спиралью. Объясняется 
это следующим  образом:  при  возбуждении  та-
кой  антенны  с  какого-либо  конца  всегда  най-
дется  область,  которая  будет  отвечать  усло-
вию  пространственного  резонанса. Поскольку  
эта  область  первая  на  пути  волны  тока,  ос-
тальные  участки  спирали,  отвечающие  усло-
виям  пространственного  резонанса  для  других  
типов,  будут  создавать  поля,  эффективность  
которых       пренебрежимо  мала.  При  изме-
нении  частоты  возбуждения   в  ту  или  иную  
сторону  и  при  возбуждении  антенны  с  того  
же  конца  область пространственного  резонан-
са  будет  перемещаться  по  поверхности   ко-
нуса   (или  полусферы),  но  тип  волны  будет  
оставаться  прежним.  Ограничение по диапазо-
ну  будет определяться диаметром  нижнего  ос-
нования  конуса  или  полусферы  и  минимально  
достижимыми  размерами  в  вершине  конуса    
(полусферы). 

Для  определенной  частоты  на  поверхности  
конуса  будет  иметь  место  область,  в преде-
лах  которой  будут  выполняться  условия  для  
формирования   волны  типа   Т-1  , создающей   
излучение  осевого  типа  в  направлении,  про-
тивоположном  направлению  пространственной  
волны,  т.е.  в  сторону  узла  возбуждения  спи-
рали.

Как было показано  выше,  характеристика  на-
правленности  конической  логоспиральной  ан-
тенны  определяется  не  только    ее  геометрией,  
но  и    способом  возбуждения.  При  возбужде-
нии  с  вершины  конуса  наиболее   активной  
областью  излучения  является  область  про-
странственного   резонанса  волны  типа   Т-1 , 
создающей  осевое  излучение в  направлении,  
обратном  движению  возбуждающей  структу-
ру  волны. При  возбуждении  со  стороны   ос-
нования  наиболее  эффективно  возбуждаются  
области,  соответствующие  волнам  более  высо-
ких  порядков,  создающих  диаграммы  направ-
ленности  воронкообразной и  других форм.                                    

При  фиксированной  длине  волны  перемеще-
ние  вдоль  структуры  сказывается  на  величи-
не  постоянной  распространения  точно  так  же,  
как  и  в  случае  регулярной  цилиндрической  
спиральной  структуры  при  изменении  часто-
ты. Области,  примыкающие  к  вершине  конуса,  

где  размеры  спирали  много  меньше  длины  
волны,  в  основном  играют  роль  канализиру-
ющих  или  направляющих  участков  спирали. 
Здесь  выполняются  условия  существования  
волны типа   Т0 , но  в  силу  малости размеров  
интенсивность  излучения  этого  участка  пре-
небрежимо  мала.

Далее  участки  конуса  начинают  все  более  
интенсивно  излучать,  Эффективные  размеры  
спирали  здесь  постоянно  увеличиваются и, на-
конец, на  участке,  где  длина  витка  спирали  
становится  близкой   к  длине  волны, излучение  
становится  самым  интенсивным.  Амплитуда  
поля  вблизи  поверхности  конуса  будет в  этом  
месте  минимальной. При  изменении  частоты  
эта  область  интенсивного   излучения  будет  
перемещаться  по длине  конуса. 

2. Конструктивные решения спираль-
ных антенн

Кроме  жестких  каркасов,  применяются  так-
же  каркасы,  позволяющие  осуществлять  рас-
крытие  и  складывание  конструкции  антенны:  
телескопические,  пружинные  и  др.  Пружина  
имеет  назначение  раскрывать  цилиндр  из  мяг-
кого  диэлектрического  материала,  на который  
нанесены  токонесущие  ветви  из  металличес-
кой  плетенки,  сетки  или  металлической  ткани,  
что например, использовалось  при  разработке  
остронаправленной  антенны,  примененной  на  
аппарате  «Венера». 

Многообразие  конструктивных  решений  для  
реальных  антенных  устройств  спирального  
типа   объясняется  требованиями  к  их  элек-
трическим  характеристикам  и  особенностям  
их  эксплуатации. Основное  назначение  экра-
на  – обеспечение           минимального  уровня  
заднего  и  бокового  излучения.  При  этом  он  
не  должен  нарушать симметрии  электрической  
структуры  спиральной  антенны,  для  чего  не-
обходимо  правильно  выбирать  как  форму,  так  
и  размеры  отражающего  экрана.  Регулировкой 
его  размеров  и  формы  можно  добиться  ком-
пенсации  некоторых  недостатков  собственно  
спирали.

