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2.2025УДК 629.78(091) «Луноход-1»

ПЕРВЫЙ АВТОМАТИЧЕСКИЙ 
САМОХОДНЫЙ АППАРАТ 
НА ПОВЕРХНОСТИ ЛУНЫ 
(К 55-ЛЕТИЮ УСПЕШНОЙ МИССИИ 
«ЛУНОХОД-1»)

THE FIRST AUTOMATED SELF-
PROPELLED VEHICLE ON THE MOON 
SURFACE (ON THE 55TH ANNIVERSARY 
OF THE LUNOKHOD-1  
MISSION SUCCESS)

1  АО «НПО Лавочкина», Россия, Московская область, 
г. Химки.

Lavochkin Association, JSC, Russia, Moscow region, 
Khimki.

DOI: 10.26162/LS.2025.38.34.001

Х.Ж. Карчаев1, 
кандидат  
экономических наук, 
KarchaevKHZH@ 
laspace.ru;
Kh.Zh. Karchaev

П.В. Примаков1, 
кандидат  
экономических наук, 
PrimakovPV@ 
laspace.ru;
P.V. Primakov

С.В. Шостак1, 
кандидат  
технических наук, 
SHostakSV@ 
laspace.ru;
S.V. Shostak

В статье приведён краткий обзор истории 
создания и работы на поверхности Луны первой 
в мире самоходной лаборатории «ЛУНОХОД-1», 
которая управлялась по командам с Земли.

Ключевые слова:  
планетоход; ЛУНОХОД;  
Бабакин; Луна; первый в мире.

The article covers a brief survey of origin and Moon 
surface operation of the world’s first self-propelled 
laboratory LUNOKHOD-1 which was controlled by 
ground commands.

Key words:  
space rover; LUNOKHOD;  
Babakin; Moon; the world’s first.

Стремительное развитие советской космонавтики 
в период с 1957 по 1964 год привело к тому, что от-
дельные направления космических исследований по-
требовалось выделить в  самостоятельные проекты. 
Сергей Павлович Королёв, возглавлявший ОКБ-1, 
понимал, что в  ближайшем будущем его конструк-
торское бюро не  сможет одновременно заниматься 
разработкой всех советских космических аппаратов. 
Устройства становились всё сложнее, а круг задач – 
шире. В  середине 1960-х годов Сергей Павлович 
принял решение передать часть задач своей «косми-
ческой империи» ОКБ и заводу имени С.А. Лавочки-
на, чтобы сосредоточиться на ключевых проектах – 
пилотируемой космонавтике.

В марте 1965 года вышло постановление ЦК КПСС 
и Совета Министров СССР, согласно которому Ма-
шиностроительный завод имени  С.А.  Лавочкина 
(ныне АО «НПО Лавочкина») был передан в  под-
чинение вновь созданному Министерству обще-
го машиностроения. А в мае того же года приказом 
Министерства общего машиностроения завод был 
определён исполнителем по разработке, изготовле-
нию и испытаниям космических беспилотных объек-
тов. С этого момента предприятие сосредоточилось 
на  проектировании и  производстве автоматических 
космических станций для  изучения Луны, Венеры 
и Марса, а  также создании искусственных спутни-
ков Земли для решения различных задач в космосе.  
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Тогда же Главным конструктором предприятия был 
назначен Георгий Николаевич Бабакин (рисунок 1). 
Под его руководством в  конструкторской шко-
ле С.А. Лавочкина была сформирована новая куль-
тура проектирования и  проведения наземных экс-
периментально-испытательных работ. Этот подход 
быстро доказал свою эффективность.
Для выполнения столь масштабных программ так-

же потребовалась серьёзная модернизация производ-
ства, включающая техническое и  технологическое 
переоснащение.
Конструкция переданных ОКБ-1 заводу им. С.А. Ла

вочкина аппаратов первого поколения была принята 
за основу, но специалисты предприятия внесли в неё 
значительные улучшения. Одним из  ключевых из-
менений стала модернизация лунного посадочно-
го устройства, что позволило повысить надёжность 
и  точность посадки на поверхность Луны. Эти усо-
вершенствования стали важным шагом в  развитии 
космических технологий и  укрепили лидирующие 
позиции предприятия в области исследования космо-
са автоматическими станциями.
В последующие годы предприятие продолжало на-

ращивать свой потенциал, создавая всё более слож-
ные и совершенные космические аппараты. Каждая 
новая миссия становилась шагом вперёд не  только 
для НПО Лавочкина, но и для всей космонавтики.

Одним из ярчайших примеров триумфа отечествен-
ной космической отрасли и науки является проект по 
созданию первой в мире научной самоходной лабо-
ратории, которая управлялась дистанционно с  Зем-
ли и должна была передвигаться по Луне в течение 
длительного времени и изучать поверхность земного 
спутника.
«…Природа имела несколько миллиардов лет,  – 

писал в  те годы специальный корреспондент «Из-
вестий» Георгий Остроумов,  – чтобы, изменяя 
и  отбирая, совершенствовать органический мир, 
и  современные нам животные часто удивляют нас 
гибкостью своего приспособления к  изменяющим-
ся условиям среды. По сравнению с  естественной 
историей у конструктора были считанные мгновения 
для  того, чтобы провести селекцию мыслей и  ис-
кусственный отбор идей, нацеленных на  то, чтобы 
подвижная автоматическая станция сохраняла свою 
работоспособность при  всех изменениях внешней 
среды и случайностях, ожидавших её в чужом мире» 
(Ивановский О., 2005).
Эти строки, на наш взгляд, максимально приближа-

ют нас к атмосфере того времени и, без преувеличе-
ния, к тому подвигу, который совершили наши пред-
шественники  – конструкторы, инженеры и  рабочие 
НПО Лавочкина и десятков смежных предприятий.
В 1967 году главный конструктор Машинострои-

тельного завода имени С.А. Лавочкина Георгий Ни-
колаевич Бабакин сконцентрировал основные силы 
на  проектировании космического аппарата нового 
поколения для исследования Луны – подвижной ла-
боратории, получившей название «ЛУНОХОД».
14 июня 1967 года Г.Н. Бабакин собрал круг специ-

алистов и поставил перед ними новую задачу, полу-
чившую название «Тема Е8» – создание самоходной 
исследовательской лаборатории на Луне (рисунок 2). 
И завертелось колесо творческого поиска. Тот энту-
зиазм, тот порыв коллектива и был в последующем 
назван «Феноменом Бабакина», феноменом, потому 
что и до сего времени осознать его не в силах никто, 
хотя многие были участниками этой эпопеи. Первое 
совещание по теме Е8 состоялось 14 июня 1967 года, 
а  19  февраля 1969 года был первый запуск нового 
космического аппарата. Один год и восемь месяцев 
на  разработку, создание, отработку и  запуск слож-
нейшего аппарата, включающего перелётно-поса-
дочную ступень и подвижную лабораторию «ЛУНО
ХОД». (Бабакин Н.Г. и др., 1996).
Серия Е8 состояла из  трёх аппаратов: Е8 № 201, 

Е8 № 203 (КА «ЛУНА‑17» с  «ЛУНОХОДОМ-1») 
и Е8 № 204 (КА «ЛУНА-21» с «ЛУНОХОДОМ-2»). 
Космические аппараты этой серии можно класси-
фицировать как автоматические космические ком-
плексы, состоящие из  орбитально-посадочного мо-
дуля и самоходного аппарата (лунохода). Луноходы,  

рисунок 1. Фото Г.Н. Бабакин

ПЕРВЫЙ АВТОМАТИЧЕСКИЙ САМОХОДНЫЙ АППАРАТ НА ПОВЕРХНОСТИ ЛУНЫ  
(К 55-ЛЕТИЮ УСПЕШНОЙ МИССИИ «ЛУНОХОД-1»)
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установленные на  борту КА Е8 № 201 и Е8 № 203 
(«ЛУНОХОД-1»),  – идентичны, «ЛУНОХОД-2» 
(на борту КА Е8 № 204) имеет отличия от них. Ра-
боты по созданию четвёртого аппарата этой серии 
прекращены в связи с закрытием отечественной про-
граммы исследования Луны космическими средства-
ми. «ЛУНОХОД-3», изготовленный в  рамках этой 
программы и полностью подготовленный для рабо-
ты в составе очередной лунной экспедиции, остался 
на Земле и в настоящее время находится в экспози-
ции музея НПО Лавочкина.
Запуск первой миссии – аппарата Е8 № 201 – со-

стоялся 19  февраля 1969 года, но  не увенчался 
успехом  – на  52-й секунде полёта произошло раз-
рушение головного обтекателя и  объект прекратил 
существование.

Это объясняется в том числе и с тем, что лунные 
автоматические станции нового поколения были зна-
чительное тяжелее своих предшественников: масса 
служебного оборудования и научной аппаратуры со-
ставляла почти две тонны вместо  ста килограммов 
соответственно, и  для их запуска использовалась 
не ракета-носитель (РН) «Молния», а тяжёлая РН но-
вого поколения «Протон» с разгонным блоком «Д».
10  ноября 1970 года был осуществлён запуск ав-

томатической станции «ЛУНА-17» с  «ЛУНОХО-
ДОМ-1» (рисунки 3, 4 и 5).
Из сообщений ТАСС:
«В  соответствии с  программой исследования 

космического пространства 10  ноября 1970  года 
в 17 часов 44 минуты по московскому времени в Со-
ветском Союзе произведен запуск автоматической 
станции «ЛУНА-17».

Цель полёта – отработка новых бортовых систем 
станции и дальнейшее проведение научных исследо-
ваний Луны и окололунного пространства.

Автоматическая станция «ЛУНА-17» стартова-
ла к Луне с орбиты искусственного спутника Земли 
и вышла на траекторию, близкую к расчетной…»

«…В ходе полёта по трассе Земля – Луна со стан-
цией было проведено 36 сеансов радиосвязи, в кото-
рых выполнялись измерения параметров траектории 
движения и проверялась работа бортовых систем.

С целью обеспечения выхода станции в  задан-
ный район окололунного пространства 12 и  14  но-
ября были проведены коррекции траектории 
её движения»…
Стоит отметить, что в  тексте отсутствует какое-

либо упоминание о луноходе на борту.
Из сообщений ТАСС:
«…17  ноября 1970 года в  6 часов 47 минут… 

«ЛУНА-17» совершила мягкую посадку на  поверх-
ность Луны в районе Моря Дождей. На посадочной 
ступени установлен лунный самоходный аппарат 
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1 – блок баков; 2 – радиовысотомер;  
3 – жидкостный реактивный микродвигатель системы 
стабилизации;  
4 – топливный бак системы стабилизации; 5 – трап;  
6 – баллон с азотом для системы астроориентации; 
7 – телекамера; 8 – остронаправленная антенна;  
9 – коническая спиральная антенна;  
10 – солнечная батарея (в закрытом положении);  
11 – «ЛУНОХОД-1»; 12 – телефотокамера;  
13 – штыревая антенна;  
14 – изотопный источник тепла;  
15 – микродвигатель системы ориентации;  
16 – доплеровская аппаратура;  
17 – сбрасываемый отсек;  
18 – сопло основного двигателя;  
19 – посадочное устройство.
рисунок 2. Общий вид автоматического космического 
комплекса серии Е8

рисунок 3. Станция «ЛУНА-17» в производственном 
цехе
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«ЛУНОХОД-1». Впервые в  истории космонавтики 
на  Луну доставлен и  приступил к  научным иссле-
дованиям автоматический самоходный аппарат, 
управляемый с Земли».

«…В 9 часов 28 минут… по специальному трапу 
сошел автоматический аппарат «ЛУНОХОД-1». 
«ЛУНОХОД-1» удалился от  посадочной ступени 
на расстояние 20 метров…»

«…18 ноября… выполнен разворот лунохода с це-
лью выхода его на  маршрут дальнейшего движе-
ния… самоходный аппарат прошел расстояние 
96 метров…»

«…20  ноября… самоходный аппарат преодолел 
путь длиной 82 метра…»

«…К утру 21 ноября 1970 года… «ЛУНОХОД-1» 
находится на Луне 100 часов… С целью выбора ме-
ста стоянки аппарата во время лунной ночи, кото-
рая наступит 24 ноября и продлится четырнадцать 
с  половиной суток, проводилось… маневрирование 
лунохода с передачей панорам Луны…»
Так началось многомесячное путешествие по по-

верхности Луны первого в мире лунохода, созданно-
го в НПО Лавочкина под руководством выдающегося 
конструктора Георгия Николаевича Бабакина.
Общая масса «ЛУНОХОДА-1» составляет 756 кг, 

его длина с  открытой крышкой солнечной батареи 
4,42 м, ширина 2,15 м, высота 1,92 м.
Автоматический самоходный аппарат «ЛУНО-

ХОД-1» состоит из двух основных частей: герметич-
ного приборного контейнера и  самоходного шасси 
(рисунки 6 и 7).

1 – участок выведения на орбиту ИСЗ;  
2 – пассивный участок на орбите ИСЗ;  
3 – разгон; 4 – первая коррекция;  
5 – вторая коррекция;  
6 – первое торможение;  
7 – третья коррекция;  
8 – второе торможение;  
9 – точка посадки.
рисунок 4. Баллистическая схема экспедиции станции 
«ЛУНА-17»

рисунок 5. Фотография посадочной ступени, переданная 
малокадровой телевизионной системой «ЛУНОХОДА-1»

1 – корпус лунохода (герметичный приборный отсек);  
2 – выносной блок аппаратуры «Рифма»;  
3 – телекамеры;  
4 – уголковый лазерный отражатель;  
5 – привод остронаправленной антенны;  
6 – остронаправленная антенна;  
7 – коническая спиральная малонаправленная антенна; 
8 – верхнее днище приборного отсека (радиатор-
охладитель);  
9 – крышка (панель солнечной батареи);  
10 – телефотометры;  
11 – изотопный источник тепловой энергии;  
12 – девятое колесо (измеритель пройденного пути);  
13 – прибор оценки проходимости для определения 
физико-механических свойств грунта;  
14 – штыревая антенна;  
15 – мотор-колесо;  
16 – блок колёс шасси на торсионной подвеске.
рисунок 6. Конструктивно-компоновочная схема 
«ЛУНОХОДА-1»

Приборный контейнер изготовлен из  магниевых 
сплавов и служит для размещения аппаратуры бор-
товых систем лунохода и защиты её от воздействия 
внешней среды в условиях космоса. Внутренняя по-
лость отсека заполняется газовой смесью: заправка 
производится через  заправочные клапаны, установ-
ленные на корпусе и в основании.

ПЕРВЫЙ АВТОМАТИЧЕСКИЙ САМОХОДНЫЙ АППАРАТ НА ПОВЕРХНОСТИ ЛУНЫ  
(К 55-ЛЕТИЮ УСПЕШНОЙ МИССИИ «ЛУНОХОД-1»)
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В состав самоходного шасси входят ходовая часть, 
блок автоматики шасси и  система безопасности 
движения.
Ходовую часть образуют восемь колёс с  индиви-

дуальными электромеханическими приводами, объ-
единённые попарно в четыре блока: два блока колёс 
левого борта и два блока колёс правого борта.

Самоходное шасси имеет восемь мотор-колёс, каж-
дое из которых является ведущим. Диаметр каждого 
из  колёс по грунтозацепам составляет 510 мм, ши-
рина 200 мм. Колёсная база шасси 170 мм, а ширина 
колеи 1600 мм (рисунок 8).

Научная аппаратура
На «ЛУНОХОДЕ-1» установлены три научных 

прибора:
-- автоматическая спектрометрическая аппаратура 
«РИФМА»;

-- радиометр РВ‑2Н (патрульный дозиметр);
-- коллиматорный рентгеновский телескоп РТ-1.
Рентгеновский спектрометр «РИФМА» пред-

назначен для определения химического состава по-
верхностного слоя грунта. Используемый метод 
основан на измерении энергии и интенсивности ха-
рактеристического рентгеновского излучения хими-
ческих элементов, образующих грунт. Аппаратура 
«РИФМА» позволяет определить содержание хими-
ческих элементов, если их концентрация в  грунте 
не менее 1–2%.
Прибор включается в научном сеансе только на по-

верхности Луны. Время полного цикла измерений 
100÷120 мин.

рисунок 7. Фотография «ЛУНОХОДА-1»

рисунок 8. Испытания ходовой части «ЛУНОХОДА-1» с использованием системы обезвешивания
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рисунок 9. Управление «ЛУНОХОДОМ»  
(на фото Вячеслав Довгань – водитель лунохода)

рисунок 10. Телефотометрическая панорама, полученная с «ЛУНОХОДА-1»

Патрульный дозиметр РВ-2Н предназначен 
для  контроля радиационной обстановки на  трас-
се перелёта и  на поверхности Луны. Прибором 
регистрируются:

-- постоянный фон излучения, обусловленный кос-
мическими лучами и  корпускулярными потока-
ми от Солнца;

-- вспышки интенсивности корпускулярной сол-
нечной радиации.

Рентгеновский телескоп РТ-1 предназначен 
для исследования интенсивности и углового распре-
деления внегалактического диффузионного рентге-
новского фона и дискретных источников.
Основные научные измерения на  лунной поверх-

ности проводятся во время остановки лунохода.
На борту лунохода также установлен уголковый 

отражатель (изготовлен во Франции), предназначен-
ный для расширения возможностей оптической ло-
кации Луны.

Программа экспедиции включала:
-- исследование радиационной обстановки на трас-
се перелёта к Луне, в окололунном пространстве 
и на поверхности Луны;

-- изучение рентгеновского космического излучения;
-- движение по Луне с передачей на Землю телеви-
зионного изображения лунной поверхности;

-- изучение топографических и селено-морфологи-
ческих особенностей местности;

-- определение химического состава и физико-ме-
ханических свойств грунта;

-- эксперименты по лазерной локации Луны;
-- проведение инженерно-технических иссле- 
дований.

В течение первого лунного дня изучался район по-
садки КА «ЛУНА-17». Одновременно проходили 
испытания систем лунохода и экипаж, находящийся 
на  Земле приобретал опыт вождения. За это время 
луноход прошёл по лунной поверхности 197 м.
10  декабря, с  наступлением второго лунного дня, 

«ЛУНОХОД-1» покинул место стоянки и начал дви-
жение в южном направлении. За второй лунный день 
«ЛУНОХОД-1» преодолел расстояние в  1522  м, 
и  1370  м отделяло его от  посадочной платформы. 
В процессе движения исследован кратер диаметром 
около 100 м и глубиной 8–10 м.
В ночь на  8  января проведён сеанс связи с  аппа-

ратом и  началось выполнение программы третьего 
лунного дня. Одной из основных задач этого периода 
являлось выведение лунохода в  точку с  заданными 
селенографическими координатами – к месту посад-
ки КА «ЛУНА-17». Предстояло оценить точность 
и  надёжность навигационной системы и  проверить 
ряд методик навигации, дистанционного управления 
и вождения лунохода (рисунок 9).
Самоходный аппарат двигался к  посадочной сту-

пени, осваивая новую трассу. Текущие координаты 
аппарата определялись с  помощью бортовых нави-

ПЕРВЫЙ АВТОМАТИЧЕСКИЙ САМОХОДНЫЙ АППАРАТ НА ПОВЕРХНОСТИ ЛУНЫ  
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рисунок 11. Карта маршрута «ЛУНОХОДА-1»

рисунок 12. Члены государственной комиссии 
с экипажем «ЛУНОХОДА-1»

гационных приборов и периодически уточнялись по 
положению Солнца и Земли. Это обеспечило выве-
дение аппарата в расчётную точку в заданное время. 
В  течение третьего лунного дня пройдён путь дли-
ной 1936 м.
21  января, с  наступлением лунной ночи, луноход 

вновь находился в стационарном положении, а 7 фев-
раля начал движение на север, в направлении мыса 
Гераклида. К  19  февраля запланированная трёхме-
сячная программа научно-технических исследова-
ний и  экспериментов была выполнена полностью. 
За четыре лунных дня самоходная лаборатория пре-
одолела расстояние в 5228 м.
Анализ состояния и  работы бортовых систем по-

казал возможность продолжения активного функ-
ционирования автоматического аппарата на  лунной 
поверхности. С этой целью была составлена допол-
нительная программа работы лунохода. Успешное 
функционирование продолжалось, заняв в  общем 
10,5 месяцев.
Начиная с пятого лунного дня отмечено постепен-

ное уменьшение зарядного тока солнечной батареи. 