При  построении  конкретных  конструкций  и  
выборе  способа  их  возбуждения  необходимо  
руководствоваться  правилом:    в любой  антен-
не  одни  участки  ее  структуры  ответственны  
за  канализацию  поступающей  энергии,  другие 
– за  излучение  ее  во внешнее  пространство.  
Поэтому   вводить  дополнительные  компен-
сирующие  элементы,  влияющие  на  характер   
распространяющихся  в  структуре  волн  и  пред-
назначенных  для  формирования   и  улучшения  
определенных  характеристик,  необходимо  в  
тех  участках  структуры,  где  они  могут  быть  
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максимально  эффективны  без  внесения  иска-
жений  в  остальные  характеристики  антенны.

Таким  образом,  регулировка  входного  импе-
данса  антенны  и  ее  характеристик  излучения  
должны  быть  локально  разделены  и  взаимно 
развязаны. 

Переход  от  сплошного  отражателя  к  секци-
онированному   позволяет  регулировать  форму  
диаграммы  направленности  в  плоскости,  нор-
мальной  к  оси спирали.  Степень  неравномер-
ности ее определяется  соотношением  угловых   
размеров  дуг  отражателей  и  зазоров  между 
ними. Дополнительные  возможности  можно  
получить,  комбинируя формы  рефлектора:  со-
четание  диска  с  конусом,  конуса  с  радиаль-
ными   круговыми  элементами  и  т.д.  Роль  от-
ражателя  может  выполнять  плавный  переход   
от  коаксиального  фидера  к  спирали, который  
также  является  отрезком  фидера  с  двойной   
плавно  расширяющейся  согласующей  проре-
зью.

Ветви  коаксиала,  разделенные  прорезью,  
имеют  длины  1,5λ  и  0,5λ. Это  обеспечивает  
наилучшее  согласование.  Задача  конструкци-
онного     синтеза  состоит  в  том,  чтобы,  ис-
пользуя  заложенные  в  конструкции  антенны  
и  свойствах  ее  окружения   степени  свободы,  
добиться  согласования,  минимума  потерь  и  
требуемой  мощности  излучения   в  пространс-
тве.  Исследования  показывают,  что  в  моно-
филярной  спирали  существуют  две  области,  
определяющие  эффективность  ее  возбуждения  
и  излучения:   

1  – область,  начиная  от  точки  возбуждения  
и  далее  на                       протяжении    первых  
(первого,  второго,  третьего)  витков,  характери-
зуется  резким  спаданием  амплитуды  тока  до  
минимума;  это область  возбуждения  структуры  
спирали;

 2  –  область,  начиная  от  точки  миниму-
ма  тока  и  до конца  структуры,  характеризу-
ется  относительным   постоянством  амплиту-
ды  тока,  она  ответственна  за  формирование  
поля  в  структуре,  согласование  с  внешним  
пространством  и  перенос  энергии  поля  во  

внешнее  пространство  путем  преобразования 
энергии  генератора  в  энергию  поверхностной  
волны,  которая  возбуждает  последующие  вит-
ки  спирали.

Рассмотрение  спирали  с  позиций  апертур-
ного   возбуждения  позволяет  сделать вывод  о  
том,  что,  введя  дополнительные  ветви  спира-
ли  (активные, пассивные),  можно  получить  бо-
лее  эффективное  возбуждение  ее  поверхности  
и  повысить  излучательную  способность  спи-
рали. При увеличении  активной  области  кони-
ческой  спирали, например при увеличении угла  
подъема,  спирали,  наблюдается  уширение  ос-
новного  лепестка  диаграммы  направленности, 
т.е.,  на  первый  взгляд,  имеется  несоответствие  
между  обычными  апертурными  представлени-
ями  и  представлениями  эквивалентной  апер-
туры  для  конических  логарифмических  спи-
ральных  антенн. 

Исследования  показывают,  что   спиральные  
антенны  обладают  участками,  которые  в  основ-
ном  ответственны  за  создание  поля  излучения  
и  за  формирование  основных  электрических  
характеристик.  За пределами  этих  участков  ан-
тенны  мало  чувствительны  к  изменению  гео-
метрии,  размеров,  свойств   среды  и  т. д.

Так,  для  двухзаходной  спиральной  антенны  
входное  сопротивление,  измеренное  в  точке  
питания   структуры,  сохраняет  значение,  близ-
кое  к   60 π, при  изменении  внешнего  диамет-
ра  вплоть  до  критического,  определяющего  
границу  активной  области  антенны  или  зону  
пространственного  резонанса  по  аналогии  с  
цилиндрическими  антеннами.  

Спиральная       антенна       имеет        конс-
труктивные          особенности,  позволяющие    
изменить    ее   излучающие    характеристики.    
На    рисунке 6 приведен     пример     конической    
спиральной     антенны,    у     которой  изменены   
по  сравнению  с  обычной  начальная,   конечная  
и связанная  с  отражающей    структурой     части.    
Активная    составляющая      входного сопротив-
ления  М-заходной  равноугольной  самодополня-
ющей  структуры равна  R= h0 / М,  h=377   Ом.   

При   одном   и  том   же   количестве   клемм   

рисунок 6. Спиральная  антенна,  заключенная  в  отражающий  конус
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сопротивление    системы  будет  зависеть  от  
способа  их  подключения.  При  этом,  чем боль-
ше  число  ветвей     спирали,     тем     больше     
интервал     возможных     значений  сопротив-
ления  структуры,  получаемых  при  различных  
вариантах  запитки  этих   ветвей.    

Так,  при    М=2    имеется всего  один  вариант  
подключения  структуры,  при  этом  ее  сопротив-
ление    R=189  Ом.  При  М=3  вариантов  запитки  
структуры  два, соответствующие  им  значения  
сопротивлений  равны  R=230  Ом  и  R=170  Ом.  
При   М=4  этих  вариантов  уже   пять,  причем  
интервал  возможных  сопротивлений  расширя-
ется  до  94…270 Ом  и  так  далее.

На  практике  толщина  токонесущей  ветви  
спирали  конечна.  Увеличение  толщины  токо-
несущего  провода  приводит  к  уменьшению  
спиральной  антенны  и  к  снижению  диапазон-
ности  антенны,  поскольку  при  этом  снижается  
верхняя граничная  частота.  В  направлениях,  
близких  к  направлению  главного  излучения,  
поляризация  поля  близка  к  круговой.  При  
уходе  от  этого  направления  она  постепенно  
переходит  в  эллиптическую,  а  затем  стано-
вится  чисто  линейной.  Направление  вращения  
вектора  поляризации  при  этом  обратно  на-
правлению  намотки  спирали.

Если  двухзаходные  конические   спиральные  
антенны   с  противофазной  запиткой  в  вер-
шине  конуса  обеспечивают  однолепестковую   
диаграмму  направленности,   ориентированную   
своим   максимумом   в   сторону вершины  ко-
нуса,  то  четырехзаходные   конические  антен-
ны  используются  в  основном  для  обеспечения  
воронкообразных  диаграмм  направленности.  
При  изменении  угла  намотки  спирали  ме-
няется  ориентация  максимума  диаграмм  на-
правленности,  что  полностью  согласуется  с  
представлениями  этих  антенн  в  виде  «эквива-
лентных раскрывов»,  образованных  дипольны-
ми  группами.

Для  осуществления  электрической  симмет-

рии  структуры  как  в  случае    плоских  спира-
лей, так  и  в  случаях  конических  ,  полусфери-
ческих  конструкций,  вдоль  пассивных  ветвей  
прокладываются  запаянные  с  обоих  концов  
отрезки  кабелей,  аналогичных  активному  пи-
тающему  фидеру. 

Преимущество  конической  спирали  по  срав-
нению  с  плоской  в том,  что  она  обеспечива-
ет  одностороннее  излучение  без  применения  
специальных  дополнительных  отражателей. 
Как  показали  исследования,  угол  при  вершине  
конуса  определяет  соотношение  между  коли-
чеством  энергии,  излучаемой  антенной  вперед  
и  излучаемой  в  обратном  направлении.

При  углах  ψ,  больших   600,   энергией,  из-
лученной  в  задней  полусфере,  можно  пренеб-
речь  по  сравнению  с  энергией,  излученной  в 
передней  полусфере.  При   ψ  = 200   эта  доля  
энергии  становится  еще  меньше.