Снижалась и ёмкость аккумуляторной батареи: на ко-
нец срока активного существования её ёмкость со-
ставила 65% от первоначальной. Кроме того, зафик-
сировано падение давления газа в приборном отсеке 
с 740–820 мм рт. ст. (первый лунный день) до 425–
490 мм рт. ст. (11-й лунный день), а также снижение 
тепловой мощности изотопного источника тепла.
30 сентября 1971 года, в начале 12-го лунного дня, 

войти в связь с «ЛУНОХОДОМ-1» не удалось.
Вместо предусмотренных программой трёх меся-

цев, луноход отработал в  общей сложности десять 
с половиной (Дело о научно-технических достиже-
ниях и рекордах…, 1971; Передвижная лаборатория 
на Луне ЛУНОХОД-1, 1971).
В ходе выполнения экспедиционной программы 

за  116 сеансов движения «ЛУНОХОД-1» прошёл 
расстояние 10540 м, что позволило детально обсле-
довать лунную поверхность на площади 80 000 м2. 
Максимальная скорость движения составля-
ла 2  км/ч. За это время на  Землю было передано 
200 телефотометрических панорам и около 20 тысяч 
снимков малокадрового телевидения (рисунок 10). 
В  ходе съёмки получены стереоскопические изо-
бражения наиболее интересных особенностей ре-
льефа, позволяющие провести детальное изучение 
их строения (Автоматические космические аппа-
раты для фундаментальных и прикладных научных 
исследований, 2010).
Топографическое изучение местности выполнено 

на  основе детального исследования телевизионных 
панорам и снимков лунного ландшафта в совокупно-
сти с данными о длине пройденного пути, курсе, кре-
не и дифференте лунохода во время его движения.
В итоге обследования района посадки КА «ЛУНА-

17» построены:
-- топографическая схема трассы в масштабе 1:1000;
-- уточнённые схемы отдельных участков в  мас-
штабе 1:200;
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-- топографические планы отдельных участков 
в масштабе 1:100;

-- высотные профили трассы и характерных крате-
ров, полученные стереофотографическим мето-
дом (рисунок 11), (Московский государственный 
университет геодезии и картографии, Комплекс-
ная лаборатория исследования внеземных тер-
риторий 2016. Редакторы: Карачевцева  И.П., 
Родионова  Ж.Ф. Составители: Жаркова  А.Ю., 
Коханов  А.А. Издание осуществлено при  под-
держке Российского научного фонда (проект 
№ 14-22-00197).

В течение всего срока активного существования лу-
нохода регулярно измерялись физико-механические 
свойства лунного грунта путём внедрения в него с по-
следующим поворотом конусно-лопастного штампа. 
Проведено 537 циклов работы этого прибора. Кроме 
того, физико-механические свойства лунного грунта 
оценены по взаимодействию колёс «ЛУНОХОДА-1» 
с грунтом и по анализу изображений его следов. Ре-
зультат исследований: по всей трассе движения луно-
хода грунт представляет собой мелкозернистый мате-
риал, обладающий заметными силами сцепления.
С помощью автоматической спектрометрической 

аппаратуры «РИФМА» получена информация – ис-
следования проведены в  25 точках  – о  химическом 
составе лунного грунта. Анализируемый грунт по 
своему составу соответствует основной породе типа 
базальтов и  содержит следующие элементы: крем-
ний (20%), железо (12%), кальций (8%), алюминий 
(7%), магний (7%), титан (<4%) и калий (<1%).
Радиометр РВ-2Н, настроенный на  регистрацию 

протонов, электронов и  альфа-частиц главным об-
разом в тех энергетических диапазонах, которые не-
доступны для исследования с Земли из-за экраниру-
ющего действия её атмосферы, уже с самого начала 
полёта «ЛУНЫ-17» зарегистрировал поток протонов 
с энергией 1÷5 МэВ, что на два порядка превышает 
фоновый поток частиц в  межпланетном простран-
стве. За четыре дня полёта к  Луне интенсивность  
понизилась примерно в пять раз. В это же время реги-
стрировалось медленное восстановление интенсив-
ности галактических космических лучей. Подобная 
картина явилась отражением последней фазы спада 
интенсивности большого возрастания солнечных 
протонов, вызванного мощной протонной солнечной 
вспышкой, происшедшей 5 ноября 1970 года.
После посадки КА «ЛУНА-17» на  поверхность 

Луны интенсивность галактических космических лу-
чей уменьшилась примерно в два раза по сравнению 
с уровнем, регистрировавшимся во время полёта. Это 
свидетельствует об экранировании радиометра от изо-
тропного потока галактических космических лучей 
телом Луны. В дальнейшем радиометр неоднократно 
регистрировал последствия солнечных вспышек.
Рентгеновский телескоп РТ-1, установленный 

на  «ЛУНОХОДЕ-1», позволил исследовать косми-

ческий рентгеновский фон и дискретные рентгенов-
ские источники. Наблюдения рентгеновского излу-
чения проводились во время стоянок лунохода.
Эксперименты по лазерной локации Луны с  по-

мощью уголкового отражателя, проведённые в  Со-
ветском Союзе и  во Франции, позволили получить 
высокоточные измерения параметров системы Зем-
ля – Луна: в первых же опытах расстояние до лазер-
ного отражателя измерено с ошибкой, не превышаю-
щей ±3 м. В конце работы «ЛУНОХОД-1» поставлен 
на  практически горизонтальной площадке в  такое 
положение, при котором уголковый отражатель обе-
спечил многолетнее продолжение проведения лазер-
ной локации.
В заключение стоит отметить, что космические 

роботы, созданные под руководством выдающегося 
конструктора Георгия Николаевича Бабакина, весь-
ма эффектно подтвердили его высказывания в отно-
шении принципов организации исследовательских 
полётов в космосе: «Я приверженец автоматов. Пре-
жде всего они дешевле и  в то же время способны 
в принципе сделать то же, что и человек: привезти 
грунт на  Землю, обеспечить исследование породы 
на месте, измерить температуру, уровень радиации… 
на наш взгляд, в настоящее время путь исследования 
Луны автоматами более рационален. Если говорить 
об  исследовании планет, конечно, автоматические 
станции, по крайней мере в обозримом будущем, бу-
дут играть первую скрипку… Появление человека 
на планетах, на наш взгляд, оправдано тогда, когда 
возможности автоматов будут в значительной степе-
ни исчерпаны» (Шевалев И.Л., 2004).
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В статье кратко описаны основные достижения 
НПО им. С.А. Лавочкина в космической 
сфере за многие десятилетия деятельности. 
Обозначены главные вехи взаимного многолетнего 
сотрудничества между такими крупнейшими 
стратегическими предприятиями отрасли,  
как РКК «Энергия» им. С.П Королева  
и НПО им.С.А. Лавочкина.
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The article gives a brief overview of  
key space achievements of Lavochkin  
Association within long decades of the activity.  
The article defines major milestones of  
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strategic industrial enterprises as S.P. Korolev  
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and Lavochkin Association.
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введение
История НПО им. С.А. Лавочкина начинается с да-

лёкого 1937 года. Именно тогда по решению Совета 
Труда и Обороны СССР мебельная фабрика в подмо-
сковных Химках была передана Народному комис-
сариату оборонной промышленности и  на её базе 
создан авиационный завод № 293. Трудно переоце-
нить вклад коллектива этого предприятия в  победу 
над фашистской Германией. Так, созданный на осно-
ве серии «Ла» истребитель «Ла-7» за высокие боевые 

качества был признан лучшим отечественным серий-
ным истребителем Великой Отечественной войны.
В середине 1960-х годов по инициативе академи-

ка С.П. Королева в КБ им. С.А. Лавочкина были пере-
даны разработки ОКБ-1 по созданию автоматических 
станций для исследования Луны и планет Солнечной 
системы. На их основе были развиты направления по 
созданию межпланетных станций серии «ЛУНА», 
«ВЕНЕРА», «МАРС» и  самоходных автоматиче-
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ских аппаратов («ЛУНОХОД» и  др.), созданию ав-
томатических аппаратов по проектам «ВЕГА» и  
«ФОБОС», обсерватории «АСТРОН» и «ГРАНАТ», 
а также других изделий космической техники. Опи-
сать огромный опыт и имеющиеся компетенции НПО 
им. С.А. Лавочкина в рамках одной статьи невозмож-
но, поэтому в  статье представлены основные вехи 
и достижения предприятия, рассмотрены совместные 
проекты и  перспективы сотрудничества двух круп-
нейших стратегических предприятий космической 
отрасли.

1. � Из истории НПО 
им. С.А. Лавочкина

В тяжелейшие военные годы, требовавшие от лю-
дей полнейшей самоотдачи, проявления наилучших 
своих способностей и  преданности Родине и  делу, 
закладывались основы вошедшей в  мировую эли-
ту «конструкторской школы Семёна Алексеевича 
Лавочкина». Этот период стал основополагающим 
в  жизни предприятия и  был насыщен передовыми 
разработками, которые значительно опережали своё 
время. Так, самолёты серии «Ла» составили фактиче-
ски треть истребительной авиации страны в период 
Великой Отечественной войны, в 1948 году первы-
ми в стране преодолели звуковой барьер («Ла-176»), 
в 1950-е годы первыми в своём классе достигли Се-
верного полюса. В послевоенный период были соз-
даны новейшие ракетные системы для  защиты воз-
душного пространства над  стратегически важными 
городами. Во время работ по проекту «Буря» – пер-
вой в мире межконтинентальной крылатой ракеты — 
впервые в Советском Союзе в конструкции летатель-
ного аппарата использовался полностью титановый 
корпус, была разработана и внедрена технология его 
сварки и клёпки (рисунок 1).
В 1962 году предприятие было переведено в подчи-

нение ОКБ-52 (главный конструктор В.Н. Челомей). 
Основной тематикой стали доводка и участие в обе-
спечении испытаний противокорабельных ракет П-6, 
П-35, П-35Б.
Кроме того, заводу было передано рабочее про-

ектирование и  отработка крылатых ракет систем 
«Аметист» и  П-25. Собственные разработки были 
прекращены, за  исключением доработок беспилот-
ных мишеней и разведчиков «Ла-17», по сути первых 
в стране беспилотных летательных аппаратов.
Быстрое развитие советской космонавтики в 1957–

1964  годах привело к  необходимости выделения 
отдельных тем в  самостоятельное направление. 
С.П. Королёв осознавал, что руководимое им ОКБ-1  
уже в  ближайшее время окажется не  в состоянии 
одновременно вести разработку всех советских кос-
мических аппаратов, так как изделия стремительно 

рисунок 1. Межконтинентальная крылатая ракета «Буря»

усложнялись, а  спектр тем расширялся. Поэтому 
в  середине 1960-х годов Сергей Павлович Королёв 
принял решение передать часть задач его «космиче-
ской империи» ОКБ и заводу им. С.А. Лавочкина.
2 марта 1965 года постановлением ЦК КПСС и Со-

вета Министров СССР Машиностроительный завод 
им. С.А. Лавочкина был передан в ведение только что 
образованного Министерства общего машинострое-
ния и с этого времени стал заниматься разработкой 
и  созданием автоматических космических станций 
для исследования Луны, Венеры, Марса, созданием 
искусственных спутников Земли, а  также станций, 
выводимых в космос в прикладных интересах. В том 
же году из ОКБ-1 (сегодня ПАО «РКК «Энергия») 
на  предприятие была передана проектно-конструк-
торская документация на  лунные и  венерианские 
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космические аппараты (КА). Всё это потребовало 
серьёзного технического и технологического перево-
оружения производства для реализации намеченных 
программ (Автоматические космические аппараты 
для фундаментальных и прикладных научных иссле-
дований, 2010).
Принятое С.П. Королёвым решение сконцентриро-

вать своё внимание на проблеме «человек в космо-
се», передавая в руки своих сподвижников реализа-
цию идей исследования космического пространства 
непилотируемыми средствами, дало отечественной 
космонавтике много новых талантливых учёных-
конструкторов. Среди них  – Г.Н.  Бабакин, который 
был назначен главным конструктором Машиностро-
ительного завода имени С.А. Лавочкина.
Первые станции «ЛУНА», «МАРС» и «ВЕНЕРА»,  

созданные под  руководством  С.П.  Королёва, всег-
да будут занимать особое место в  истории НПО 
им.  С.А.  Лавочкина как настоящие путеводители 
в  сложном пути исследования космического про-
странства (Моишеев А.А., Шевалев И.Л., 2009).

2. � О первых лунных автоматических 
станциях

Запуск первых искусственных спутников Земли 
показал, что летательные аппараты могут в  тече-
ние продолжительного времени функционировать 
в  космическом пространстве, однако для  решения 
конкретных задач межпланетных полётов необходи-
мо иметь ракету-носитель (РН), способную вывести 
на орбиту искусственного спутника Земли не только 
космический аппарат, но и разгонную ступень, кото-
рая обеспечивала бы его старт с околоземной орбиты 
и вторую космическую скорость.
Постановление ЦК КПСС и  Совета министров 

СССР от 20 марта 1958 года № 3 43-166 о создании 
лунной станции также определяло разработку трёх-
ступенчатой ракеты 8К72 на базе ракеты Р-7 с целью 
достижения второй космической скорости и достав-
ки лунной станции на  Луну (первый вариант) или 
облёт ею Луны (второй вариант). Время на  проек-
тно-конструкторскую разработку, изготовление и от-
работку было минимальным: нужно было сохранить 
приоритет СССР в освоении космоса и исследовании 
Луны (Ракетно-космическая корпорация «Энергия» 
имени С.П. Королёва. 1946–1996., 1996).
В начале 1958 года С.П. Королёв подготовил до-

клад «О программе исследования Луны», в котором 
были обозначены первоочередные научные задачи, 
которые предстояло решить в ходе первых полётов 
автоматических КА к Луне. Эскизный проект новой 
РН на базе Р-7 был готов к 1 июля 1958 года, а уже 
2 января 1959 года состоялся запуск первой в мире 
автоматической межпланетной станции «ЛУНА-1». 

Она прошла на расстоянии ~6000 км от Луны, вы-
шла на  гелиоцентрическую орбиту и  стала первой 
искусственной планетой Солнечной системы. Были 
получены важнейшие научные данные об интенсив-
ности и составе космических лучей, метеорных ча-
стицах, газовых компонентах межпланетного веще-
ства и др. Выяснилось, что Луна не имеет сильного 
магнитного поля.
Автоматическая межпланетная станция «ЛУНА-2» 

была запущена 12  сентября 1959 года, 14  сентября 
впервые в мире достигла лунной поверхности в  за-
падной части Моря Дождей.
4  октября 1959 года к  Луне была запущена АЛС 

«ЛУНА-3», на которой была установлена первая от-
ечественная система активной ориентации, позво-
лившая впервые сфотографировать обратную сторо-
ну Луны. Для новых запусков была спроектирована 
новая РН «Молния» – четырёхступенчатая модифи-
кация Р-7. Запущенная с помощью этой РН автома-
тическая межпланетная станция (АМС) «ЗОНД-3» 
сфотографировала не снятый ранее участок лунной 
поверхности.
Работы над  новой АМС (индекс Е-6) начались 

в ОКБ-1 в начале 1960-х годов. Она состояла из двух 
основных частей: собственно, самой АЛС и  траек-
торного блока, что позволяло сбрасывать выполнив-
шие свои функции отсеки и минимизировать массу 
станции. Задача мягкой посадки на Луну была успеш-
но решена 3 февраля 1966 года, когда в Океане Бурь 
впервые прилунилась советская АЛС «ЛУНА-9» 
(рисунок 2), которая работала на лунной поверхности 

рисунок 2. АЛС «ЛУНА-9»
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около двух суток и провела семь сеансов связи с Зем-
лёй, передав круговые панорамы с места прилунения.
В 1965 году Машиностроительному заводу 

им. С.А. Лавочкина (сейчас НПО им. С.А. Лавочки-
на) были переданы из ОКБ-1 по инициативе С.П. Ко-
ролёва все дальнейшие работы по АМС (в том числе 
проект Е-6) с сохранением за ОКБ-1 ответственности 
за  решение проблемы мягкой посадки. Программа 
Е-6 – работы по мягкой по посадке АМС на Луну – 
завершилась успешными прилунениями советских 
станций «ЛУНА-9» и «ЛУНА-13». На основе стан-
ции Е-6 были созданы первые искусственные спут-
ники Луны, первым из  которых стала «ЛУНА-10», 
запущенная 31 марта 1966 года (Луна – шаг к техно-
логиям освоения Солнечной системы, 2011).
Стоит отметить, что для  запуска более поздних 

лунных станций «ЛУНА-15»…«ЛУНА-24» исполь-
зовался разгонный блок семейства Д производства 
НПО «Энергия».

3.  Аппараты исследования Венеры
Перспектива создания на  базе ракеты Р-7 много-

ступенчатого носителя КА открывала новые возмож-
ности для исследования Луны и ближайших планет 
Солнечной системы – Венеры и Марса. Постановле-
нием от 10 декабря 1959 года «О развитии исследо-
вания космического пространства» положено начало 
созданию ракеты для полёта к другим планетам. По-
становление от 4 июня 1960 года «О плане освоения 
космического пространства» предписывало создать 
четырёхступенчатую РН для полёта на Марс и Ве-
неру в  августе–сентябре 1960 года, запустить её 
к Марсу и  осуществить подготовку РН для  полёта 
к Венере.
Специально для запуска АМС на базе ракеты Р-7 

была разработана, изготовлена и  испытана в  стен-
довых условиях новая четырёхступенчатая раке-
та-носитель. На IV ступени (блок Л) был впервые 
применён жидкостный реактивный двигатель (ЖРД) 
замкнутой схемы, разработанный ОКБ-1. Первый от-
ечественный ЖРД с  дожиганием газогенераторного 
газа в  камере сгорания позволил при  применении 
освоенных компонентов топлива получить более вы-
сокий удельный импульс тяги в  пустоте и  достичь 
надёжного включения в условиях космического про-
странства после длительного пребывания в  состоя-
нии невесомости.
Особенности условий межпланетных полётов авто-

матических станций к Марсу и Венере и проведение 
исследований при  пролёте на  близком расстоянии 
от планет и особенно обеспечение посадки спуска-
емых аппаратов на поверхность планет потребовали 
от  разработчиков создания новых сложных систем 
и  специальных элементов конструкции. Учитывая 

сложность систем и конструкции, а  также длитель-
ные сроки полёта (один-два года), был запланиро-
ван большой объём экспериментальной отработки 
(Ракетно-космическая корпорация «Энергия» име-
ни С.П. Королёва. 1946–1996., 1996).
Венера всегда занимала особое место в отечествен-

ной космической программе. Начиная с  1967  года 
к  Венере стартовали космические межпланетные 
станции, созданные под руководством главного кон-
структора Г.Н. Бабакина. Всего было создано и  от-
правлено к Венере 18 автоматических КА, совершено 
10 успешных мягких посадок спускаемых аппаратов 
на раскалённую поверхность планеты. Именно поса-
дочному аппарату станции «ВЕНЕРА-7» 15 декабря 
1970 года впервые в мире удалось достичь поверх-
ности планеты и  получить данные о  температуре 
и давлении атмосферы планеты и на её поверхности 
(рисунок 3).
Эта информация стала основным ориентиром 

для последующих венерианских экспедиций, так как 
переданные характеристики Венеры до этого време-
ни невозможно было получить наземными астроно-
мическими средствами.
Начиная с  1975 года следующие станции нового 

поколения стали первыми в  мире искусственными 

рисунок 3. АМС «ВЕНЕРА-7»
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спутниками Венеры, их посадочные аппараты пере-
дали на Землю чёрно-белые и цветные панорамные 
изображения окружающей местности, взяли пробы 
грунта и  провели их химический анализ на  борту 
спускаемого аппарата, а также передали уникальные 
данные о химическом и изотопном составе атмосфе-
ры планеты. Эти исследования имели важное науч-
ное значение для  понимания процессов, протекаю-
щих на Венере.
Для запуска станций «ВЕНЕРА-9»…

«ВЕНЕРА-16», «МАРС-2»…«МАРС-7» исполь-
зовался разгонный блок семейства Д производства 
НПО «Энергия».
Кроме того, одной из ярчайших страниц в истории 

освоения космического пространства стало создание 
КА «ВЕГА» в  рамках проекта «ВЕНЕРА  – ГАЛ-
ЛЕЯ». «ВЕГА-1» и «ВЕГА-2» были предназначены 
для исследования в  пролётном сближении двух не-
бесных объектов — планеты Венера (с  десантиро-
ванием на  её поверхность посадочных аппаратов 
и внедрением в её атмосферу впервые в мире аэро-
статных зондов) и кометы Галлея и были запущены 
в 1984 году (Кардашев Н.С. и др., 2016). Важным эта-
пом изучения космоса стала разработка КА много-
целевого назначения, с помощью которого на Венеру 
могли доставляться десантный аппарат и исследова-
тельский зонд, а после баллистического манёвра КА 
мог направиться к другому телу Солнечной системы, 
например, к комете Галлея (рисунок 4).
Проектирование схемы спуска венерианских спу-

скаемых аппаратов «ВЕГА-1» и «ВЕГА-2» вобрало 
в  себя весь накопленный НПО им. С.А. Лавочкина 
в течение предыдущих лет опыт. Результаты иссле-
дований являются кульминацией проведения проект-
ных разработок. Схема спуска – одновременно и са-
мая сложная из осуществлённых, самая методически 
и  экспериментально отработанная, и  самая ориги-
нальная  – стала базовой схемой для формирования 
будущих перспективных экспедиций.

В проекте «ВЕГА» впервые был предложен и ис-
пользован метод аэростатного зондирования атмос-
феры Венеры, разработан способ ввода атмосферных 
зондов непосредственно в процессе спуска в атмос-
фере на парашюте.
Космический аппарат «ВЕГА» – один из наиболее 

успешных проектов НПО имени С.А. Лавочкина (Ле-
мешевский С.А., Графодатский О.С., Карчаев Х.Ж., 
Воронцов В.А., 2017).
В 80-е годы прошлого столетия НПО имени С.А. Ла-

вочкина совместно с ИКИ и ГЕОХИ имени В.И. Вер-
надского АН СССР создали межпланетную станцию 
серии «ФОБОС». Аппараты «ФОБОС-1, -2» были 
запущены в 1988 году. Эти аппараты обладали мно-
гофункциональными возможностями работы и в ка-
честве искусственного спутника планеты, обладаю-
щей сильным гравитационным полем, и как средство 
доставки десантных аппаратов на различные косми-
ческие тела, в том числе и малые (рисунок 5).
Полученные данные стали основой для  создания 

инженерной модели Фобоса, необходимой для  по-
следующих экспедиций.
К сожалению, не была выполнена наиболее инте-

ресная часть программы – доставка на поверхность 
спутника Марса десантных аппаратов для  контакт-
ных исследований.
Для запуска станций «ВЕГА» и «ФОБОС» также 

использовался разгонный блок семейства Д произ-
водства НПО «Энергия».
Впоследствии НПО им. С.А. Лавочкина была соз-

дана межпланетная станция «ФОБОС-ГРУНТ», и в 
2011 году осуществлён её запуск. Но случилось так, 
что при её выходе на отлётную орбиту к Марсу кос-
мические тяжёлые заряженные частицы повредили 
бортовой комплекс управления и аппарат был поте-
рян. Основная задача станции была весьма амбици-
озной – доставка на Землю в автоматическом режиме 
образцов вещества Фобоса (Ефанов  В.В., Ширша-
ков А.Е., 2018).рисунок 4. КА «ВЕГА»

рисунок 5. КА «ФОБОС»
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4.  Обсерватории серии «СПЕКТР»
Орбитальная обсерватория «СПЕКТР-Р», стар-

товавшая в июле 2011 года с космодрома Байконур, 
являлась космической составляющей крупного про-
екта «РАДИОАСТРОН». Создатель аппарата – НПО 
им.  С.А.  Лавочкина (главный конструктор  В.Е.  Ба-
бышкин). Самый большой в  мире радиотелескоп 
диаметром 10 м на  борту КА «СПЕКТР-Р» в  ходе 
научных наблюдений был элементом наземно-кос-
мического интерферометра со  сверхбольшой базой 
(350 000 км), что прежде не реализовывалось в исто-
рии астрофизических исследований (Кардашев Н.С. 
и др., 2016).
Космический аппарат «СПЕКТР-Р» проработал 

в  интересах научного сообщества в  качестве источ-
ника уникальных данных о Вселенной семь лет, что 
в  2,5  раза больше запланированного срока эксплуа-
тации. В результате реализации научной программы 
было изучено 250 объектов Вселенной, обеспечено 
более четырёх тысяч наблюдательных сеансов. КА 
«СПЕКТР-Р» занесён в книгу рекордов Гиннеса в ка-
тегории «Самый большой космический телескоп с за-
полненной апертурой», в ходе наблюдений было до-
стигнуто непревзойдённое разрешение – 8 мкс дуги.
Астрофизическая серия «СПЕКТР» имеет про-

должение: сегодня уже работают телескопы на борту 
новой обсерватории «СПЕКТР-РГ». КА «СПЕКТР-
РГ», также разработанный в  НПО им.  С.А.  Лавоч-
кина, был запущен 13 июля 2019 года с космодрома 
Байконур и выведен в окрестность точки L2 системы 
Солнце  – Земля, находящейся на  расстоянии полу-
тора миллионов километров от  Земли (рисунок  6). 
Обсерватория оснащена двумя уникальными рентге-
новскими зеркальными телескопами, работающими 

по принципу рентгеновской оптики косого падения. 
Основная цель миссии  – построение карты всего 
неба в мягком (0,3–8,0 кэВ) и жёстком (4–20 кэВ) ди-
апазонах рентгеновского спектра с беспрецедентной 
чувствительностью.
Учёные ИКИ РАН в  ежедневном режиме обраба-

тывают данные, поступающие с орбиты на антенны 
дальней космической связи, исследуют ранее извест-
ные и  открывают новые рентгеновские источники 
в  разных участках неба. Сложение данных обзоров 
позволяет увеличить чувствительность рентгенов-
ских карт, которые получают телескопы на  борту 
обсерватории. В  настоящий момент обсерватория 
проводит следующий обзор неба (из восьми запла-
нированных) (Кардашев Н.С. и др., 2016).
Для запуска КА «СПЕКТР-РГ» использовалась мо-

дификация разгонного блока семейства Д производ-
ства РКК «Энергия» ДМ-03.

5.  Аппараты серии «ЭЛЕКТРО-Л»
20  января 2011 года запущен первый КА серии 

«ЭЛЕКТРО-Л», 11  декабря 2015 года  – второй, 
24 декабря 2019 года – третий, 5 февраля 2023 года – 
четвёртый. Эти КА входят в  состав геостационар-
ной гидрометеорологической космической системы 
(ГГКС) и предназначены обеспечивать оперативной 
гидрометеорологической информацией службы, от-
вечающие за  мониторинг окружающей среды (Ин-
ститут космических исследований РАН).
В апреле 2012 года КА «ЭЛЕКТРО-Л» № 1 (рису-

нок  7) сделал одно из  самых подробных изображе-
ний нашей планеты, полученных метеорологическим 
зондом: снимок Земли с  небывалым разрешением 
121 Мп (пространственное разрешение 1 км/пиксель). 

рисунок 6. Орбитальная обсерватория «СПЕКТР-РГ»
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Сейчас космическая система «ЭЛЕКТРО» включает 
в себя три КА: «ЭЛЕКТРО-Л» № 2 в точке стояния 
14,5° з.д., «ЭЛЕКТРО-Л» № 3 в точке стояния 76° в.д. 
и «ЭЛЕКТРО-Л» № 4 в точке стояния 168° в.д. Осо-
бенность этих аппаратов заключается в  предостав-
лении информации каждые 30 мин («ЭЛЕКТРО-Л» 
№ 3 – каждые 15 мин).
Успешная работа ГГКС «ЭЛЕКТРО-Л» заложила 

основу для  дальнейшего развития гидрометеороло-
гического направления в НПО им. С.А. Лавочкина. 
Предприятием разработана первая в мире высокоэл-
липтическая гидрометеорологическая космическая 
система «АРКТИКА». Совместное использование 
информации с геостационарных и высокоэллиптиче-
ских КА позволит решить задачу квазинепрерывного 
получения метеоданных.
Несмотря на  разные научные задачи, все аппара-

ты серии «СПЕКТР», «ЭЛЕКТРО» и «АРКТИКА» 
строятся на  одной модульной базе  – унифициро-
ванной космической платформе «Навигатор», раз-
работанной в НПО им. С.А. Лавочкина и имеющей 
лётную квалификацию. Платформа объединяет все 
научные приборы в единое целое, обеспечивая элек-
тропитание, управление, коррекцию орбиты, а также 
решение целевых задач (Молодцов В.А., 2012).
Для запуска КА «ЭЛЕКТРО-Л» № 3 и № 4 исполь-

зовалась модификация разгонного блока семейства Д 
производства НПО «Энергия» ДМ-03.

6.  Космический аппарат «ВЕНЕРА-Д»
Исследования Венеры советскими аппаратами 

были столь интенсивными, что в  научных кругах 
даже стали называть Венеру «Русской планетой». 
Проектно-конструкторские решения позволили осу-
ществить прорыв в исследованиях, приоткрыть тай-
ны загадочной «сестры Земли» и «утренней звезды». 

Планомерные исследования Венеры контактными 
методами с  помощью посадочных аппаратов и  ат-
мосферных зондов заложили основу будущих меж-
планетных экспедиций.
Сегодня создание новых перспективных аппаратов 

для  длительных исследований Венеры осуществля-
ется с  учётом опыта предыдущих разработок. Так, 
в  настоящее время НПО им.  С.А.  Лавочкина со-
вместно с  ИКИ РАН разрабатывают новый проект, 
нацеленный на исследования поверхности и  атмос-
феры Венеры довольно продолжительное время как 
с  орбиты, так и  контактными методами. Название 
этого проекта – «ВЕНЕРА-Д» («Д» означает «Долго-
живущая») (рисунок 8). Предварительные инженер-
ные проработки показали принципиальную техниче-
скую реализуемость проекта, наличие современного 
задела в критических для этого технологиях.
Анализ адаптации учёных и  специалистов НПО 

им. С.А. Лавочкина» к  космической тематике и ре-
зультаты лётных испытаний первых КА, созданных 
ими, подтвердили правильность и  эффективность 
привлечения предприятия к  решению космических 
задач. Этому значительно способствовала научная 
школа проектирования и конструирования летатель-
ных аппаратов, созданная основателем предприятия, 
членом-корреспондентом АН СССР Семёном Алек-
сеевичем Лавочкиным.
Легендарная конструкторская и производственная 

школа и сегодня позволяет НПО им. С.А. Лавочки-
на реализовывать приоритетные для страны и всего 
мирового сообщества проекты. Среди направлений 
работ: создание автоматических КА для планетных 
исследований, орбитальных астрофизических об-
серваторий, спутниковых систем для решения задач 
дистанционного зондирования Земли, универсаль-
ных космических буксиров – разгонных блоков (РБ) 

рисунок 7. КА «ЭЛЕКТРО-Л» № 1 рисунок 8. КА «ВЕНЕРА-Д»
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«Фрегат» (рисунок 9), а  также ряда научных мало-
размерных КА (Автоматические космические аппа-
раты для фундаментальных и прикладных научных 
исследований, 2010).

Более 20 лет успешно применяется РБ «Фрегат», 
отличающийся универсальностью, наличием эле-
ментов «интеллекта» и  способностью многократно 
включаться в условиях космоса. РБ «Фрегат» исполь-
зуется при запусках аппаратов в рамках Федеральной 
космической программы Российской Федерации. Не-
обходимо отметить, что спутники российской нави-
гационной системы «ГЛОНАСС» выводятся на  ор-
биту также с помощью РБ «Фрегат».
На данный момент этим разгонным блоком на рас-

чётные орбиты выведено более 300 КА как россий-
ского, так и зарубежного производства. Запуски с его 
использованием осуществляются с  четырёх космо-
дромов: Байконур, Плесецк, Восточный, Гвианский 
космический центр (Асюшкин В.А., Викуленков В.П., 
Ишин С.В., 2014).

7.  Перспективы исследования Луны
В настоящее время интерес к Луне со стороны фун-

даментальной и прикладной науки становится вновь 
актуальным в  связи с  обнаружением воды в поляр-
ных областях в виде льда, сохранившегося при низ-
ких температурах. Сегодня в НПО им. С.А. Лавочки-
на идёт создание перспективных лунных проектов, 
которые предполагают лётную апробацию ключевых 
конструкторско-технических решений (в  том чис-
ле основываясь на результатах советских проектов) 
с  последующим усложнением поставленных задач. 
Обозначения серии лунных автоматических аппара-
тов будут продолжением предыдущей серии, завер-
шённой в 1976 году.

В рамках российской программы исследования 
Луны НПО им. С.А. Лавочкина создаёт серию однои-
менных АМС, первой из которых стала «ЛУНА-25». 
К  сожалению, первая за  последние 50 лет попытка 
посадки автоматической станции на  Луну окончи-
лась неудачей.
Планируется отправить к  естественному спутни-

ку Земли орбитальный КА «ЛУНА-РЕСУРС ОА» 
(«ЛУНА-26»), он должен будет функционировать 
на  окололунной круговой полярной орбите высо-
той 200 км примерно в  течение года. Задачами КА 
на этом этапе станут сбор и передача на Землю ин-
формации с  посадочной станции, а  также проведе-
ние научных исследований комплексом научной ап-
паратуры. Следующим, предположительно в  район 
Южного полюса Луны, будет отправлен посадочный 
аппарат «ЛУНА-РЕСУРС ПА» («ЛУНА-27») с кри-
огенной глубинной (до 2 м) бурильной установкой. 
Он будет оснащён системой высокоточной и  без-
опасной посадки, которая позволит существенно 
повысить точность посадки (до 3 км) и  тем самым 
улучшить возможности для  выбора предпочтитель-
ного места проведения научных исследований. Отра-
ботка технологий взлёта и доставки груза на Землю 
станет задачей КА «ЛУНА-ГРУНТ» («ЛУНА-28»).
Реализация современной программы исследования 

Луны подразумевает поэтапное наращивание слож-
ности посадочных миссий, формируя таким образом 
задел по ключевым технологиям не  только для  по-
следующих лунных миссий, но и для межпланетных 
перелётов и  исследования дальнего космоса (Каз-
мерчук  П.В., Мартынов  М.Б., Москатиньев  И.В., 
Сысоев В.К. и др., 2016).

8.  Пилотируемые миссии на Луну
Дальнейшее развитие пилотируемой космонавтики 

связано с переходом от низкой околоземной орбиты 
(НОО) к объектам дальнего космоса, прежде всего, 
к окололунному пространству и Луне.
В соответствии с Решениями Президиума Научно-

технического совета Госкорпорации «Роскосмос» 
и Бюро Совета Российской академии наук по космо-
су по вопросам российской комплексной программы 
исследования и освоения Луны Российская академия 
наук рассматривает Луну как перспективный и пер-
воочередной объект для проведения научных иссле-
дований за пределами НОО.
Луна лишена атмосферы, что позволяет рассматри-

вать её как уникальную платформу для астрофизиче-
ских исследований, размещения крупногабаритных 
конструкций любого назначения. Луна привлека-
тельна тем, что обладает важными природными ре-
сурсами: запасами кислорода, водорода, воды, азота, 

рисунок 9. РБ «Фрегат»
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гелия, титана, алюминия и других веществ. Полёты 
на Луну позволят отработать технологии межпланет-
ных полётов на Марс и другие объекты Солнечной 
системы. Планомерное создание обитаемых (посе-
щаемых) лабораторий на  Луне и  соответствующей 
лунной инфраструктуры станет новой вехой в изуче-
нии и освоении космического пространства.
Главное прикладное значение пилотируемой лун-

ной программы – обеспечение строительства и функ-
ционирования научного комплекса лунной базы 
для проведения широкомасштабных фундаменталь-
ных исследований на Луне в интересах российской 
и мировой науки.
Программа развёртывания на  Луне и  окололун-

ном пространстве космической инфраструктуры 
включает создание автоматических и  пилотиру-
емых космических средств производства НПО 
им. С.А. Лавочкина.
В рамках проектно-поисковых научно-исследо-

вательских работ (НИР) НПО им.  С.А.  Лавочкина 
исследуются прикладные вопросы реализации пи-
лотируемых полётов на Луну, создание ключевых эле-
ментов и  технологий, обеспечивающих безопасное 
пребывание и  работу космонавтов на  поверхности 
Луны. Так, на разных этапах НИР разрабатывались 
технические требования к посадочным платформам 
лунного грузового посадочного и  взлётно-посадоч-
ного кораблей, а  также мобильным средствам вне-
корабельной деятельности экипажа (пилотируемого 
и грузового луноходов).
Продолжаются работы по разработке совместных 

предложений РКК «Энергия» им. С.П Королева 
и НПО им. С.А. Лавочкина по составу и основным 
техническим характеристикам этих перспективных 
средств для использования на различных этапах ис-
следования и освоения Луны.

заключение
Богатейший практический опыт и  высокопрофес-

сиональный коллектив позволяют НПО им. С.А. Ла-
вочкина полноправно участвовать в широкомасштаб-
ных проектах.
Особая гордость предприятия  – уникальный раз-

гонный блок «Фрегат», который успешно выводит 
космические аппараты на различные орбиты.
На протяжении многих лет совместно коллективы 

РКК «Энергия» им. С.П Королева и НПО им. С.А. Ла-
вочкина успешно трудятся в области создания инно-
вационных космических комплексов научного и со-
циально-экономического назначения. Дальнейшее 
тесное сотрудничество обязательно будет плодотвор-
ным и в будущем, что поможет в работе над решени-
ем сложнейших задач в одной из передовых отраслей 

науки и техники, успешное развитие которой приум-
ножит величие и славу нашей Родины.
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МЕТОДЫ И АЛГОРИТМЫ 
ОБРАБОТКИ РАДИОЛОКАЦИОННОЙ 
ИНФОРМАЦИИ В РЕЖИМЕ 
ОБНАРУЖЕНИЯ ДВИЖУЩИХСЯ 
ОБЪЕКТОВ. ЧАСТЬ 1. БАЗОВЫЕ 
МЕТОДЫ И АЛГОРИТМЫ ОБРАБОТКИ 
И АНАЛИЗА РАДИОЛОКАЦИОННОЙ 
ИНФОРМАЦИИ В РЕЖИМЕ 
ИНДИКАЦИИ ДВИЖУЩИХСЯ 
ОБЪЕКТОВ

METHODS AND  
ALGORITHMS  
OF RADAR IMAGERY  
PROCESSING  
IN GMTI MODE.  
PART 1. BASIC METHODS  
AND ALGORITHMS  
OF PROCESSING AND  
ANALYSIS OF RADAR  
IMAGERY IN GMTI MODE

В статье рассматриваются современные подходы 
к обработке радиолокационной информации 
в режиме индикации движущихся объектов. 
Особое внимание уделяется одновременному 
применению режимов синтеза радиолокационных 
изображений и индикации движущихся объектов 
с использованием гибридных методов подавления 
фоновых помех.
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The article considers advanced  
approaches to radar data  
processing in SAR and GMTI  
modes. Special attention is paid  
to simultaneous application  
of SAR and GMTI modes  
using hybrid clutter suppression  
techniques.
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введение. Общие сведения о режиме 
индикации движущихся объектов 
в радиолокаторах с синтезированной 
апертурой
Традиционный (классический) подход к обнаруже-

нию (индикации) движущихся объектов базируется 
на использовании различий в доплеровском смеще-
нии частоты сигналов радиолокаторов с синтезиро-
ванной апертурой (РСА), отражённых от  объектов 
с разными радиальными скоростями. Сигналы, отра-
жённые от неподвижного фона, в процессе движения 
носителя РСА вследствие доплеровского эффекта 
формируют на выходе его приёмного тракта отклик, 
ширина спектра которого пропорциональна скоро-
сти движения носителя РСА и  ширине диаграммы 
направленности антенны (ДНА) в азимутальном на-
правлении. Сигналы, отражённые от  движущихся 
объектов, претерпевают допплеровское смещение 
частоты, пропорциональное радиальной составляю-
щей скорости объекта в направлении носителя РСА. 
При этом в  зависимости от  скорости движущего-
ся объекта и  ТТХ РСА частота сигналов, отражён-
ных от низкоскоростных объектов, может оказаться 
в  пределах спектра мешающих сигналов, отражён-
ных от окружающего фона, что исключает возмож-
ность индикации движущихся объектов. Поэтому 
обработка радиолокационной информации (РЛИ) 
в  режиме индикации движущихся объектов (ИДО) 
существенно отличается от  синтеза традиционного 
амплитудного изображения.
В традиционном режиме съёмки в РСА использу-

ется достаточно длительное в  течение нескольких 
секунд удержание ДНА на снимаемом участке зем-
ной поверхности в  сочетании с  широкополосным 
одноканальным приёмным трактом для  получения 
изображения стационарных и  неподвижных объек-
тов, а также стационарного фона. При этом для син-
тезирования радиолокационного изображения могут 
использоваться хорошо известные алгоритмы, на-
пример, алгоритм обратного проецирования (back-
projection algorithm) и/или алгоритм полярного фор-
матирования (polar formatting algorithm). В  режиме 
ИДЦ съёмка ведётся на  ограниченном временном 
интервале (0.5–1 с) и с использованием узкополосно-
го приёмного тракта.
Для обеспечения индикации движущихся объектов 

со  сравнительно невысокими скоростями в  однока-
нальных РСА также должны применяться большие 
антенны с  узким главным лучом ДНА и  с низким 
уровнем боковых лепестков с целью максимального 
уменьшения ширины спектра мешающего фонового 
сигнала. В одноканальных РСА это оказывается не-
совместимым с обеспечением режима радиолокаци-
онной съёмки с высоким разрешением, величина ко-
торого также определяется длиной антенны.