В  таблице  приведены  типы  волн,  сущес-
твующих  в  конических   2х и   4х - заходных  
спиральных  антеннах,  и    соответствующие  им  
диаграммы  направленности.

Для  конических  спиральных  структур,  ветви  
которых  представляют  собой  тонкие  экспонен-
циально  расширяющиеся  ленты,  границы  об-
ластей  существования  волн  типа  Тn могут  быть  
приближенно  оценены  с  помощью  выражений:    

– для  волн  типа  Тn:  
90ntg sin cos

2
krα ϑ α-  ≤ ⋅ ≤ - 

 
,

– для  волн  типа  Т-n:
90cos sin

2
n kr ntg αα ϑ - ≤ ⋅ ≤  

   
.

При увеличении  угла  намотки  спирали  об-
ласть  существования  волн  типа   Т-n, т.е.  грани-
ца  активной  области  излучения,  соответствую-
щая  этим типам  смещается  ближе  к  вершине  
конуса. При этом допустимый  нижний  диаметр  
конуса  уменьшается.  Это  приводит  к  ушире-

количество заходов и
способ возбуждения

тип волны форма диаграммы
направленности

2х-заходная с 
синфазным возбуждением

Т0,  Т±n тороидальная
коническая

2х-заходная с 
противофазным возбуждением

T±(2π+1) осевая

4х-заходная.
синфазное возбуждение

T0  ,    T±4 тороидальная

4х-заходная.  Возбуждение вида: 0º, 180º T±2 ,    T±6 коническая
4х-заходная. Возбуждение
вида: 0º,  90º,  270º,  360º

T-5,   T-1 ,    T3 осевая

4х-заходная. Возбуждение
вида: 0º, - 90º, - 270º, - 360º

T-3,   T-7 ,    T-11 тороидальная
узкая

таблица
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нию  основного  лепестка  диаграммы  направ-
ленности  для  режима  обратного  излучения.

 Для режимов,  соответствующим  волнам  бо-
лее  высоких  порядков,  увеличение  угла  намот-
ки  спирали  приводит  к  отклонению  максимума  
диаграммы  направленности  воронкообразной  
формы  от  оси конуса  к  его  основанию (Давы-
дов А.Г.,  Пригода Б.А., 2000; Пригода Б.А., Мар-
кин А.С., 1984; Пригода Б. А., 2000).

 Проведенные  исследования  показывают,  что  
повышение  эффективности  излучения  спирали  
может  быть  получено  также  путем  введения  
в  полость  спирали  металлического  цилиндра,  
коэффициент      k   при  этом удается  довести  до  
15….  20,  что  согласуется    с  представлениями  
цилиндрической спиральной антенны  в  виде  
эквивалентного  раскрыва  с  площадью,  равной  
площади  излучающей  поверхности ЦСА.  

Цилиндрические  спирали  с  металлическим  
цилиндром  внутри  нашли практическое  при-
менение  на  автоматических  космических  стан-
циях  «Луна»,  «Вега»  и  «Фобос».  На посадоч-
ных  станциях  «Венера»  также  использовались  
спиральные  антенны  с  металлическим  цилин-
дром  внутри (Самусенко А.И.,     Пригода  Б.А., 
1991; Пригода Б.А.,  Калугин Н.Н.,  Петрова 
З.Ф., 1976).

 Суть  возникновения  «сверхусиления»  этих  
модифицированных  спиральных  структур    в  
том,  что  с  помощью  приемов  конструкцион-
ного   синтеза  удается  оптимально  возбудить  
токонесущую  поверхность  антенны. Цена  про-
явления  такого  свойства  этих  структур   – су-
жение  рабочей  полосы  частот.  В  НПО им. 
С.А. Лавочкина  было  проведено математичес-
кое  моделирование  подобных  антенн,  исходя  
из физических  представлений  структур,  огово-
ренных  выше.  В  частности,  установлено,  что 
при  заданном  угле  намотки  спирали      сущест-
вует  определенное  число  витков  спирали,  при  
котором  КУ  антенны  имеет  максимальное  зна-
чение (Пригода Б.А., 1989;  Пригода Б.А., 2000).  
Этот  вывод  имеет  важное  значение  при  выбо-
ре  оптимальной  высоты  антенны  над  экраном.  