В связи с  этим в  РСА с  режимом ИДО, таких 
как TerraSAR-X, Cosmo-Skymed NG, RadarSAT-2, 
Gaofen-3, применяются антенны с двумя и более ка-
налами со смещёнными фазами, а для обнаружения 
движущихся объектов применяются специальные 
методы и  соответствующие алгоритмы обработки 
сигналов, основанные на различии их пространствен-
но-временных и  частотных характеристик при  от-
ражении от  движущихся объектов и  от неподвиж-
ного фона. Наиболее распространёнными методами 
являются DPCA (displaced phase channel antenna), 
ATI (along-track interferometry) и  STAP (space-time 
adaptive processing).
Метод DPCA основан на  использовании антенн 

со  смещёнными фазовыми приёмными центра-
ми. В  рамках этого метода отражённые от  объекта 
и  окружающего фона импульсы поступают на  два 
или несколько приёмных канала со сдвигом по вре-
мени (фазе). При соответствующем разносе фазовых 
центров, выборе периода повторения импульсов, со-
гласованном со скоростью носителя РСА, и при на-
клонной дальности, на которой ведётся поиск объек-
та, достигаются условия для снижения уровня фона 
и  обнаружения полезного сигнала путём определе-
ния разности сигналов, поступающих на  разнесён-
ные каналы, и сравнения её с пороговым значением. 
При вычитании совпадающие пиксели изображений 
трактуются как фон, а  несовпадающие пиксели от-
носят к движущемуся объекту.
Метод DPCA обеспечивает обнаружение движу-

щихся объектов с  невысокой скоростью. Однако 
при  этом имеет место ограничение на  точность из-
мерения угловых параметров при  их сопровожде-
нии, что критично для решения задачи целеуказания. 
Для разрешения этого противоречия применяется ан-
тенна с тремя смещёнными фазовыми центрами, что 
превращает РСА в  фазовый пеленгатор, в  котором 
большая база (разнос фазовых центров) обеспечи-
вает требуемую точность определения направления 
на  объект и  последующее определение его место-
положения угломестным способом, а меньшая база 
обеспечивает исключение неоднозначности измере-
ний разности фаз.
Метод ATI также основан на использовании двух-

канальной антенны со смещёнными фазовыми цен-
трами, выходные сигналы которых перемножаются 
в комплексной форме, а произведение также сравни-
вается с пороговым значением. Пороговое значение 
в  обоих методах определяется, исходя из  заданных 
вероятностей правильного обнаружения и  ложной 
тревоги, как это принято в теории обнаружения. Ме-
тод ATI преимущественно применяется для индика-
ции крупных объектов с большой ЭПР.
Для сравнительно небольших объектов такой ме-

тод практически непригоден. В  этом случае более 
эффективным и приемлемым является метод DPCA. 
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Отметим, что методы DPCA и ATI считаются неоп-
тимальными для РСА с более, чем с двумя канала-
ми, так как при  большом уровне мешающего фона 
не обеспечивают требования по «минимально обна-
руживаемой скорости».
В этом случае более эффективным является метод 

STAP, основанный на использовании различий кова-
риационных матриц сигналов в различных элементах 
АФАР для  движущихся объектов и  стационарного 
фона. Метод STAP характеризуется большой вычис-
лительной сложностью и длительное время не при-
менялся на практике. Однако по мере роста вычисли-
тельных мощностей применение метода STAP в РСА 
обеспечило повышение обнаружительной способно-
сти в режиме ИДО при слежении за низкоскоростны-
ми малоразмерными объектами в условиях высокого 
уровня фоновых. Как правило, применительно к та-
ким условиям методы DPCA и STAP используются 
совместно.
Отметим также, что движущиеся объекты на стан-

дартном радиолокационном снимке не проявляются 
вследствие эффекта дефокусировки и доплеровского 
сдвига частоты.
В связи с отмеченными выше различиями в приёме 

и обработке информации съёмка в режиме ИДО и в 
режиме синтеза изображений в настоящее время про-
изводится раздельно. В  космических системах раз-
дельное попеременное использование этих режимов 
практически неприемлемо. Поэтому актуальной ста-
ла задача совместного применения этих режимов пу-
тём их реализации с использованием одной и той же 
совокупности импульсов отражённого зондирующе-
го сигнала и  последующего наложения результатов  

ИДО на  радиолокационное изображение. Результат 
ИДО представляет собой отметки обнаруженных 
движущихся объектов и  метаданные: координаты, 
скорость и  направление движения, ЭПР объектов 
и др. Отметки обнаруженных движущихся объектов 
наносятся на  карту или снимок заданного участка 
местности с цветным кодированием или в сопрово-
ждении метаданных, как показано на рисунке 1.
В основе совместного синтеза радиолокационного 

изображения и ИДО положен гибридный метод ATI/
DPCA, сущность которого будет раскрыт далее.

Основы обработки и анализа 
радиолокационной информации 
в режиме индикации движущихся 
объектов в пространстве «наклонная 
дальность – доплеровская частота»
Обработка РЛИ традиционно начинается с  сег-

ментации входного потока импульсов отражённого 
сигнала (как правило, импульсов с ЛЧМ) на кадры, 
получившие название интервалов когерентной об-
работки. Затем осуществляется покадровое аналого-
цифровое преобразование импульсов в  дискретные 
отсчёты, представляющие собой комплексные числа. 
Обычно каждый информационный кадр содержит 
около 1000 импульсов, следующих с частотой в не-
сколько кГц, и несколько тысяч дискретных отсчётов 
на каждый импульс. В результате каждый кадр пред-
ставляет собой массив из  миллионов комплексных 
чисел. При этом на выходе каждого из каналов РСА 
(в рассматриваемом случае трёх каналов) требуется 
обработка нескольких кадров в секунду.
Регистрация принимаемых сигналов в  цифровой 

форме осуществляется в  виде двумерного массива 
с использованием различных шкал времени, услов-
но названных «быстрой» и «медленной». «Быстрая» 
шкала устанавливается АЦП. Результаты АЦП каждо-
го импульса в «быстрой» шкале времени регистриру-
ются в виде столбцов двумерного массива. При этом 
каждый элемент столбца фактически ассоциирован 
с наклонной дальностью до объекта, изменяющейся 
от  элемента к  элементу столбца по мере движения 
объекта. «Медленная» шкала времени устанавлива-
ется временем поступления импульсов на вход РСА 
с  дискретностью, равной периоду их повторения. 
Результаты регистрации импульсов в  «медленной» 
шкале времени регистрируются в виде строк двумер-
ного массива. Каждый элемент строки, регистриру-
емый в «медленной» шкале времени, соответствует 
доплеровской частоте сигнала, изменяющейся от им-
пульса к импульсу. Доплеровская частота определя-
ется как скорость изменения фазы ЛЧМ от импульса 
к импульсу вследствие даже незначительного изме-
нения положения объекта.

рисунок 1. Радиолокационный снимок с отметками 
от движущихся объектов
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Дальнейшая обработка РЛИ состоит в реализации 
многоуровневого (многоступенчатого) вычислитель-
ного процесса с использованием приведённых ниже 
алгоритмов и  высокопроизводительных процессо-
ров. Отметим, что авторы не ставят задачу раскры-
тия аналитического (математического) содержания 
рассматриваемых алгоритмов, но приводят для заин-
тересованных специалистов ссылки на основопола-
гающие работы по каждому алгоритму.
Следующий шаг обработки РЛИ в  форме зареги-

стрированного двумерного массива заключается в его 
двукратном быстром преобразовании Фурье (БПФ), 
в результате чего формируется двумерное цифровое 
изображение, ось ординат которого соответствует 
изменению наклонной дальности до  объекта, а  ось 
абсцисс – изменению от импульса к импульсу допле-
ровской частоты. Детально ознакомиться с  процес-
сом преобразования исходного сигнала в двумерное 
изображение в  координатах наклонная дальность  – 
доплеровская частота, показанным на  рисунке  2, 
можно в (GMTI basics_DRAFT_v11; A study on range 
cell migration correction in SAR imagery). В  научно-
технической литературе такое изображение получи-
ло название «RD-карта» (от Range – Doppler map).
В РСА с  широкополосными ЛЧМ сигналами 

при  достаточно высокой скорости объекта время 
прихода отражённых импульсов могут выходить 
за  пределы одного и  того же элемента разрешения 
по дальности. Это явление, получившее название 
«миграция наклонной дальности», сопровождается 

снижением достоверности обнаружения движущих-
ся объектов, а также снижением эффективности ко-
герентного накопления импульсов и, как следствие, 
снижением качества синтезируемого радиолокаци-
онного изображения. Поэтому одной из  ключевых 
задач обработки РЛИ является компенсация мигра-
ции дальности движущихся объектов. Для решения 
этой задачи используются различные методы и  ал-
горитмы, такие как алгоритм обратного проециро-
вания или алгоритм полярного форматирования. Эти 
алгоритмы применяются преимущественно для ком-
пенсации миграции дальности вследствие движения 
носителя РСА в  режиме синтеза изображений ста-
ционарных объектов. Однако для обнаружения дви-
жущихся объектов, а также для случая совместного 
синтеза радиолокационного изображения и  обнару-
жения движущихся объектов наиболее эффективным 
рассматривается метод трапециевидного (трапецеи-
дального) форматирования (keystone algorithm) RD-
карты и последующей интерполяции функцией sinc 
с  использованием усечённой интерполяционной 
формулы Шеннона. Высокая эффективность метода 
трапециевидного форматирования в этом случае об-
условлена тем, что в отличие от других методов ком-
пенсации миграции наклонной дальности данный 
метод не требует априорного знания скорости и на-
правления движения объектов. Метод основан на из-
менении масштаба оси абсцисс RD-карты. Вместе 
с  тем, процесс обработки на  его основе характери-
зуется сложностью и большим объёмом вычислений 
вследствие необходимости проведения интерполя-
ции результатов трапециевидного преобразования. 
В  работе (Монаков  А.А., 2024) предложен модифи-
цированный алгоритм трапециевидного преобразо-
вания без  интерполяции на  базе применения БПФ 
и  матриц Адамара с  предварительной реализацией 
алгоритма усечённого масштабирования ЛЧМ сиг-
нала. Такой подход обеспечивает упрощение и сни-
жение объёма вычислений. Однако его применение 
сопровождается некоторым смещением положения 
движущегося объекта относительно её истинного  

рисунок 2. Формирование RD-карты

рисунок 3. Исходная RD-карта (слева) и после подавления эндопомехи
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положения. Детально ознакомиться с  математиче-
скими основами и особенностями применения метода 
трапециевидного преобразования RD-карты в  зада-
чах обнаружения движущихся объектов можно в ра-
боте (A study on range cell migration correction in SAR 
imagery; Investigation of range migration compensation 
in radar detection).
Наиболее важной и сложной является задача обна-

ружения медленно движущихся объектов с  низкой 
ЭПР на фоне помех от  окружающих стационарных 
объектов и  подстилающей поверхности. Решение 
этой задачи определяет следующие этапы обработ-
ки РЛИ в  форме RD-карты (изображения), типо-
вой вид которой получен по результатам реальной 
радиолокационной съёмки объекта  – кроссовера 
Dodge Durango  – в  городских условиях и  приведён 
на  рисунке  3. Преобразование исходного радиоло-
кационного сигнала в RD-карту (изображение) обе-
спечивает математическую фокусировку энергии, 
отражённой от движущихся объектов, в дискретные 
сгустки энергии с  целью создания необходимых 
условий для  последующего обнаружения и  про-
странственного выделения из фоновой помехи. Цен-
тральная область на  рисунке 3 (слева) отображает 
доминирующую фоновую помеху от  зданий, дорог 
и деревьев, поступающую на вход РСА по главному 
лепестку ДНА, получившую название «эндо-поме-
хи». Остальная часть рисунка 3 отображает пиксели, 
содержащие обычный сравнительно низкоуровне-
вый шум, и  получила название области «экзопоме-
хи». В зависимости от скорости движения и характе-
ристик РСА отметка от движущегося объекта может 
оказаться как в области эндопомехи, так и в области 
экзопомехи. Обнаружение движущихся объектов 
в области экзопомехи, как правило, не вызывает за-
труднения и может быть осуществлено путём уста-
новления порога, минимизирующего ложное обна-
ружение (ложную тревогу) в  соответствии с  одним 
из  известных методов, например, в  соответствии 
с  методом CA-CFAR. В  то же время обнаружение 
движущихся, особенно низкоскоростных, объектов, 
как правило, невозможно без  специальных мер по 
подавлению фоновой эндопомехи. Для этого исполь-
зуются обработка РЛИ в форме RD карты (изобра-
жения) на основе отмеченных выше методов DPCA, 
ATI, STAP и их модификаций. Их применение тре-
бует использования многоканальных, как правило, 
трёхканальных РСА.  Отметим, что использование 
одноканальной РСА для  совместного применения 
режимов радиолокационной съёмки и обнаружения 
движущихся объектов не представляется возможным 
из-за противоречивых требований к размеру антен-
ны и к ширине ее ДНА, определяющей размеры об-
ласти эндопомехи.

Возможность обнаружения низкоскоростных объ-
ектов оценивается таким параметром, как минималь-
но детектируемая скорость (МДС). Для одноканаль-
ных РСА этот параметр определяется значением 
радиальной скорости объекта, при  которой отметка 
от объекта пересекает границу областей экзо- и эн-
допомехи. К современным космическим РСА предъ-
является требование обеспечения МДС не  менее 
2.5–3 км/ч. Из рисунка 3 (слева) следует, что для ми-
нимизации МДС требуется уменьшение ширины 
области эндопомехи, что, в  свою очередь, требует 
уменьшения ширины ДНА и соответственно увели-
чения размеров антенны. В то же время для радиоло-
кационной съёмки стационарных объектов с высоким 
разрешением по азимуту требуется широкоугольная 
ДНА, но  это исключает возможность подавления 
эндопомехи и  обнаружения движущихся объектов 
в устаревших одноканальных РСА. Поэтому для об-
наружения движущихся объектов в области эндопо-
мехи и одновременного синтеза радиолокационного 
изображения с  высоким разрешением в  широкой 
ДНА применяются многоканальные (как правило, 
трёхканальные) РСА и гибридный метод подавления 
эндопомехи DPCA/ATI (Simultenious SAR and GMTI 
using ATI/DPCA).
Методы DPCA и ATI, основанные соответственно 

на  использовании амплитудной и  фазовой состав-
ляющей КРЛИ, взаимодополняют друг друга. Так, 
метод ATI эффективно подавляет сильные дискрет-
ные помехи, возникающие при отражении сигналов, 
например, от углов зданий или от сложного рельефа 
местности. В то же время применение этого метода 
приводит к  усилению спекла в  области экзопоме-
хи, если там имеет место радиолокационные тени 
от зданий или деревьев, что приводит к увеличению 
вероятности ложной тревоги. В то же время приме-
нение метода DPCA в  условиях действия сильных 
дискретных помех характеризуется сохранением 
сильной остаточной фоновой помехи, но  при этом 
его эффективность не снижается и при наличии те-
невых участков в области экзопомехи. Таким обра-
зом гибридный метод DPCA/ATI обеспечивает ком-
бинированное использование преимуществ каждого 
из  рассматриваемых методов подавления фоновых 
(в том числе, неоднородных) помех для обнаружения 
низкоскоростных объектов с низким ЭПР, как показа-
но на рисунке 3 (справа). На этом рисунке представ-
лены результаты обработки RD-карты, приведённой 
на рисунке 3 (слева), с использованием гибридного 
метода DPCA/ATI, содержащие отметки как от обна-
руживаемого объекта – автомобиля Dodge Durango, 
так и от других движущихся автомобилей, попавших 
в пределы зоны видимости ДНА РСА. Отметим, что 
в  рамках гибридного подхода генерация RD-карты 
с подавленной эндо-помехой может осуществляться  
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ДВИЖУЩИХСЯ ОБЪЕКТОВ. ЧАСТЬ 1. БАЗОВЫЕ МЕТОДЫ И АЛГОРИТМЫ ОБРАБОТКИ И АНАЛИЗА 
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как с параллельным применением алгоритмов обра-
ботки на  базе методов DPCA и ATI, так и  с их по-
следовательным применением путём формирования 
бинарной маски по результатам применения алго-
ритма ATI и  последующей обработки этой маской 
RD-карты, сформированной по результатам приме-
нения алгоритма DPCA. Кроме того, для повышения 
эффективности методов DPCA и ATI в  трёхканаль-
ных РСА может быть осуществлено попарное комби-
нирование каналов для  получения дополнительных 
RG-карт и последующее их усреднение.
Непосредственное обнаружение движущихся объ-

ектов осуществляется по отметкам в виде аномаль-
ных всплесков энергии на RG-карте на  фоне пода-
вленной эндо-помехи путём сравнения этих отметок 
с  пороговым значением, устанавливаемым исходя 
из требуемой вероятности правильного обнаружения 
и минимизации вероятности ложной тревоги.
После обнаружения движущихся объектов осу-

ществляется их геолокация путём преобразования их 
координат в системе «наклонная дальность – допле-
ровская частота» в прямоугольную систему коорди-
нат на топографической карте или на геокодирован-
ном радиолокационном снимке соответствующего 
участка местности. Этот процесс носит нетривиаль-
ный характер вследствие того, что движение объекта 
приводит к смещению её доплеровской координаты 
относительно координат элементов стационарных 
фона. Вследствие этого преобразование доплеров-
ской координаты движущегося объекта в  её азимут 
носит неоднозначный характер. Для устранения этой 
неоднозначности и  коррекции координаты объекта 
производится независимая оценка её азимута по фазе 
пикселей изображения, формируемого по результа-
там применения алгоритма ATI. В  целях снижения 

искажения фазы под воздействием фоновой помехи 
алгоритм ATI применяется в  тандеме с  алгоритмом 
DPCA, как показано на рисунке 4. Такой способ гео-
локации получил название интерферометрии с  по-
давлением фоновой помехи и обеспечивает опреде-
ление координат движущихся объектов с точностью 
до 25 метров, в  то время как определение их коор-
динат без поправки на доплеровский сдвиг частоты 
осуществляется с  точностью от  нескольких сотен 
метров до нескольких километров.
Таким образом, с  учётом изложенных особенно-

стей обработка и анализ КРЛИ с целью обнаружения 
движущихся объектов должны включать следующие 
базовые операции:

-- формирование RD-карты с использованием дву-
мерного БПФ и  алгоритма трапециевидного 
форматирования;

-- геометрическое преобразование координат каж-
дого пикселя RD-карты в соответствующие пря-
моугольные координаты на земной поверхности;

-- интерполяция полученных прямоугольных коор-
динат на регулярную топографическую сетку.

заключение
Реализация рассмотренных выше методов и  ал-

горитмов требует применения уникальных высо-
копроизводительных многопроцессорных систем 
обработки и анализа КРЛИ, интегрированных с мно-
гоканальными РСА, а  также создания пригодных 
для  реальных условий многоуровневого специаль-
ного программного обеспечения на  базе известных 
в  теории алгоритмов, с  которыми можно детально 
ознакомиться в приведённом списке литературы.
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В статье рассмотрены различные типы приводных 
устройств, используемых на космических 
аппаратах. Проведена классификация 
приводных устройств по типам управления их 
работой. Разработаны принципы построения 
и математические модели описания динамики 
механических воздействий для каждого 
из рассмотренного типа приводных устройств. 
Приведены примеры моделирования воздействий 
рассмотренных вариантов устройств.

Ключевые слова:  
приводное устройство;  
вибрационное воздействие;  
математическая модель;  
шаговый двигатель; редуктор.

The article discusses various types of  
drive devices used on spacecraft.  
The classification of drive devices according  
to the types of control of their operation  
is carried out. The principles of construction  
and mathematical models for describing  
the dynamics of mechanical effects for each  
of the considered types of drive devices have been 
developed. Examples of modeling the effects of  
the considered device variants are given.

Keywords:  
drive device;  
vibration effect;  
mathematical model;  
stepper motor; gearbox.

введение
Функционирование современной целевой аппара-

туры (ЦА) космических аппаратов (КА) дистанцион-
ного зондирования земли требует все более точной 
ориентации чувствительных элементов их конструк-
ции для выполнения определённых задач, входящих 
в  состав реализуемых миссий (Ефанов  В.В. и  др., 

2019). Требуемую точность можно обеспечить надле-
жащим подбором работающих приводных устройств 
(ПУ) антенн, зеркал сканирующих устройств, па-
нелей и другого оборудования (Телепнев П.П. и др., 
2014; Telepnev  P.P. et al., 2021). В  процессе работы 
ПУ наряду с электромаховичными исполнительными  
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органами (Кузнецов Д.А. и др., 2016) выступают ис-
точниками вибрационных воздействий на конструк-
цию КА, в  связи с  чем возникает задача математи-
ческого описания моделей динамики приводных 
устройств и их воздействия на точность функциони-
рования ЦА (Архипов М.Ю. и др., 2014).
По характеру управления и принципам математи-

ческого описания приводные устройства механизмов 
КА (Telepnev P.P. et al., 2015) можно условно разбить 
на три группы:
1.  ПУ потенциального типа обычно обеспечивают 

начальное раскрытие узлов и  агрегатов КА (антен-
ны, защитные крышки и другие части конструкций), 
движение которых обеспечивается потенциальной 
энергией начальной затяжки пружин или торсионов.
2.  ПУ с  заданным позиционированием в  основ-

ном обеспечивают начальное требуемое наведение 
элементов конструкции ЦА и систем передачи спе-
циальной информации с КА в процессе выполнения 
миссии, движение которых обеспечивается электро-
двигателями (возможно с  редуктором) и  системой 
управления с обратной связью по соответствующим 
сенсорным элементам.
3.  Следящие ПУ обеспечивают необходимое на-

ведение элементов целевого или служебного обору-
дования КА в требуемом направлении путём выбора 
между  определёнными (заранее заданными) угло-
выми скоростями движения. Такие системы обычно 
реализуются комбинацией шаговых двигателей и вы-
сокоточных редукторов.

1.  ПУ потенциального типа
При открытии какого-либо агрегата или элемента 

конструкции КА (панели солнечных батарей, антен-
ны, крышки и т.п.) к аппарату (в шарнире открытия) 
прикладывается моментное воздействие. Для при-
мера рассмотрим открытие крышки космическо-
го телескопа одной из  орбитальных обсерваторий 
(рисунок 1).
Момент, создаваемый приводом крышки при  от-

крытии приведён на рисунке 2.
M0=ε·I, (Н·м)  – момент, создаваемый механизмом 

раскрытия, где ε – угловое ускорение крышки при от-
крытии (рад/с2); I  – момент инерции крышки отно-
сительно её оси раскрытия (кг·м2), который склады-
вается из момента инерции крышки относительно её 
центра масс и квадрата расстояния от её центра масс 
до оси вращения (Шульга В.М. и др., 2015):

где m – масса крышки (кг); r – радиус крышки (м), 
совпадает с  расстоянием от  центра масс крышки 
до её оси раскрытия.

рисунок 1. Открытие крышки телескопа

рисунок 2. Момент, создаваемый приводом крышки 
при открытии

Учитывая данные, которые известны на  данный 
момент (масса крышки, время и  угол раскрытия), 
сделаем допущение о том, что крышка раскрывается 
равноускоренно и соответственно момент постоянен 
за всё время её раскрытия.
Следовательно, можно записать:

 

где ε – угловое ускорение (рад/с2); φ – угол раскры-
тия крышки (рад); tk – время раскрытия крышки (с).
Подставляя эти выражения в  уравнение момента, 

получаем:
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По закону сохранения количества движения

где τ  – принятое время торможения после 
раскрытия.

2.  ПУ с заданным позиционированием
ПУ с  заданным позиционированием используют-

ся для  прецизионной ориентации (Герасимчук  В.В. 
и  др., 2018) устройств и  агрегатов КА (например, 
антенны высокоинформативной радиосвязи, головки 
лазерного передающего устройства и  т.п.) Рассмо-
трим работу неподвижного модуля двухстепенного 
привода остронаправленной антенны (ОНА) одного 
из межпланетных КА (Ефанов В.В. и др., 2017). Мо-
дуль привода состоит из ротора электродвигателя 1 
с  моментом инерции I1, редуктора (Р) и  выходного 
вала с нагрузкой 2 с моментом инерции I2 (рисунок 3).

Потенциальная энергия выражается следующей 
зависимостью:

В данном случае k=Cпр, Δx=(x1–x2)=Δφ. В  связи 
с тем, что φ1 и φ2 связаны друг с другом через коэф-
фициент редукции, конечное выражение потенци-
альной энергии запишется следующим образом:

Поскольку на  привод не  действуют внешние воз-
действия и  не учитываются воздействия от  заце-
пления валов и их трения, в  расчётах используется 
зависимость связей только от вращения валов, а ха-
рактеристики системы будут зависеть только от от-
носительной скорости вращения ротора и выходно-
го вала привода. Вследствие этого возникает работа 
упругих сил и работа диссипативных сил.
В данном случае выражение обобщённых сил 

принимает вид: Q=Qупр+Qдисс, но  в связи с  тем, что 
упругие силы являются потенциальными, то в  дан-
ном уравнении ими можно пренебречь, так как они 
входят в уравнение потенциальной энергии. Поэтому 
выражение можно переписать в виде: Q=Qдисс.
Значение Qдисс можно выразить через диссипатив-

ную функцию:

Решим уравнение Лагранжа второго рода, подста-
вив соответствующие значения кинетической и  по-
тенциальной энергий, а также значения диссипатив-
ной функции:

В итоге получим систему уравнений, описываю-
щих движение привода:

Для проверки адекватности разработанной мате-
матической модели привода, управляемого систе-
мой управления (СУ), были проведены экспери-
ментальные работы с приводом ОНА при повороте 
вала на 20 градусов и имитационное моделирование 
полученной модели с  параметрами, приведёнными 
в таблице.

М – момент, передаваемый на ротор двигателя;  
Mр1 – момент, действующий между ротором 
и редуктором; Mр2 – момент, действующий 
между редуктором и выходным валом;  
φ1 – угол поворота ротора двигателя;  
φ2 – угол поворота выходного вала; k – коэффициент 
редукции; Cпр – приведённая жёсткость редуктора.
рисунок 3. Схема привода

Для вывода уравнений движения привода восполь-
зуемся уравнением Лагранжа второго рода:

и решим его относительно исследуемого привода.
Суммарная кинетическая энергия системы привода 

равна сумме кинетических энергий ротора и выход-
ного вала привода:
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таблица ‒ Значения параметров для моделирования 
натурного эксперимента
обозначение физическая сущность значение

I1, кг·м2 момент инерции ротора привода 4.5·10–7

I2, кг·м2 момент инерции выходного вала 0.72
K коэффициент редуктора 1/1440

Спр, Н·м/рад
приведённая жёсткость привода, 

Спр=4π2Jf 2 766.78

ε, c–1 приведённый коэффициент 
демпфирования ε=2df 7.78

f, Гц частота, по данным испытаний 5.19

d декремент колебаний, по данным 
испытаний 0.75

Выработка управляющих алгоритмов СУ осу-
ществлялась на основе информации установленных 
на  двигателе датчиков Холла, определяющих угло-
вое положение и скорость первичного вала привода. 
На основе регистрации времени прохождения ротора 
между  датчиками вычисляются текущие значения 
параметров движения, формирующие управляющее 
воздействие:

где φпр – задаваемый программный угол поворота 
привода;  – задаваемая программная скорость по-
ворота вала привода; ψ – замеренный угол, на кото-
рый повернулся ротор двигателя;  – замеренная ско-
рость ротора двигателя.
Управляющий момент Mупр сравнивается с  допу-

стимым значением момента, а работа СУ продолжа-
ется до прохождения заданной отметки угла. Полу-
ченные результаты приведены на рисунке 4.
Сравнение полученных результатов моделирова-

ния с экспериментальными данными показало их со-
гласованность (рисунок 5), что позволяет сделать вы-
вод об адекватности разработанной математической 
модели ПУ (Телепнев П.П., Кузнецов Д.А., 2019).

3.  Следящие ПУ
Следящие ПУ обычно строятся на основе шаговых 

двигателей (ШД) и  прецизионных редукторов. Те-
кущая скорость слежения задаётся частотой подачи 
импульсов на ШД.
В качестве примера рассмотрим модель механиче-

ских воздействий привода системы ориентации сол-
нечной батареи (СОСБ) одного из КА (Ефанов В.В. 
и  др., 2024). МСБ  – момент, создаваемый приводом 
при повороте крыла солнечной батареи, Н·м (соот-
ветственно такой же момент действует на КА)

МСБ=МСБ1+МСБ2,
где МСБ1 – момент, действующий при разгоне/тормо-

жении выходного вала привода, Н·м; МСБ2 – момент, 
создаваемый приводом при движении с постоянной 
скоростью, обусловленный наличием кинематиче-
ской погрешности привода и  колебательными про-
цессами в системе «привод+нагрузка», Н·м.
На рисунке 6 приведён график изменения момен-

та МСБ1, действующего при разгоне/торможении вы-
ходного вала, рассматриваемого ПУ. Для уменьшения 
амплитуд воздействия (Ефанов В.В. и др., 2021), раз-
гон до требуемой скорости на нём происходит не мо-
ментально, а с периодическим увеличением угловой 
скорости в течение некоторого времени (6–8 с), ана-
логично происходит и процесс торможения.
На рисунке обозначено: М1  – амплитуда момен-

та при  ускорении/торможении выходного вала  

рисунок 4. Зависимость амплитуды колебаний момента 
выходного вала привода от коэффициентов k1 и k2

рисунок 5. Результаты моделирования в сравнении 
с экспериментальными данными

рисунок 6. График момента МСБ1, действующего 
при разгоне/торможении выходного вала привода
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привода, Нм; t  – текущее время; tнраз  – время нача-
ла разгона; tкраз  – время конца разгона; tнтор  – время 
начала торможения; tктор – время конца торможения. 
М1 вычисляется по формуле:

где JСБ – осевой момент инерции панели СБ отно-
сительно оси вращения; Δω – единичное приращение 
угловой скорости, выходного вала привода при раз-
гоне/торможении; τ – длительность импульса момен-
та, обеспечивающего указанное приращение угловой 
скорости (здесь можно принять τ=0.005  с); Δtj=0.4–
0.53 с – период следования импульсов момента.
Как показали экспериментальные исследования 

привода на  шестистепенном динамометре, при  его 
работе возникает ещё низкочастотный момент 
МСБ2, обусловленный скорее всего наличием кине-
матической погрешности изготовления конструк-
ции привода и  колебательных процессов в  системе 
«привод+нагрузка». Обработка полученных экспери-
ментальных данных показала, что указанная состав-
ляющая момента может быть приближённо опреде-
лена гармонической составляющей вида:

MСБ2=Asin(2πνt),
где А=0.2653 Н·м  – амплитуда; ν=1.01±20% Гц  – 

частота гармонической составляющей.
Примерный вид модели воздействия представлен 

на рисунке 7.
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В статье рассматриваются вопросы 
оптимальности решений, получаемых с помощью 
модифицированного метода линеаризации. 
Предложен алгоритм проверки с заданной 
точностью необходимых условий оптимальности. 
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The article discusses the issues of  
optimality of solutions obtained using  
the linearization method. An algorithm for  
checking the necessary optimality conditions  
with a given accuracy is proposed.
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введение
При использовании численных методов оптимиза-

ции возникает задача проверки оптимальности по-
лучаемых решений. В  случае применения методов, 
эксплуатирующих необходимые условия оптималь-
ности, например, принцип Максимума Понтрягина 
(Понтрягин, Л.С., 1983), если решение удаётся полу-
чить, то оно по определению удовлетворяет необхо-
димым условиям оптимальности. Для прямых мето-
дов оптимизации, как правило, требуется проведение 
дополнительного анализа решения. В работе (Федо-
ренко Р.П., 1978) предложена графическая процеду-
ра проверки необходимых условий оптимальности 
для  анализа решений, получаемых при  использо-
вании метода линеаризации. Аналогичная проце-
дура применялась и в работе (Лазарев Ю.Н., 2007).  

Однако её использование существенно усложняется 
при росте количества функционалов.
Модифицированный метод линеаризации (ММЛ) 

является достаточно мощным методом нелиней-
ной оптимизации при  наличии ограничений. Он 
позволяет решать задачи с  ограничениями типа 
равенств и неравенств (Казмерчук  П.В., 2015; Каз-
мерчук  П.В.  Метод линеаризации …Вычислитель-
ные аспекты., 2016). ММЛ разработан и верифици-
рован для  решения задач оптимизации траекторий 
КА с малой тягой (Казмерчук П.В. Метод линеари-
зации…Детали реализации., 2016), но  может быть 
использован для  решения различных задач нели-
нейной оптимизации в общей постановке (Казмер-
чук П.В., 2017).
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В соответствии с  алгоритмом ММЛ (Казмер-
чук П.В., 2015) процесс оптимизации прекращается 
при стабилизации значения критерия, управляющих 
параметров и функций. Но это лишь косвенный при-
знак, который также может свидетельствовать о до-
статочно пологом характере критерия в  некоторой 
окрестности и низкой его чувствительности к вариа-
циям управления. Для ответа на вопрос об оптималь-
ности решения требуется как минимум проверка не-
обходимых условий оптимальности.
Целью данной работы является построение при-

ближенной процедуры для автоматической проверки 
необходимых условий оптимальности решений, по-
лучаемых с использованием ММЛ. В работе изложе-
но теоретическое описание и алгоритм проверки не-
обходимых условий оптимальности. В дальнейшем 
авторами будут представлены численные примеры 
оптимизации и проверки необходимых условий 
оптимальности с использованием разработанного 
алгоритма.
Напомним постановку задачи оптимизации. Траек-

тория движения КА описывается составной динами-
ческой системой вида:

где N  – количество участков траектории; i  – но-
мер участка; f i–ni  – мерная функция правых частей 
дифференциальных уравнений; xi(ti)∈E i

n  – вектор 
фазовых переменных, характеризующий текущее 
состояние КА на  i‑м участке полёта; ui(ti)⊂Ui(ti)  –  
r i

u-мерная кусочно-непрерывная функция управле-
ния; Ui(ti)⊂Eriu  – ограниченная замкнутая область 
допустимых управлений; pi∈Pi  – r i

p-мерный вектор 
варьируемых параметров, влияющих на  i‑й участок 
полёта КА; Pi⊂Erip – ограниченная замкнутая область 
допустимых параметров; q∈Q  – rq-мерный вектор 
варьируемых параметров, влияющих на  все участ-
ки полёта КА; Q⊂ Erq – ограниченная замкнутая об-
ласть допустимых параметров q; ti  – независимая 
переменная.
Описание траектории движения КА в виде состав-

ной динамической системы позволяет использовать 
на различных участках полёта различные уравнения 
движения. Например, при включении в траекторию 
перелёта участков проведения аэрогравитацион-
ных манёвров, вид уравнений движения при  про-
лёте атмосферы планеты существенно отличается 
от уравнений, описывающих межпланетный участок 
траектории.
Начальные условия движения составной динами-

ческой системы имеют вид:

t1
0=τ0(p0, q),

x1(t1
0)=φ0(p0, q, t1

0),

где φ0 – n0-мерная вектор-функция, обладающая не-
обходимой степенью гладкости; τ0 – скалярная функ-
ция необходимой гладкости.
Моменты времени ti

k окончания полёта КА на каж-
дом i–м участке траектории определяются из условий:

μi[xi(tk), pi, q, ti
k]=0; i=1…N.

В моменты времени ti
k могут происходить преобра-

зования независимой переменной и вектора фазового 
состояния КА при переходе от одной динамической 
системы к  другой, моделирующих движение КА 
на соответствующих этапах:

t0i+1=τi[xi(ti
k), pi, q, ti

k], i=1…N–1,

xi+1(t0i+1)=φi[xi(ti
k), pi, q, ti

k], i=1…N–1,

где φi – ni-мерная вектор-функция, обладающая не-
обходимой степенью гладкости; τi – скалярная функ-
ция необходимой гладкости.
Под управлением понимается комплекс параме-

тров и функций:

Критерий качества управления динамической си-
стемой и  ограничения записываются в  следующем 
виде:

j=0,…, m,
где nj≤N – номер участка, на котором вычисляется 

терминальная часть функционала; Φj
i и Fj – гладкие 

скалярные функции.
Оптимизационная задача формулируется следую-

щим образом: определить управление α(⋅) составной 
динамической системой, при котором функционал J0 
[α(⋅)] достигает минимума  при выполне-

нии условий Jj[α(⋅)]=0(≤0), j=1…m.
При использовании метода линеаризации непре-

рывное управление заменяется кусочно-постоянной 
функцией. После конечномерной аппроксимации за-
дачи управление имеет вид:
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Для дальнейшего изложения понадобятся следую-
щие объекты:

-- конус допустимых вариаций управления Ku;
-- конус допустимых вариаций функционалов KJ;
-- конус запрещённых вариаций функционалов KZ.

Конус допустимых вариаций 
управления Ku

Это выпуклый конус всех возможных вариа-
ций управления δα(⋅)∈Ku не  нарушающих условие 
α(⋅)+δα(⋅)∈Α. Чтобы построить конус Ku, необходи-
мо построить конус допустимых вариаций для каж-
дой компоненты вектора управления δα, после чего 
конус Ku есть прямое произведение конусов

Ku={δq×δp0×δpi×δu1
i×…×δu i

g×…×δui
Ki}, i=1…N.

Конус допустимых вариаций 
функционалов KJ

Конус допустимых вариаций управления δα(⋅)∈Ku 
порождает в  функциональном m+1-мерном про-
странстве конус допустимых вариаций функциона-
лов δJ(δα(⋅))∈KJ. Напомним выражение для  вариа-
ции функционала

,	 (1)

Поскольку это выражение линейно по δα(⋅) и Ku – 
выпуклый конус, то и  его образ KJ тоже выпуклый 
конус (рисунок 1).

Конус запрещённых вариаций 
функционалов KZ

Рассмотрим точку α(·), в которой выполнены огра-
ничения задачи

Ji=0, i=1…m1 и Jj≤0, j=m1+1…m.	 (2)
Если существует вариация управления δα(⋅) такая, 

что δJ0<0, δJi=0, δJj≤0, то управление не оптимально 
и  его можно улучшить. Множество таких направ-
лений δJ(δα(⋅))∈KZ образуют выпуклый конус за-
прещённых вариаций функционалов в m+1-мерном 
пространстве. Для ограничений типа равенств это 
направление (–1, 0,…,0)T (рисунок 2), для ограниче-
ний типа неравенств это множество возможных на-
правлений в отрицательном квадранте (рисунок 3).

рисунок 1. Конус допустимых вариаций функционалов

KJ

0

δJ0

δJ1,δJ2,...,δJm

рисунок 2. Конус запрещённых вариаций 
для ограничений-равенств

рисунок 3. Конус запрещённых вариаций 
для ограничений-неравенств

KZ

0

δJ0

δJ1,δJ2,...,δJm1

KZ

0

δJ0

δJm1+1,δJm1+2,...,δJm
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Принцип минимума
Следуя работе (Федоренко Р.П., 1994), с использо-

ванием введённых объектов KJ и KZ могут быть сфор-
мулированы необходимые условия оптимальности 
(условия минимума) управления. При получении не-
обходимых условий минимума используется следу-
ющее свойство выпуклых конусов: если конус выпу-
клый, то он либо совпадает со всем пространством, 
либо занимает не более полупространства.
Если управление α(·) оптимально, то конусы KJ 

и KZ не должны пересекаться. Тогда каждый из них 
занимает не более полупространства и их можно раз-
делить гиперплоскостью с нормалью g=(1, g1,…,gm)T. 
В этом случае условие непересечения конусов KJ и KZ 
эквивалентно следующим:

gTδJ≥0, ∀δJ∈KJ,	 (3)

gTδJ≥0, ∀δJ∈KZ.	 (4)

Графически условия оптимальности (3), (4) изо-
бражены на рисунке 4. Из условия (3) следует усло-
вие неотрицательности компонент вектора g: gj≥0.

вариаций функционалов KJ принадлежит конусу 
запрещённых вариаций KZ, KJ∩KZ≠∅, то текущее 
управление можно улучшить, понизив значение 
функционала и не нарушив ограничения. В против-
ном случае точка α(·) может быть оптимальной.
Таким образом, для  проверки оптимальности те-

кущей точки α(·) нужно построить конус KJ и пока-
зать, что он не содержит направлений из конуса KZ. 
Для построения конуса KJ необходимо в  точке, где 
выполнены ограничения задачи (2) проварьировать 
каждую компоненту управления α и вычислить соот-
ветствующие вариации функционалов.
Необходимо выбрать характерный размер вариа-

ции для  каждой компоненты управления, который, 
с одной стороны, должен быть достаточно малой ве-
личиной, чтобы обеспечивать применимость линей-
ной теории, с другой стороны, достаточно большой, 
чтобы снизить ошибки округления при вычислении 
на ЭВМ. Также вариация управления не должна при-
водить к нарушению ограничений задачи (2) и долж-
на учитывать условия α(⋅)+δα(⋅)∈Α, т.е. быть допу-
стимой δα(⋅)∈Ku.
Рассмотрим точку α(⋅), в которой ограничения (1) 

выполнены с  некоторой, заранее заданной точно-
стью εj>0, а именно: для ограничений типа равенств 
|Jj|≤εj, j=1…m1 и  для ограничений типа неравенств 
Jj≤εj, j=m1+1…m.
Если управление не  оптимально, то должна су-

ществовать такая допустимая вариация управления 
δα(⋅)∈Ku, которая не приводит к нарушению ограни-
чений типа равенств

|Jj(α(⋅)+δα(⋅))|=|Jj+δJj|≤εj, j=1…m1,	 (5)

нарушению ограничений типа неравенств

Jj(α(⋅)+δα(⋅))=Jj+δJj≤εj, j=m1+1…m,	 (6)

но приводит к уменьшению значения критерия

J0(α(⋅)+δα(⋅))=J0+δJ0<J0(α(⋅)).	 (7)

Из неравенства (5) следует

	 (8)

Из неравенства (6) следует Jj+δJj≤εj⇔δJj∈(–∞, εj–Jj],  
j=m1+1…m.
Из выражения (7) следует δJ0∈(–∞, 0).
Дальнейшие выкладки нагляднее провести на при-

мере. Пусть траектория состоит из  одного участка. 
После аппроксимации вектор управления имеет раз-
мерность два α=(u1, u2)T. На управление наложено 
ограничение α(⋅)∈Α⇔α∈[0, umax] (рисунок 5).

рисунок 4. Необходимые условия оптимальности

KZ

KJ

g

0

δJ0

δJ1,δJ2,...,δJm

Компоненты вектора g представляют собой множи-
тели Лагранжа. В общем случае они неизвестны и их 
нахождение является отдельной, достаточно сложной 
задачей. Однако условие непересечения конусов KJ 
и KZ можно проверить численно с некоторой точно-
стью, без нахождения разделяющей гиперплоскости.

Проверка необходимых условий 
оптимальности
Для проверки условий оптимальности удобна не-

гативная формулировка принципа минимума: если 
хотя бы одно направление из  конуса допустимых  
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рисунок 5. Управление после аппроксимации

u*
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α

u*
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umax
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область допустимых
вариаций управления

непрерывное
управление

шаг аппроксимации 
управления

аппроксимация
управленияA

рисунок 6. Пространство управлений

Пусть на траектории определено два функционала: 
критерий J0(α) и ограничение типа равенства J1(α)=0.
Построим конус допустимых вариаций управле-

ния Ku. Напомним, что в общем случае он задается 
выпуклой оболочкой векторов

Причём на  коэффициенты wi
g,k накладываются 

ограничения, обеспечивающие условия линеариза-
ции и  невыход за  пределы множества управлений 

В нашем примере участок траектории один, поэто-
му N=1 и можно убрать верхний индекс. Размерность 
векторов δug и ξg,k равна единице, т.к. на каждом ин-
тервале аппроксимации управление одномерно. Так-
же для простоты примем текущий шаг метода S=1.
Рассмотрим пространство управлений и в нём точ-

ку (u1
*, u2

*)T (рисунок 6).
Обозначим через d размер области допустимых ва-

риаций управления. Тогда конус допустимых вариа-
ций управления Ku будет иметь вид

u2

u*
2

umax

u1u*
10

d

d

область допустимых
вариаций управления

A

umax

w1,2ξ1,2 w1,1ξ1,1

w2,2ξ2,2

w2,1ξ2,1
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Ku=δu1×δu2,

δu1=w1,1 ξ1,1+w1,2 ξ1,2,

δu2=w2,1 ξ2,1+w2,2 ξ2,2,

где

0≤w1,1≤d, ξ1,1=(1),

0≤w1,1≤d, ξ1,1=(1),

0≤w2,1≤(umax–u2
*), ξ2,1=(1),	 (9)

0≤w2,2≤d, ξ2,2=(–1).
Раскрывая прямое произведение и  используя (9), 

конус допустимых вариаций управления Ku можно 
записать в виде

	 (10)

Теперь построим конус допустимых вариаций 
функционалов KJ. Пусть система уравнений, опи-
сывающая движение на  участке проинтегрирована 
«вперёд», сопряжённая система для  каждого функ-
ционала проинтегрирована «назад» и  вычислены 
функциональные производные

Тогда в соответствии с выражением (1) выражения 
для вариации функционалов примут вид

δJ0 (δα)≈ω0,1 δu1+ω0,2 δu2,

δJ1 (δα)≈ω1,1 δu1+ω1,2 δu2.