Исследованы  характеристики    излучения   спи-
рали  с  аксиально-  расположенным  цилиндром,  
где  прослеживается  вывод   о  том,  что   эф-
фективность  излучения  такой  системы   умень-
шается  с  уменьшением  диаметра  цилиндра,  
уменьшением  ширины  ленты  и    увеличением   
диэлектрической проницаемости  подложки.   

Изменяя  расстояние  между  спиралью  и  эк-
раном,  можно  согласовать  вход    антенны  с  
коаксиальной  линией  питания.  При этом  КСВ  
линии  доводится  до   величины  1,1,  что  впол-
не  удовлетворительно  для  применяемых  ли-
ний  питания.

Спиральную   антенну  заднего  излучения   

удобно  использовать  в  качестве  облучателя   
однозеркальной  осесимметричной  антенны,  
поскольку  экран  имеет  малый  диаметр  и  не  
создает  заметного  затенения  зеркала  и,  кроме  
того,  линию  питания  можно  расположить   по  
фокальной  оси  зеркала,  что  также  уменьшает  
его  затенение. В  связи  с  этим   необходимо  
знать  положение  фазового  центра   спиральной  
антенны.
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(соответственно требованиям ВАК, ГОСТ Р 7.0.7):
- индекс УДК (слева);
- инициалы и фамилии авторов, 
- ученое звание и ученая степень каждого из авторов, 
- должность,
- место работы (полное название организации, страна, город), 
- контактная информация (e-mail), 
- название статьи, 
- краткая аннотация (5-7 строк), 
- ключевые слова (5-6 слов) на русском языке и на английском языке;
- основной текст;
- список литературы.

5. Рукопись статьи предоставляется в двух экземплярах, 
напечатанных на принтере на одной стороне стандартного листа формата А4.

6. Набирать текст необходимо в MS Word, 
используя стандартные шрифты Times New Roman, 
размер - 14, интервал - полтора. 
Поля со всех сторон - 25 мм.

7. Для набора формул следует использовать встроенный редактор формул Math Equation 
или встраиваемый формульный процессор Math Туре. 
Формулы в тексте должны быть напечатаны без дополнительных интервалов между 
строками текста. 
Нумеруются только те формулы, на которые есть ссылки в тексте согласно ГОСТ 2.105.

8. Все используемые буквенные обозначения и аббревиатуры должны быть расшифрованы.
 Размерность величин должна соответствовать системе СИ.

9. Элементы списка литературы должны содержать 
фамилии и инициалы авторов, полное название работы.
Для книг указывается место издания, издательство, год издания, количество страниц. 
Для статей - название журнала или сборника, год выпуска, том, номер, номера первой 
и последней страниц. (Согласно ГОСТ Р 7.0.5, ГОСТ 7.82).

10. Рисунки, таблицы и графики оформляются согласно ГОСТ 7.32.
11. Иллюстративный материал только в цветном изображении должен быть четким 

и не требовать перерисовки.
12. К статье следует приложить диск с файлами:

- сформированной статьи;
- рисунков, таблиц, графиков;
- фотографий авторов (размер фотографий не менее 6х4);
- иллюстрации (выполняются в форматах jpeg или tiff с разрешением не менее 300 dpi и 
размером не более формата А4);
- сведений об авторах.
В сведениях об авторах следует сообщить: 
- ФИО (полностью), 
- ученое звание, 
- ученую степень, 
- аспирант или соискатель ученой степени, 
- домашний и рабочий телефоны (с кодом города), 
- сотовый (предпочтительней), 
- адрес электронной почты.

59



***
издатель 

ордена Ленина, 
дважды орденов Трудового Красного Знамени

ФГУП «НПО имени С.А. Лавочкина»

редактор В.В. Ефанов
технический редактор А.В. Савченко

корректоры М.С. Винниченко, Н.В. Пригородова

художественное оформление журнала,  
обложек, оригинал-макета - 

«НПОЛ – график дизайн»

подписано в печать 04.04.2012.  
формат 60х84 /8 

бумага офсетная. печать офсетная.  
объем 7.0 печ. л.
тираж 500 экз. 

отпечатано с готового оригинал-макета
в типографии ООО «Полстар» (МАИ),

Волоколамское ш., д. 4, Москва А-80, ГСП-3, 125993






	LA_V2_12_COVER_1.jpg
	LA_V2_12_COVER_2.jpg
	LA_V2_12_COVER_3.jpg
	LA_V2_12_COVER_4.jpg