Подставляя (10), получаем

δJ0≈ω0,1 (w1,1–w1,2)+ω0,2 (w2,1–w2,2),

δJ1≈ω1,1 (w1,1–w1,2)+ω1,2 (w2,1–w2,2).

Таким образом, конус допустимых вариаций функ-
ционалов KJ примет вид

Ограничения (9) обеспечивают условия линеари-
зации и невыход за пределы множества управлений. 
Однако вариации управления должны также обе-
спечивать выполнение ограничений задачи, в нашем 
примере J1(α)=0 или с учётом (8)

δJ1∈[–ε1–J1, ε1–J1].

Подставляя выражение для δJ1 получаем

	 (11)

Неравенства (11) обеспечивают невыход за ограни-
чения задачи, неравенства (9) обеспечивают невыход 
за ограничения по управлению.
Поскольку значения w1,1, w1,2 обеспечивают движе-

ние в  противоположных направлениях, заменим их 
одной переменной, расширив диапазон её значений 
в отрицательную область. Тоже самое сделаем и для 
переменных w1,1, w1,2. Перепишем (11) и (9) в эквива-
лентном виде

	 (12)

–d≤w1≤d

–d≤w2≤(umax–u2
*)
.	 (13)

Из неравенств (12) получим оценки для вариаций 
w1 и w2, обеспечивающие невыход за ограничения за-
дачи. Поскольку компоненты управления независи-
мы и при построении конуса допустимых вариаций 
управления мы варьируем каждую компоненту по-
следовательно, рассмотрим две системы неравенств 
(при w2=0 и w1=0)

Откуда

	 (14)

Объединив неравенства (13) и (14), получим

	(15)
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Неравенства (15) обеспечивают невыход как 
за  ограничения по управлению, так и  за ограниче-
ния задачи. Полученный результат теперь можно 
обобщить для произвольного количества интервалов 
аппроксимации управления, которых в общей поста-
новке Ki. Т.к. вектор управления u i

g на каждом интер-
вале аппроксимации в  общем случае может иметь 
размерность больше единицы, то необходимо до-
бавить дополнительный индекс к соответствующим 
переменным. Также параметр d, который в  нашем 
примере определяет размер области допустимых ва-
риаций управления в общем случае может задаваться 
различным для каждого участка и интервала аппрок-
симации и к нему необходимо добавить соответству-
ющие индексы – d i

g,k.
Таким образом, для  ограничений типа равенства 

вариация произвольной компоненты управления 
ограничена следующими неравенствами

	 (16)

где

	 (17)

Если управление не ограничено, то

Напомним здесь смысл всех индексов. Верхний ин-
декс i=1…N  – индекс участка составной динамиче-
ской системы для параметров, влияющих на началь-
ные условия траектории составной динамической 
системы i=0. Нижний индекс j – индекс функциона-
ла, для критерия j=0, для ограничений типа равенств 
j=1…m1, для  ограничений-неравенств  – j=m1+1…m. 
Нижний индекс g=1…Ki – индекс интервала аппрок-
симации непрерывного управления на  i-м участке 
составной динамической системы. Нижний индекс 
k=1…z i

u  – индекс векторов, совокупность которых 

образует конус допустимых вариаций управления Ku, 
в нашем случае количество таких векторов совпадает 
с размерностью вектора u i

g и поэтому k – ещё и ин-
декс компоненты вектора управления.
Проведя аналогичные выкладки, можно показать, 

что для ограничений типа неравенств вариация про-
извольной компоненты управления будет ограничена 
следующими соотношениями:

	 (18)

j=m1+1…m.

Аналогичные соотношения можно получить и для 
вариаций параметров pi и q:

j=1…m1,

	 (19)

j=m1+1…m,

Если управление не ограничено, то

j=1…m1,
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	 (20)

j=m1+1…m,

Если управление не ограничено, то

Алгоритм проверки необходимых 
условий оптимальности
Сформулируем процедуру проверки условий опти-

мальности в виде алгоритма. Рассмотрим i-й участок 
составной динамической системы, g-й интервал ап-
проксимации непрерывного управления и  k-ю ком-
поненту вектора управления. Пусть из  физическо-
го смысла задачи для  данной компоненты вектора 
управления задан размер области допустимых ва-
риаций di

g,k, обеспечивающий применимость линей-
ной теории (условия линеаризации). Напомним, что 
параметр d i

g,k можно определить приближенно, вос-
пользовавшись алгоритмом, изложенным в  работе 
(Казмерчук  П.В.  Метод линеаризации…Детали ре-
ализации., 2016). Проверка условий оптимальности 
проводится в точке α(⋅), где выполнены ограничения 
задачи (2). Пусть задана малая положительная вели-
чина ε0  – точность выполнения необходимых усло-
вий оптимальности.
1.  Составная динамическая система интегрирует-

ся «вперёд» с управлением α и вычисляются значе-
ния функционалов, заданных на траектории.
2.  Для каждого функционала строится и интегри-

руется «назад» составная системы и  вычисляются 
функциональные производные по управлению ωi

j,g,k, 
Π i

j,k, как описано в (Казмерчук П.В., 2015).
3.  Для каждой компоненты управления ui

g,k по фор-
мулам (16)–(18) определяется допустимая минималь-
ная и максимальная вариации w i

g,k,min, w i
g,k,max, ненару-

шающие ограничения на управление и ограничения 
задачи (вариации параметров pi и  q по формулам 
(19), (20) соответственно).
4.  Вычисляется минимальная и максимальная ва-

риации критерия, вызванные минимальной и макси-
мальной вариациями управления δJ i 

0,g,k,min=ωi
j,g,k w i

g,k,min, 
δJ i 

0,g,k,max=ωi
j,g,k w i

g,k,max.
5.  Если минимальная и  максимальная вариации 

критерия неотрицательны δJ i 
0,g,k,min≥0∧δJ i 

0,g,k,max≥0, 
то управление u i

g,k оптимально.

6.  Если минимальная или максимальная вариации 
критерия отрицательна и больше по модулю точности 
выполнения необходимых условий оптимальности 
(δJ i 

0,g,k,min<0∧|δJ i 
0,g,k,min|>ε0)∨(δJ i 

0,g,k,max<0∧|δJ i 
0,g,k,max|>ε0), 

то управление ui
g,k не оптимально.

7.  Если минимальная или максимальная вариация 
критерия отрицательна, но меньше по модулю точ-
ности выполнения необходимых условий, то управ-
ление ui

g,k оптимально с точностью ε0.
8.  Шаги 3–7 необходимо повторить для  каждой 

компоненты вектора управления α.
9.  Если условие п.  6 алгоритма выполнено хотя 

бы для  одной компоненты вектора управления α, 
то управление в целом не оптимально, в противном 
случае управление α оптимально с точностью ε0.

выводы
В первой части работы получены необходимые со-

отношения и сформулирован алгоритм проверки не-
обходимых условий оптимальности. Во второй части 
будут рассмотрены численные примеры оптимиза-
ции и проверки необходимых условий оптимально-
сти с использованием разработанного алгоритма.
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Анализ работоспособности бортовой аппаратуры 
(БА) при воздействии ионизирующих излучений 
космического пространства (ИИ КП) невозможен 
без корректного прогнозирования радиационных 
условий полёта космических аппаратов (КА) 
и радиационных эффектов в БА. Кроме того, 
исследование нештатных ситуаций в период 
полёта по возможной причине дозового 
эффекта желательно проводить на основании 
экспериментально полученных показаний 
дозиметров. При их отсутствии возникает 
актуальная задача – определение дозовых нагрузок 
на бортовые устройства и аппаратуру. Настоящая 
статья содержит результаты расчёта 
поглощённых доз по данным о потоках электронов 
радиационных поясов Земли (РПЗ), измеренных 
детекторами спектрометров на КА, совершающего 
полёт по геостационарной орбите. В более ранней 
работе авторов статьи (Хамидуллина Н.М. и др., 
2023) была решена аналогичная задача для КА, 

The performance analysis of on-board  
equipment exposed to space ionizing  
radiation is impossible without correct  
prediction of radiation conditions of  
spacecraft (SC) flight and radiation  
effects in equipment. In addition,  
it is desirable to study emergency  
situations during the flight due to a possible  
dose effect based on experimentally obtained  
dosimeter readings. In their absence, an urgent  
task arises – determining the dose loads on  
on-board devices and equipment. This article  
contains the results of calculating absorbed  
doses based on data of the Earth’s radiation  
belts (ERB) electron fluxes, measured by  
spectrometer detectors on the SC flying in 
a geostationary orbit. In an earlier work by  
the authors of the article (Khamidullina N.M.  
et al., 2023), a similar problem was solved  
for a SC flying in an elongated elliptical orbit  
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с полупроводниковых кремниевых датчиков прибора 
СКИФ и  полупроводниковых (Si) и  сцинтиляцион-
ных (CsI) датчиков прибора СКЛ за 8 лет 3 месяца 
полёта (с 25.01.2016 по 17.04.2024).
Следует заметить, что ГСО и  высокоэллиптиче-

ская орбита (ВЭО) типа «Молния» существенно от-
личаются друг от друга по радиационным условиям, 
прежде всего отсутствием протонов высоких энер-
гий РПЗ на  геостационарной орбите и, наоборот, 
максимальными потоками высокоэнергетических 
протонов при  прохождении КА на  ВЭО через  об-
ласти перигея (высоты от 600 км до 3000 км). Этот 
факт, а также достаточно большая неопределённость 
модельного прогноза протонного вклада в  дозу 
в  условиях «спокойного» Солнца на  ГСО привели 
к тому, что в данной работе проведён анализ только 
для электронов РПЗ.
Расположение приборов СКЛ и СКИФ на КА по-

казано на рисунке 1.

летающего на вытянутой эллиптической орбите 
типа «Молния». Была разработана методика 
расчёта и показана хорошая сходимость 
экспериментальных и прогностических модельных 
данных по поглощённым дозам, что, в свою 
очередь, привело к необходимости верифицировать 
методику для другой орбиты (тем самым, 
для других радиационных условий) и другой 
длительности полёта КА с целью исключения 
случайных совпадений.

Ключевые слова:  
поглощённая доза; спектрометр;  
спектры потоков электронов;  
детекторы приборов;  
орбита; космический аппарат.

of the Molniya type. A calculation  
method was developed and good  
convergence of experimental and  
predictive model data on absorbed  
doses was demonstrated, which,  
in turn, led to the need to test  
the method for another orbit (thereby,  
for other radiation conditions)  
and another spacecraft flight duration  
in order to exclude random coincidences.

Key words:  
absorbed dose; spectrometer;  
spectra of electron fluxes; 
instrument detectors;  
orbit; spacecraft.

1. � Расположение бортовых 
приборов-спектрометров

Геостационарная орбита (ГСО), для  которой вы-
сота круговой орбиты составляет около 36000  км, 
наклонение 0 град, является широко используемой 
для  различных гидрометеорологических исследова-
ний и важной для решения задач оперативной мете-
орологии, гидрологии, агрометеорологии, монито-
ринга климата и окружающей среды, а также анализа 
и  прогноза состояния околоземного космического 
пространства и  гелиогеофизической обстановки 
(Ширшаков А.Е. и др., 2022; Назаров А.Е., 2023).
На борту рассматриваемого КА установлены два 

спектрометра, измеряющих потоки заряженных ча-
стиц различной энергии: приборы СКИФ-6 и СКЛ-Э 
(везде далее СКИФ и СКЛ) разработки НИИЯФ МГУ 
им. М.В. Ломоносова.
Для верификации прогнозируемых расчётных зна-

чений дозовых нагрузок на  бортовую аппаратуру 
в  работе авторов статьи (Хамидуллина  Н.М. и  др., 
2023) для КА, совершающего полет на вытянутой эл-
липтической орбите типа «Молния», была разрабо-
тана методика расчёта поглощённых доз по данным 
о  потоках заряженных частиц космического про-
странства, измеренных детекторами бортовых спек-
трометров и показана хорошая сходимость экспери-
ментальных и  прогностических модельных данных 
по поглощённым дозам. Это, в свою очередь, приве-
ло к необходимости проверить методику для другой 
орбиты и  другой длительности полёта КА; в  дан-
ном случае для  КА, совершающего полёт на  ГСО. 
Для выполнения этой задачи специалистами ФГБУ 
«ИПГ» были предоставлены данные о среднесуточ-
ных плотностях потоков заряженных частиц (элек-
тронов и протонов) космического пространства (КП) 

рисунок 1. Расположение приборов СКЛ и СКИФ на КА 
(3d-модель)

РАСЧЁТ ПОГЛОЩЁННЫХ ДОЗ ПО ДАННЫМ О ПОТОКАХ ЗАРЯЖЕННЫХ ЧАСТИЦ СО СПЕКТРОМЕТРОВ 
НА БОРТУ КА, СОВЕРШАЮЩЕГО ПОЛЁТ НА ГЕОСТАЦИОНАРНОЙ ОРБИТЕ, И ВЕРИФИКАЦИЯ МЕТОДИКИ 
ПРОГНОЗИРОВАНИЯ РАДИАЦИОННЫХ УСЛОВИЙ

СКЛ СКИФ
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2.  Методика расчёта поглощённых доз
Расчёт поглощённых доз от  излучений космиче-

ского пространства (КП) производится по известной 
формуле с  учётом модели взаимодействия электро-
нов и протонов с веществом, приведённой в (Модель 
космоса, 1983):

	 (1)

где fe,p(E)  – дифференциальный энергетический 
спектр потока электронов или протонов, соответ-
ственно (см–2·МэВ–1);

 – удельные потери энергии (линейная 
передача энергии, ЛПЭ) электронов или протонов, 
соответственно (МэВ/(г·см-2);

k – коэффициент перевода в единицу измерения 
поглощённой дозы – рад, k=1,60·10–8 рад/(МэВ·г-1).
В формуле (1) использованы следующие диапазо-

ны интегрирования:
-- для прибора СКИФ 0,12 МэВ ≤ Е ≤ 2,5 МэВ;
-- для прибора СКЛ 0,15 МэВ ≤ Е ≤ 15,0 МэВ.
Проведённые нами расчёты показали, что для при-

бора СКЛ вклад в  дозу в  диапазоне энергий от  2,5 
до 15 МэВ составляет 1,53∙104 рад, что соответству-
ет примерно 0,05% от общей дозы (3,6∙107 рад), по-
этому такое различие в диапазонах интегрирования 
не является существенным.
На основании представленных ФГБУ «ИПГ» дан-

ных о среднесуточных плотностях потоков электро-
нов были получены значения потоков за 8 лет 3 меся-
ца полёта КА (таблица 1), а затем дифференциальные 
энергетические спектры потоков электронов с  точ-
ностью, определяемой шириной диапазона энергий 
каждого энергетического канала, т.к. средний диффе-
ренциальный поток электронов в каждом диапазоне 
определяется делением экспериментального значе-
ния потока частиц на ширину соответствующего диа-
пазона (рисунок 2).
Дифференциальные спектры потока электронов 

(за 8 лет 3 месяца полёта) представлены на рисунке  2.

Как следует из  формулы (1), важнейшей состав-
ляющей методики является определение функции 
удельных потерь энергии, или ЛПЭ, для  каждого 
из видов излучений – электронов и протонов.
Наиболее точными формулами для электронов яв-

ляется формула Бете  – Мëллера (Модель космоса, 
1983). Однако для  инженерных расчётов часто ис-
пользуются и  более простые двухпараметрические 
формулы (Модель космоса, 1983) зависимости дли-
ны пробега (R) от энергии частицы, а именно R=δEn, 
и  соответственно для  удельных потерь энергии 
электронов:

	 (2)

где В=1/nδ, β=n–1, причём n=1,32 для  всех мате-
риалов, величины δ слабо меняются при  измене-
нии вещества детектора (лежат в диапазоне от 0,36 
для углерода до 0,64 для свинца).
В работе (Хамидуллина Н.М. и др., 2023) было по-

казано хорошее совпадение экспериментальных 

таблица 1 – Потоки электронов с детекторов приборов СКЛ и СКИФ
прибор СКЛ прибор СКИФ

№1 диапазоны энергий 
каналов, МэВ

поток в телесном угле  
4π стерадиан (1/см2)  
за 8 лет 3 месяца

№1 диапазоны энергий 
каналов, МэВ

поток в телесном угле  
4π стерадиан (1/см2)  
за 8 лет 3 месяца

ds1 0,15–0,6 7,79E+142 ppd1 0,12–0,25 6,06E+13
ds2 0,6–3,0 1,43E+14 ppd2 0,25–0,6 3,65E+14
ds3 3,0–6,0 8,41E+11 ppd4 0,6–0,8 7,63E+13
ds4 6,0–9,0 1,05E+11 ppd5 0,8–1,0 2,70E+13
ds5 8,0–15,0 7,75E+10 ppd6 1,0–1,5 1,10E+13

ppd7 1,5–2,5 1,15E+13
Примечания
1  Принятая нумерация и обозначение энергетических каналов для приборов.
2  Число 7,79E+14 читать как 7,79·1014.

рисунок 2. Энергетические дифференциальные спектры 
потоков электронов, полученные по данным с приборов 
СКИФ и СКЛ за 8 лет 3 месяца полёта КА на ГСО
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и  модельных данных при  использовании форму-
лы (2), поэтому в данной работе мы также восполь-
зуемся этим подходом.
Используя данные для значений коэффициентов n 

и δ для различных материалов и соотношение Брэгга- 
Клаймана, позволяющее перейти от данных по алю-
минию к  кремнию, из  издания (Модель космоса, 
1983), окончательно получаем для кремния:

	 (3)

Подставляя в  формулу (1) полученные по экспе-
риментальным данным потоков с  приборов СКИФ 
и СКЛ дифференциальные спектры электронов (ри-
сунок 2), а также формулу (3), рассчитываем значе-
ния поглощённых доз за  время полёта; результаты 
представлены далее в таблицах 4 и 5 раздела 4.

3. � Исходные данные 
для прогностических расчётов 
с использованием модельных 
данных

Для анализа радиационной стойкости бортовых 
устройств и аппаратуры в 2016 году был сделан про-
гноз исходных данных (ИД) по радиационным ус-
ловиям полёта КА, а  именно, рассчитаны значения 
поглощённых доз (в  Si) от  ИИ КП в  зависимости 
от толщины сферической защиты за десять лет срока 
активного существования (САС) КА на ГСО (табли-
ца 2), разработанные в соответствии с ОСТ 134-1044-
2007-изм. 1 с применением программного комплекса 
(ПК) COSRAD (Кузнецов Н.В. и др., 2011).
На основании таблицы 2 была создана таблица  3 

для  электронов РПЗ при  длительности полёта КА 
на ГСО в 8 лет 3 месяца для сравнения с эксперимен-
тальными данными.

таблица 3 – Поглощённые дозы (в Si) от электронов РПЗ 
за сферическими защитными экранами за 8 лет 3 месяца 
полёта КА на ГСО, рад
№ толщина защиты (Al), г/см2 электроны РПЗ

1 1,00E-02 1,75E+08
2 3,16E-02 9,57E+07
3 1,00E-01 2,70E+07
4 3,16E-01 2,67E+06
5 1,00E+00 6,50E+04
6 3,00E+00 2,59E+03
7 1,00E+01 1,11E+03
8 3,16E+01 2,54E+02
9 1,00E+02 2,90E+01

На основании исходных данных из  таблицы  3 
были рассчитаны локальные поглощённые дозы 
(ЛПД) от  электронов в  местах расположения де-
текторов СКЛ и  СКИФ с  применением 3d-модели 
КА и  разработанного в  АО «НПО Лавочкина» ПК 
LocalDose&SEEv.2 (Пичхадзе  К.М., Хамидулли-
на Н.М., Зефиров И.В., 2006; Зефиров И.В., 2009; Ха-
мидуллина Н.М., Артемов М.Е., Зефиров И.В., 2014; 
Власенков Е.В., 2022), а  затем проведено сравнение 
экспериментальных значений поглощённых доз (по-
лученных по данным со  спектрометров) и  модель-
ных (прогноз с применением 3d-модели, ПК и ИД).
Расчёт ЛПД с применением 3d-модели КА и при-

боров СКИФ и СКЛ проводился для локаций, пока-
занных на рисунке 3.
Кроме того, проведено сравнение доз, полученных 

с  применением измеренных потоков детекторами 
СКИФ и СКЛ, и доз, полученных с использованием 
таблицы 3 в «простейшей» геометрии – полусферы 
с учётом экранировки приборов (за исключением де-
текторов) в направлении открытого космоса только 
ЭВТИ (массовая толщина 0,1 г/см2).

таблица 2 – Поглощённые дозы (в Si) за сферическими защитными экранами (геометрия – сфера) за 10 лет срока 
активного существования (САС) КА на ГСО, рад
толщина защиты (Al),  

г/см2 электроны РПЗ СКЛ ГКЛ суммарная доза

1,00E–02 2,12E+08 2,99E+05 3,88E+02 2,12E+08

3,16E–02 1,16E+08 1,95E+05 1,92E+02 1,16E+08

1,00E–01 3,27E+07 8,95E+04 1,24E+02 3,28E+07

3,16E–01 3,24E+06 3,10E+04 1,04E+02 3,27E+06

1,00E+00 7,88E+04 6,88E+03 1,01E+02 8,58E+04

3,00E+00 3,14E+03 1,49E+03 9,73E+01 4,73E+03

1,00E+01 1,35E+03 2,55E+02 9,16E+01 1,70E+03

3,16E+01 3,08E+02 3,73E+01 7,38E+01 4,19E+02

1,00E+02 3,52E+01 3,45E+00 6,79E+01 1,07E+02

РАСЧЁТ ПОГЛОЩЁННЫХ ДОЗ ПО ДАННЫМ О ПОТОКАХ ЗАРЯЖЕННЫХ ЧАСТИЦ СО СПЕКТРОМЕТРОВ 
НА БОРТУ КА, СОВЕРШАЮЩЕГО ПОЛЁТ НА ГЕОСТАЦИОНАРНОЙ ОРБИТЕ, И ВЕРИФИКАЦИЯ МЕТОДИКИ 
ПРОГНОЗИРОВАНИЯ РАДИАЦИОННЫХ УСЛОВИЙ
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рисунок 3. Локации (отмечены «звёздочками» 
с привязкой к системе координат приборов) для расчёта 
поглощённых доз на поверхности чувствительного слоя 
в детекторах приборов СКЛ и СКИФ-6

таблица 4 – Значения поглощённых доз от электронов космического пространства за 8 лет 3 месяца полёта КА на ГСО 
в Si (рад) и их различие (в %) для разных методов расчёта

прибор метод расчёта
значения 

поглощённых 
доз в Si (рад)

различие (в %) значений поглощённых доз  
за 8 лет 3 месяца полёта КА

между модельными (3d-модель) 
и экспериментальными 

данными

между модельными (полусфера) 
и экспериментальными 

данными

СКИФ

расчёт по данным с детекторов 
прибора 1,28·107 3,9 5,5

расчёт ЛПД с применением 3d-модели 
КА и прибора 1,23·107

расчёт с применением ИД (таблица 3) 
в геометрии полусфера под ЭВТИ 

(толщина 0,1 г/см2)
1,35·107

СКЛ

расчёт по данным с детекторов 
прибора 3,60·107 64,1 62,5

расчёт ЛПД с применением 3d-модели 
КА и прибора 1,29·107

расчёт с применением ИД (таблица 3) 
в геометрии полусфера под ЭВТИ 

(толщина 0,1 г/см2)
1,35·107

4. Результаты расчётов
Результаты расчёта поглощённых доз от  электро-

нов, выполненные с  применением эксперимен-
тальных данных и формул (1)–(3) и с применением 
модельных данных, а  также различие значений по-
глощённых доз для разных описанных выше методов 
расчёта представлены в сводной таблице 4.
Как следует из таблицы 4, используемые при раз-

работке ИД модели космического пространства  

и  программное обеспечение показали удовлетвори-
тельную сходимость результатов проектных (мо-
дельных) расчётов поглощённых доз и  результатов, 
полученных на  основе прямых измерений потоков 
заряженных частиц детекторами приборов СКЛ 
и  СКИФ. Значения поглощённых доз от  электро-
нов по данным с  детекторов прибора СКЛ больше 
в 2,7 раз, чем модельные значения, что, в общем слу-
чае, укладывается в существующую в настоящее вре-
мя точность прогноза радиационных условий (Ради-
ационные условия…, 2006), в данном случае, от ±50% 
до ±100% для потоков частиц РПЗ. Тем не менее, не-
смотря на это различие, по данным о потоках частиц 
можно судить о  поглощённых дозах в  местах рас-
положения приборов с точностью примерно ±100%, 
что для  оценки характеристик радиационных усло-
вий считается удовлетворительным.

выводы
В работе представлены результаты расчёта по-

глощённых доз с использованием данных о потоках 
электронов с  детекторов спектрометров приборов 
СКЛ и  СКИФ, расположенных на  КА, совершаю-
щем полет по геостационарной орбите. Сравнение 
их с результатами модельных расчётов, а именно, по-
лученных с применением ИД, 3d-модели КА и про-
граммного комплекса LocalDose&SEEv.2, а  также 
с применением исходных данных по радиационным 
условиям полёта КА с простой геометрией (полусфе-
ра) расположения приборов, позволяет сделать сле-
дующие выводы:

СКЛ СКИФ-6
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-- используемые при разработке ИД модели косми-
ческого пространства и  программное обеспече-
ние показали удовлетворительную сходимость 
результатов проектных (модельных) расчётов по-
глощённых доз и результатов, полученных на ос-
нове прямых измерений потоков заряженных ча-
стиц детекторами приборов СКЛ и СКИФ;

-- полученное расхождение (от 4% для  прибора 
СКИФ до 64% для прибора СКЛ) модельных ре-
зультатов расчётов с применением 3d-модели КА 
и  ПК LocalDose&SEEv.2, с  экспериментальны-
ми результатами для  электронов подтверждает 
удовлетворительную точность и  достоверность 
ПК LocalDose&SEEv.2, а  также заложенных 
в ПК COSRAD прогностических моделей элек-
тронного излучения космического пространства, 
особенно если учитывать существующую в  на-
стоящее время точность прогноза радиационных 
условий;

-- меньшие в  2,7 раз значения модельных резуль-
татов расчётов, полученных с  применением 
3d-модели КА и ПК LocalDose&SEEv.2, по срав-
нению с  экспериментальными результатами 
для прибора СКЛ можно объяснить существую-
щей в настоящее время точностью прогноза ра-
диационных условий (Радиационные условия…, 
2006), а именно, от ±50% до ± 100% для потоков 
частиц РПЗ. Тем не менее, несмотря на это раз-
личие, можно сделать вывод, что модельный про-
гноз значений поглощённых доз в местах распо-
ложения приборов с точностью примерно ± 100% 
(при сравнении с результатами, независимо полу-
ченными с помощью экспериментальных данных 
о  потоках частиц) даже был неожиданностью 
для авторов;

-- допустимое расхождение (от 5,5% до 62% в за-
висимости от  прибора) модельных результатов 
расчётов, полученных с  применением простой 
модели полусферы и ИД, с  экспериментальны-
ми результатами для электронов показывает, что 
в случае, когда расположение аппаратуры позво-
ляет использовать модель полусферы, достигает-
ся удовлетворительная точность прогноза дозо-
вой нагрузки за заданный период времени.

В заключение ещё раз следует подчеркнуть, что 
анализ полученных данных показывает удовлетво-
рительную точность и достоверность программных 
комплексов LocalDose&SEEv.2 (расчёт локальных 
радиационных характеристик с  использованием 
3d-модели КА) и COSRAD (прогноз излучений кос-
мического пространства, основанного на  современ-
ных моделях космоса), проверенные для двух суще-
ственно отличающихся по радиационным условиям 
орбит КА.
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введение
Возобновление широкомасштабных исследований 

Венеры в настоящее время входит в планы основных 
космических держав. В  ближайшем десятилетии 
планируются миссии России (Бирюков  А.С. и  др., 
2024), Китая (VOICE), ESA: EnVision (2031), LISA 
(2035), а  также NASA: DAVINCI (2030), VERITAS 
(после 2031). На сегодняшний день фундаменталь-
ные вопросы происхождения и эволюции Венеры, её 
атмосферы и климата остаются актуальными для из-
учения (Косенкова А.В. и др., 2023).
При проектировании межпланетной миссии акту-

альной задачей является защита космического аппа-
рата и его узлов от метеорных воздействий. Негатив-
ные эффекты в результате воздействия метеороидов 
включают возможность критического поврежде-
ния конструкций и  систем космического аппарата, 
а также эрозию поверхностей оптических приборов 
и других устройств.
Необходимость применения на этапе перелёта за-

щитных мер для критичных элементов космическо-
го аппарата (КА) определяется на  основе расчёта 
вероятности отсутствия критического повреждения, 
критерием которого может выступать пробой стен-
ки конструкции, входящей в состав КА, образование 
отверстия более определённого диаметра или крате-
ра определённой глубины. При проведении расчёта 
необходимо использовать модель, описывающую 
распределение метеороидов на  трассе перелёта по 
массе, скорости и  направлению, в  совокупности 
с  баллистическими уравнениями, определяющими 
критический диаметр частицы, пробивающей кон-
струкцию при заданных параметрах соударения.
История прямых измерений потока межпланетных 

пылевых частиц в пространстве между Землёй и Ве-
нерой началась с АМС «ВЕНЕРА-2». Данные о по-
следовавших экспериментах сведены в  таблицу  1. 
Некоторые КА, кроме  датчиков пыли, несли фото-
камеры и фотометры. Большинство полученных дан-
ных сохраняют ценность по сей день; в  последние 
годы ведётся их активный анализ.

таблица 1 – Детекторы пыли на КА в межпланетном 
пространстве

космический аппарат год запуска расстояние (а.е.)

«ВЕНЕРА-2» 1965 ≈ 0,83–1,0

PIONEER 9 1968 0,75–0,99

HELIOS-1, -2 1974, 1976 0,3–1,0

ВЕГА-1, -2 1984 0,7–1,0

GALILEO 1989 0,7–5,3

CASSINI 1997 0,7–10

ICAROS 2010 0,71–1,1

Метеороидное вещество в  межпланетном про-
странстве очень условно можно разделить на  два 
компонента: зодиакальное пылевое облако и разно-
образные уплотнения в нём: пылевые кольца, резо-
нансные струи, метеороидные потоки. Наблюдения 
зодиакального света на КА Helios позволили полу-
чить зависимость плотности пыли зодиакального 
пылевого облака от гелиоцентрического расстояния 
αr−1,3±0,1 (Leinert C. et al., 2007), что было подтверж-
дено наблюдениями на КА Parker Solar Probe (PSP) 
(Howard  R.A. et al., 2019) и  данными численного 
моделирования (Pokorný P. et al., 2024). Эта зависи-
мость действительна для 0,3≤r≤1,0 а.е. и расстояния 
от эклиптики по вертикали 0,05 а.е.
В данной работе анализируется влияние споради-

ческих метеороидов на космический аппарат в про-
цессе его перелёта Земля  – Венера на  межпланет-
ном участке. Расчётная методология, базирующаяся 
на модели (ГОСТ 25645.128-85), описывающей плот-
ность распределения спорадических метеороидов, 
адаптирована к  использованию для  межпланетного 
перелёта, траектория участка которого получена ис-
ходя из критерия максимизации массы КА на началь-
ной венерианской орбите. Проведено исследование 
воздействия метеороидов на  КА, имеющий форму 
ориентированного куба с длиной ребра в один метр. 
Такая конфигурация широко применяется для  те-
стирования вычислительных моделей и  первичной 
оценки опасности, обусловленной столкновениями 
с метеороидами в космосе. Кроме того, рассмотрены 
особенности метеороидного и астероидного окруже-
ния Венеры.
Целью работы является предварительный анализ 

потенциала метеороидной модели ГОСТ для оценки 
спорадического фона в межпланетном пространстве. 
При выполнении работы ставились также следую-
щие задачи:

-- оценить степень метеороидной опасности в меж-
планетных перелётах;

-- продемонстрировать сложность условий, свя-
занных с  пылевой и  астероидной обстановкой 
в  окрестностях Венеры, а  также выявить кон-
кретные ограничения для осуществления косми-
ческих полётов в этом регионе;

-- определить состав перспективных мероприятий, 
необходимых для  развития обновлённой мете-
ороидной модели, с  учётом достоинств и недо-
статков существующей.

1. � Траектория межпланетного участка 
перелёта Земля – Венера

В настоящей работе используется общая матема-
тическая модель движения центра масс КА на меж-
планетном участке траектории, которая в  гелио-
центрической системе координат имеет следующее 
представление:

К ВОПРОСУ ОЦЕНКИ МЕТЕОРНОЙ ОПАСНОСТИ ПРИ ПЕРЕЛЁТЕ ЗЕМЛЯ – ВЕНЕРА



47

2.2025

где F0 – вектор ускорения, вызываемого Солнцем; 
FP – вектор ускорения, обусловленного притяжением 
больших планет Солнечной системы и Луны; FSR  – 
вектор ускорения от  действия на  КА солнечного 
давления.
Ускорения вычисляются по формулам:

где μ0 – гравитационный параметр Солнца; r – ге-
лиоцентрический вектор положения КА; ri и μi – век-
тор положения и гравитационный параметр большой 
планеты (i=1…8) или Луны (i=9) относительно Солн-
ца; PSR0 – удельное давление солнечного света на еди-
ничную площадку на  расстоянии 1 а.е. от  Солнца; 
KSR – коэффициент отражения поверхности КА; SM – 
площадь миделевого сечения КА, перпендикулярная 
направлению на Солнце; mS – масса КА; a – астроно-
мическая единица.
Траектория межпланетного участка рассчитана по 

критерию максимизации конечной массы КА на ор-
бите вокруг Венеры. Дата прилёта к Венере опреде-
лена исходя из  критерия минимизации характери-
стической скорости выведения на начальную орбиту 
искусственного спутника Венеры.

Основные характеристики траектории перелёта 
Земля  – Венера, используемой для  расчёта воздей-
ствий метеороидов, приведены в  таблице 2. Масса 
полезной нагрузки (ПН) указана для  запуска с  кос-
модрома «Восточный» ракетно-космическим ком-
плексом тяжёлого класса в составе ракеты-носителя 
«Ангара-А5» и разгонного блока «ДМ».

таблица 2 – Основные характеристики траекторий 
перелёта для периода запуска в 2031 году

параметр значение

дата старта 31.05.2031

масса ПН, выводимая на отлётную 
траекторию, кг 5300

V1
∞, км/с 2,7

δ1
∞, градус:

- эклиптика –10,4

- J2000 6,2

ΔV1, км/с 3,6

длительность перелёта, сутки 148

угловая дальность перелёта, ° 190,2

дата прилёта 26.10.2031

V2
∞, км/с 3,7

δ2∞, градус:

- эклиптика –22,0

- экватор Венеры –22,3

ΔV2, км/с 1,2

Vвх, км/с 10,9

В таблице используются следующие обозначения:
V1

∞  – модуль вектора отлётной асимптотической 
скорости;
δ1
∞ – склонение вектора отлётной асимптотической 

скорости в  эклиптической системе координат и  в 
J2000;
ΔV1 – характеристическая скорость разгона с опор-

ной круговой орбиты искусственного спутника Зем-
ли высотой 200 км;

V2
∞  – модуль вектора подлётной асимптотической 

скорости;
δ2∞  – склонение вектора подлётной асимптотиче-

ской скорости в  эклиптической и  афрографической 
системе координат;
ΔV2  – характеристическая скорость выхода на  эл-

липтическую орбиту искусственного спутника Ве-
неры с  высотой перицентра 1500 км и  периодом 
24 часа;

Vвх – скорость входа СА в атмосферу.
На рисунке 1 представлена траектория перелёта 

Земля – Венера в проекции на плоскость эклиптики.
рисунок 1. Траектория перелёта Земля – Венера 
в проекции на плоскость эклиптики
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2. � Оценка вероятности отсутствия 
критического повреждения 
конструкции

Модель ГОСТ действительна в плоскости эклипти-
ки на  расстоянии до  1 млн. км от  Земли. Для про-
ведения расчёта метеороидной опасности на трассе 
перелёта Земля  – Венера использована экстраполя-
ция распределения метеороидов по скоростям и на-
правлениям, полученного на Земле и в околоземном 
космическом пространстве. Отметим, что в перспек-
тиве необходимо расширить область применения от-
ечественного стандарта, как минимум, до пределов 
расположения планет земной группы, а также ввести 
функцию распределения плотности метеорных тел 
по их массам. Для этого нужны систематические на-
блюдения в  соответствующих областях межпланет-
ного пространства.
К одному из достоинств модели можно отнести тот 

факт, что определяемый в  ней векторный комплекс 
частиц задаётся фазовой плотностью p(r, v), т.е. по-
ложение каждой частицы задаётся в  шестимерном 
фазовом пространстве вектором положения части-
цы  r и  вектором её скорости v, что позволяет вос-
пользоваться теоремой Лиувилля при  преобразова-
нии плотности потока спорадических метеороидов, 
обусловленном переходом из одной системы коорди-
нат в другую (Белькович О.И., 1983).
К недостаткам модели следует отнести отсутствие 

обновления данных на  основе современных астро-
номических наблюдений, отсутствие принятой стан-
дартной методики расчёта, а  также ограниченный 
в  сравнении с  известными зарубежными моделями 
диапазон применения.
Плотность потока спорадических метеороидов за-

даётся как
Q(v, ε, ψ, m)=F(m)pε(v)p(ε, ψ),
где v  – скорость метеорной частицы; ε, ψ  – угло-

вые координаты радиантов метеороидов (в  эклип-
тической сферической системе координат ε  – элон-
гация; ψ  – эклиптическая широта радианта); F(m)= 
=Q(m0)(m/m0)1–S, где Q(m0) – плотность потока метео-
роидов с массой более m0, пересекающих за единицу 
времени единичную площадку, нормальную вектору 
скорости во всем интервале скоростей и приходящих 
со всей небесной сферы; S – параметр распределения 
метеороидов по массам; pε(v) – условное распределе-
ние скоростей метеороидов в гелиоцентрической си-
стеме координат; p(ε, ψ) – плотность распределения 
радиантов метеороидов по небесной сфере.
Соотношение между фазовой плотностью и плот-

ностью потока в  окрестности заданной точки про-
странства r задаётся как (Белькович О.И., 1983)

Q(v, ε, ψ)=Nv3sinε p(r, v),

где N  – число частиц в  объёме фазового 
пространства.
При переходе из неподвижной системы координат 

в подвижную используется выражение

	 (1)

принимая во внимание, что в случае r1≡r2 выполня-
ется теорема Лиувилля, согласно которой для  двух 
точек фазового пространства, связанных одной тра-
екторией, выполняется равенство

p(r1, v1)=p(r2, v2).
Общее число метеорных частиц, попадающих 

на площадку какой-либо поверхности, принадлежа-
щей движущемуся КА, определяется как

При переходе к объектоцентрической системе коор-
динат, связанной с экспонируемой площадкой (в ко-
торой τ, η – координаты радианта метеороида, w – от-
носительная скорость частицы), в подынтегральном 
выражении используется множитель (1). Пошаговое 
интегрирование по dτ, dη, dw осуществляется с на-
хождением скоростей и углов подлёта метеороидов 
в этой системе координат.
При движении по межпланетной трассе вносится 

поправка в гелиоцентрическую скорость частицы

где v0  – гелиоцентрическая скорость метеороида 
на расстоянии 1 а.е.; rS – удаление КА от Солнца в а.е.
В расчёте учтена поправка плотности спорадиче-

ского потока для области межпланетного простран-
ства r=0,3÷1,0 а.е. с учётом зависимости плотности 
пыли зодиакального пылевого облака от  гелиоцен-
трического расстояния (Leinert C. et al., 2007) в виде

Q(r)=Q0rS
–1,3,	 (2)

где Q0 является плотностью потока на расстоянии 
1 а.е.
Пробитие преграды при  заданных условиях со-

ударения определяется с  помощью баллистических 
предельных уравнений (БПУ). С их использованием 
из общего числа частиц Nσ, падающих на заданную 
площадку или элемент конструкции за  время полё-
та, выделяется количество пробивающих частиц Np, 
т.е. количество пробоев элемента за время его нахож-
дения в космическом пространстве.
Если рассматривать Np как реализацию пуассонов-

ского процесса, то вероятность непробоя конструк-
ции рассчитывается по формуле

P0=e–Np.

К ВОПРОСУ ОЦЕНКИ МЕТЕОРНОЙ ОПАСНОСТИ ПРИ ПЕРЕЛЁТЕ ЗЕМЛЯ – ВЕНЕРА
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3. � Результаты расчёта метеорной 
опасности на траектории перелёта 
Земля – Венера

Описание алгоритма расчёта потоков спорадиче-
ских метеороидов по модели ГОСТ в строгой поста-
новке в данной работе не приводится, так как со все-
ми подробностями он по объёму выходит за  рамки 
журнальной статьи. Поэтому авторы ограничились 
рассмотрением в предыдущем разделе лишь отдель-
ных опорных моментов алгоритма, которые помогут 
читателю понять основные принципы расчёта. Тем 
не  менее данный алгоритм был разработан и  при-
менялся для  определения плотности потока частиц 
на трассе перелёта Земля – Венера.
С целью проверки разработанного алгоритма про-

ведён тестовый расчёт плотности потока спорадиче-
ских метеороидов на  площадку, ориентированную 
случайным образом, движущуюся по гелиоцентри-
ческой орбите на расстоянии 1 а.е. и 0,723 а.е. В та-
блице 3 приведены результаты расчётов распределе-
ния спорадических метеороидов на основе наиболее 
известных моделей, взятые из отчёта (Comparison…, 
2009), в сравнении с авторскими расчетами, выпол-
ненными по модели ГОСТ. Краткий анализ указан-
ных моделей приведён в (Comparison…, 2009).
Как видно из таблицы, расчёт по модели ГОСТ даёт 

приемлемые результаты при  сравнении с  зарубеж-
ными моделями, однако в отличие от них выбранная 
функциональная зависимость (2) плотности потока 
частиц от  гелиоцентрического расстояния не  имеет 
дифференциации по массе метеороидов.
Для спроектированной траектории полёта про-

должительностью 148 суток из таблицы 1 проведён 
расчёт числа воздействующих частиц за время пере-
лета, падающих на грани связанного с КА ориенти-

рованного модельного куба стороной 1  м, средней 
скорости соударения, а также вероятности непробоя 
(ВНП) его граней в виде одностенной и двустенной 
конструкций. Условная одностенная конструкция за-
дана как пластина толщиной 1,5 мм из сплава АМг6, 
для  двустенной добавлен внешний (вынесенный 
на  50 мм) бампер толщиной 0,5 мм из  того же ма-
териала. Данные конфигурации выбраны с  целью 
оценки потенциального риска, возникающего во вре-
мя экспедиции, а также степени защиты, которая по-
требуется для КА в дальнейшем.
Пробой одиночной стенки оценён по БПУ, при-

меняемому для  металлических пластин-мишеней 
(Ryan S. et al., 2011):

	 (3)

Использованы следующие обозначения: dc  – кри-
тический диаметр частицы, см; Kf – условие разру-
шения преграды в виде отношения толщины стенки 
к глубине кратера, достаточного для её разрушения, 
в данном случае Kf=1,8; ts – толщина преграды, см; 
HB – твёрдость материала преграды по Бринеллю; ρp, 
ρs – плотность ударника и преграды, г/см3; cs – ско-
рость звука в преграде, км/с; v0 – скорость соударе-
ния, км/с; θ – угол соударения.
Соотношение двойной стенки разбивается на ско-

ростные диапазоны, каждый из которых характеризу-
ет протекание определённых физических процессов, 
возникающих в процессе высокоскоростного соуда-
рения, подтверждённых теоретически и эксперимен-
тально. Используемое здесь уравнение Christiansen-
Cour-Palais (Ryan S. et al., 2011) для трёх диапазонов 
скоростей соударения записывается следующим 
образом.

таблица 3 – Усреднённый по ориентации поток спорадических метеороидов, м–2·год–1, на межпланетной дистанции 
Земли и Венеры

модель распределения 

поток частиц массой более, г

Земля (1 а.е.) Венера (0,723 а.е.)

m>10–6 m>10–3 m>10–6 m>10–3

Grün+HRMP* 1,5E+00 6,0E–04 – –

Divine 1,8E+00 8,9E–04 3,3E+00 5,1E–04

Divine-Staubach 1,8E+00 8,9E–04 3,3E+00 5,1E–04

IMEM/Dikarev 1,4E+00 1,3E–04 2,4E+00 6,9E–05

MEM 1,4E+00 6,0E–04 2,7E+00 1,1E–03

Авторский расчёт на основе модели ГОСТ 25645.128-85 3,8E+00 9,5E–04 6,7E+00 1,7E–03 

* С использованием распределения скоростей Harvard Radio Meteor Project 
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Диапазон 1. Низкоскоростной режим 

	 (4)

где kL=5/3;

vL=  км/с; 

Диапазон 2. Переходный режим 

	 (5)

где kH=3,918; 
vH=7 км/с; 

Диапазон 3. Высокоскоростной режим 

	 (6)

Здесь tw, tb  – толщина задней стенки и  внешнего 
бампера, см; σw – предел текучести материала задней 
стенки, МПа; S  – расстояние между  стенками, см; 
ρb – плотность бампера, г/см3. Остальные обозначе-
ния как в уравнении (3).

Оптимальное соотношение толщины бампера, 
межстеночного расстояния и  диаметра частицы dp 
определяется выражениями

Если соотношение (tb/dp) меньше критического, то 
в уравнении (6) применяется понижающий коэффи-
циент F2

* и, при введении зависимости dc=f (dp), в ре-
зультате уравнение становится нелинейным и  ре-
шить его можно итерационными методами. В данной 
работе уравнение для высокоскоростного режима (6) 
было записано и  использовалось в  исходном виде 
NNO (new non-optimum), поскольку в  рассматри-
ваемом примере высокоскоростного воздействия 
на  двойную стенку толщина бампера и  расстояние 
между  стенками заданы в  приближении к  опти-
мальному режиму работы, в  котором сравнительно 
тонкий передний бампер эффективно разрушает на-
летающую частицу, а  расстояние подобрано таким 
образом, чтобы обеспечить рассеяние фрагментов 
с минимизацией воздействия на заднюю стенку.
Результаты расчёта приведены в  таблице 4. Ори-

ентация площадок привязана к  гелиоцентрической 
эклиптической системе координат и не зависит от на-
правления вектора скорости КА.
В таблице используются следующие обозначе-

ния: Nσ – число воздействий частиц массой m>10–6 г 
на поверхность за время перелёта; vp – скорость со-
ударения, км/с; NP1 – количество пробоев одностен-
ной преграды; P01  – ВНП одностенной преграды; 
NP2  – количество пробоев двухстенной преграды; 
P02  – ВНП двухстенной преграды. Количество про-
боев рассчитывается исходя из характеристик пада-
ющих на поверхность частиц Nσ (плотность и масса 

таблица 4 – Параметры воздействия метеороидов на ориентированные поверхности КА на трассе перелёта 
Земля – Венера

площадка Nσ vp NP1 P01 NP2 P02

фронтальная 6,34E–01 41,92 6,97E–02 0,932680 3,15E–04 0,999685

тыльная 3,24E+00 10,92 9,84E–03 0,990206 4,10E–05 0,999959

антисолнечная 7,94E–01 16,10 7,18E–03 0,992850 2,96E–05 0,999970

солнечная 2,57E+00 14,75 2,04E–02 0,979848 8,39E–05 0,999916

северная* 1,33E+00 15,09 9,98E–03 0,990073 4,10E–05 0,999959

южная 1,25E+00 15,38 9,44E–03 0,990607 3,85E–05 0,999961

итог 9,82E+00 1,26E–01 0,881190 5,49E–04 0,999451

* Северному направлению соответствует север эклиптики
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представлено на  рисунке  2, иллюстрирующем ре-
зультаты таблицы 4, где сравнивается число воз-
действий частиц массой m>10–6 г и количество про-
бивающих частиц, приходящихся за время перелета 
на грани модельного куба.
Интенсивность потока метеороидов на ориентиро-

ванную на Солнце площадку при венерианском пере-
лёте возрастает по сравнению с аналогичным значе-
нием при движении по гелиоцентрической круговой 
орбите из-за  наличия радиальной составляющей 
скорости при приближении КА к Солнцу, при этом 
противосолнечная сторона подвергается сравнитель-
но менее интенсивным воздействиям.
Усреднённое распределение скоростей соударения, 

рассчитанное на случайным образом ориентирован-
ную площадку в течение перелёта (рисунок 3), имеет 
двухмодальный характер. Основной его пик находит-
ся в диапазоне скоростей 14–18 км/с, также имеется 
небольшой локальный пик в диапазоне 62–68 км/с, 
где удар сопровождается явлениями, аналогичными 
взрыву.

4. � Метеороиды и пыль в области  
0,7–1,0 а.е.

Модели распределения спорадического метеороид-
ного вещества, как ГОСТ, так и  другие (см. табли-
цу 3), не учитывают, да и не могут учесть некоторых 
особенностей. Это концентрации пыли и, возмож-
но, крупных метеороидов и/или мелких астероидов. 
Часть из них открыта относительно недавно.
Пылевое кольцо Венеры. Впервые существова-

ние пылевого кольца вдоль орбиты Венеры было 
найдено по измерениям миссии Helios (Leinert  C. 

рисунок 2. Число воздействий и количество пробивающих частиц на грани куба на трассе перелёта Земля – Венера

рисунок 3. Усреднённое распределение скоростей 
соударения на трассе перелёта

частиц, скорость, углы соударения) с  применением 
формул (3)–(6).
Итоговая вероятность непробоя стенок ориенти-

рованного куба без  применения защиты составляет 
чуть более 0,88. Эта величина не  регламентирует-
ся, но для космического средства в целом задаётся, 
как правило, на уровне P0=0,95. Для двойной стенки 
пробивающий поток уменьшается более чем на два 
порядка, соответственно, ВНП куба достигает при-
емлемого уровня с очень большим запасом – это сви-
детельствует о том, что защите на реальном КА под-
лежат только самые уязвимые компоненты.
Наиболее интенсивный поток частиц, как следует 

из таблицы 3, приходится на тыльную площадку, по-
скольку преимущественное направление движения 
спорадических метеороидов совпадает с  направ-
лением вращения Земли вокруг Солнца. Однако 
наиболее опасной является фронтальная площад-
ка в связи с тем, что на неё воздействуют частицы 
с гораздо более высокими скоростями. Наглядно это  
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et  al., 2007). Изображения, полученные миссией 
STEREO, позволили установить структуру коль-
ца (Jones M.H. et al., 2017). Ориентация кольца от-
личается от  ориентации орбиты Венеры: наклон 
кольца меньше на 2,1°, а долгота восходящего узла 
составляет 68,5°. Средняя ширина кольца оценена 
в 0,02393 а.е. По данным STEREO и PSP плотность 
пыли выше зодиакальной на 10%.
Изначально предполагалось, что венерианское 

кольцо аналогично резонансному пылевому кольцу 
Земли, но  попытки смоделировать кольцо Венеры 
в результате миграции пыли не удались; вероятность 
захвата оказалась низкой, хотя причина этого не ясна 
(Sommer M. et al., 2020). Приблизительно в то же вре-
мя (Pokorný  P., Kuchner  M., 2019), промоделировав 
эволюцию более 10 млн. пылевых частиц и  более 
2 млн. фиктивных астероидов, обнаружили, что есть 
только один источник, обеспечивающий достаточ-
ную плотность кольца (соответствующую наблюде-
ниям STEREO) – это астероиды-коорбитали. Общая 
масса кольца оценена в (1–3)·1013 кг, что эквивалент-
но астероиду диаметром в 2–3 км. Кольцо возникло 
либо относительно недавно вследствие разрушения 
астероида, либо постоянно пополняется вследствие 
медленного измельчения популяции астероидов.
Коорбитали (астероиды компаньоны). В  рабо-

те (Pokorný  P., Kuchner  М., 2019) промоделирована 
динамика астероидов в  орбитальном резонансе  1:1 
с Венерой, причём начальной выборкой (10000 асте-
роидов) послужили те объекты, которые стабильно 
находились возле Венеры 10 млн. лет. Всё это объ-
екты с низким (e <0,3) эксцентриситетом. Оказалось, 
что около 8% астероидов (e <0,1) остаются в  резо-
нансе в течение возраста Солнечной системы. В на-
стоящее время известны семь коорбиталей Венеры 
с хорошо определёнными орбитами. Все они имеют 
эксцентриситет e >0,3 и  пересекают орбиту Земли. 
Коорбитали с  e <0,3 пока не  найдены, хотя усилия 
предпринимались (Pokorný P. et al., 2020). Однако это 
не исключает возможности их существования. Верх-
ний предел количества коорбитальных астероидов 
с низким эксцентриситетом и ярче 21-й звёздной ве-
личины (примерно 400–900 м в диаметре) оценивают 
как  (Pokorný P. et al., 2020).
Резонансные струи. Орбитальные резонансы (ре-

зонансы среднего движения) могут либо рассеивать 
метеороиды, формируя пробелы в  распределении 
орбит, либо концентрировать, формируя сгущения 
(рои) или уплотнённые струи. Для метеороидных по-
токов некоторые исследования проводились (для Ле-
онид, Орионид, Персеид, Лирид, Таурид и Геминид). 
В  частности, в  потоке Геминид было найдено не-
сколько чётко выраженных резонансов, в  который 
захватывались только крупные частицы, массой 
0,003–0,3  г. Для межпланетного пылевого облака 

внутренней солнечной системы таких исследований 
явно недостаточно.
Метеороидные потоки. Метеороидные потоки 

в пространстве – это не что иное, как пылевые следы, 
образующиеся при выбросах частиц из родительских 
тел (в основном из комет). Потоки состоят преиму-
щественно из крупных метеороидов (порядка 10−5 г 
и  бóльших), поскольку меньшие частицы уходят 
из потока под действием радиационных эффектов.
В последние 10–15 лет появились публикации о на-

блюдении метеороидных потоков с  КА, например, 
след кометы 45P/Honda-Mrkos-Pajdušáková наблю-
дался на КА Helios (Krüger H. et al., 2020); метеоро-
идный поток Геминид наблюдался с КА Parker Solar 
Probe (Battams  K. et al., 2022). Появилась возмож-
ность построить модели лучшего качества, объеди-
нив эти наблюдения с  наземными. Две существую-
щие модели метеороидных потоков (IMEX, IMEM2) 
принадлежат Европейскому Космическому Агент-
ству и не являются открытыми.

обсуждение
Проведённый в работе анализ метеороидной опас-

ности на  межпланетном маршруте между  Землёй 
и  Венерой показал, что её будущие исследования 
должны сосредоточиться на  нескольких ключевых 
аспектах.
1.  Следует добавить в  алгоритм расчёта данные 

метеороидных потоков, начиная с главных, наблюда-
ющихся на Земле, на первом этапе исследований.
2.  В  перспективе необходимо создать отдельную 

модель (или подмодель), учитывающую потенциаль-
ные последствия столкновения космического аппа-
рата со следами комет.
3.  Для обновления метеороидной модели необхо-

димы проведение и обработка статистически значи-
мого количества астрономических наблюдений. Мо-
дель должна базироваться на  данных, полученных 
от установленных на КА датчиков регистрации мете-
ороидов, наблюдений зодиакального света, вспышек 
на Луне и данных лунных кратеров, а также земных 
астрономических видеонаблюдений.
4.  В  перспективе необходимо расширить область 

применения модели, как минимум, до пределов рас-
положения планет земной группы.
5.  Следует более подробно проанализировать воз-

можную опасность факторов, перечисленных в раз-
деле 4: пылевого кольца, коорбиталей, резонансных 
сгущений пыли.

заключение
Разработан алгоритм, позволяющий рассчитывать 

воздействие метеорных частиц на КА в процессе меж-
планетного перелёта. Результаты решения тестовых 

К ВОПРОСУ ОЦЕНКИ МЕТЕОРНОЙ ОПАСНОСТИ ПРИ ПЕРЕЛЁТЕ ЗЕМЛЯ – ВЕНЕРА
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задач с определением уровня воздействий на плане-
тарных орбитах подтвердили приемлемость модели  
ГОСТ 25645.128-85 для расчётов потоков спорадиче-
ских метеороидов.
Для примерной траектории межпланетного участ-

ка перелёта КА на Венеру с предполагаемым стартом 
перспективной миссии в  2031 году, спроектирован-
ной по критерию оптимальности исходя из  макси-
мизации массы КА на  орбите вокруг Венеры, про-
ведён расчёт воздействия метеороидов на КА при его 
движении по трассе перелёта, определены значения 
количества падающих частиц на  грани модельного 
куба и  вероятности непробоя граней в  виде одно-
стенной и двухстенной преграды.
Результаты работы показали, что воздействие мете-

орных частиц на критичные элементы КА в течение 
межпланетного перелёта Земля  – Венера является 
существенным фактором, с которым нельзя не счи-
таться на этапе проектирования. Такой перелёт тре-
бует, как минимум, защиты наиболее уязвимых ком-
понентов КА.
При планировании траекторий перелётов необхо-

димо учитывать астероидную опасность, учитывая 
популяцию астероидов, сближающихся с  Землей. 
Их  количество, зарегистрированное на  данный мо-
мент, превышает 30  000 (диаметр самых тусклых 
объектов из  известных составляет порядка 1  м), 
а популяция ненаблюдаемых объектов с диаметром 
порядка 20  м  – несколько миллионов (Harris  A.W., 
2023). Кроме того, следует учитывать сложности об-
становки на конкретных локальных участках перелё-
та, в частности, вблизи Венеры.

Исследования в  статье в  части введения, раз-
дела 4, заключения, списка литературы выполнены 
при  поддержке государственного задания Мини-
стерства науки и высшего образования Российской 
Федерации (тема № FSWM-2024-0005).

список литературы
Белькович О.И. Астрономическая селекция при на-

блюдениях метеоров и методы ее учета // Астрономи-
ческий вестник. 1983. Т. 17, № 3. С. 108-115.

Бирюков А.С., Зверев А.В., Деменко О.Г. К вопросу 
экспериментальной отработки посадочного аппара-
та на случай его посадки на поверхность Венеры // 
Вестник НПО им. С.А. Лавочкина. 2024. № 3. С. 60-
66. DOI: 10.26162/LS.2024.17.70.009.

Косенкова А.В., Ефанов В.В., Седых О.Ю. Исследо-
вания планет земной группы дистанционными и кон-
тактными методами. Часть 1. История  // Вестник 
НПО им. С.А. Лавочкина.  2023. № 4. С.  9-19. DOI: 
10.26162/LS.2023.62.4.002.

Battams  K., Gutarra-Leon  A.J., Gallagher  B., 
Knight M.M. et al. Continued PSP/WISPR observations 
of a Phaethon-related dust trail // The Astrophysical Jour-
nal. 2022. Vol. 936. Art. id. 81. DOI: 10.3847/1538-4357/
ac83b5.

Comparison of Meteoroid Models. IADC Action 
Item 24.1. IADC-09-03. 2009. URL: https://www.iadc-
home.org/documents_public/file_down/id/4126 (дата 
обращения: 18.02.2025).

Harris A.W., Chodas P.W. Update of NEA Population 
and Survey Completion // In: Asteroids, Comets, Mete-
ors Conference, held 18–23 June, 2023 in Flagstaff, Ari-
zona. 2023. abs. id. 2519.

Howard R.A., Vourlidas A., Bothmer V., Colaninno R.C. 
et al. Near-Sun observations of an F-corona decrease and 
K-corona fine structure // Nature. 2019. Vol. 576. P. 232-
236. DOI: 10.1038/s41586-019-1807-x.

Jones M.H., Bewsher D., Brown D.S. Mapping the cir-
cumsolar dust ring near the orbit of Venus // Icarus. 2017. 
Vol. 288. P. 172-185. DOI: 10.1016/j.icarus.2017.01.015.

Krüger  H., Strub  P., Sommer  M., Altobelli  N. et al. 
Helios spacecraft data revisited: detection of cometary 
meteoroid trails by following in situ dust impacts // As-
tronomy and Astrophysics. 2020. Vol. 643. Art. id. A96. 
DOI: 10.1051/0004-6361/202038935.

Leinert  C., Moster  B.  Evidence for dust accumu-
lation just outside the orbit of Venus  // Astronomy 
and Astrophysics.  2007. Vol.  472. P.  335-340. DOI: 
10.1051/0004-6361:20077682.

Pokorný  P., Kuchner  M. Co-orbital Asteroids as the 
Source of Venus’s Zodiacal Dust Ring  // The Astro-
physical Journal.  2019. Vol.  873. Art. id. L16. DOI: 
10.3847/2041-8213/ab0827.

Pokorný  P., Kuchner  M.J., Sheppard  S.S. A  Deep 
Search for Stable Venus Co-orbital Asteroids: Limits on 
the Population  // The Planetary Science Journal.  2020. 
Vol. 1. Art. id. 47. DOI: 10.3847/PSJ/abab9f.

Pokorný P., Moorhead A.V., Kuchner M.J., Szalay J.R. 
et al. How Long-lived Grains Dominate the Shape of the 
Zodiacal Cloud // The Planetary Science Journal. 2024. 
Vol. 5. Art. id.82. DOI: 10.3847/PSJ/ad2de8.

Ryan  S., Christiansen  E.L. A  ballistic limit analysis 
programme for shielding against micrometeoroids and 
orbital debris //Acta Astronautica. 2011. Vol. 69. № 5-6. 
P. 245-257. DOI: 10.1016/j.actaastro.2011.04.012.

Sommer  M., Yano  H., Srama  R.  Effects of neigh-
bouring planets on the formation of resonant dust 
rings in the inner Solar System  // Astronomy and 
Astrophysics.  2020. Vol.  635. Art. id. A10. DOI: 
10.1051/0004-6361/201936676.

Статья поступила в редакцию 19.02.2025
Статья после доработки 24.02.2025
Статья принята к публикации 28.03.2025



54

УДК 629.783

АЛГОРИТМ ФОРМИРОВАНИЯ 
МНОГОИМПУЛЬСНЫХ ПРОГРАММ 
КОРРЕКЦИЙ КРУГОВЫХ ОРБИТ 
ДЛЯ РЕШЕНИЯ ТИПОВЫХ ЗАДАЧ. 
ЧАСТЬ 2

AN ALGORITHM FOR MAKING OF 
CIRCULAR ORBITS’ MULTIIMPULSE 
CORRECTION PROGRAMS AIMED  
AT TYPICAL TASKS SOLVING.  
PART 2

А.Е. Назаров1, 
доктор технических наук, 
naz‑a‑e@yandex.ru;
А.Е. Nazarov

В части 2 статьи сформулированы  
постановки основных типовых задач  
коррекции круговых орбит и рассмотрены 
конкретные примеры решения этих  
задач с помощью программы, разработанной 
на основе, представленного в части 1  
(Назаров А.Е., 2024) алгоритма формирования 
многоимпульсных программ коррекций (МПК). 
Для обеспечения универсальности  
использования данной программы  
рассмотрены определённые доработки  
алгоритма формирования МПК и предложена 
общая структура и состав исходных  
данных программы для решения различных  
типовых задач. В качестве типовых  
рассмотрены задачи: компенсации ошибок 
выведения космического аппарата (КА)  
на заданную орбиту; приведения КА  
с орбиты выведения на рабочую орбиту,  
в том числе фазирование по аргументу широты 
при пакетном выведении; поддержание  
параметров рабочей орбиты КА в течение  
срока активного существования (САС);  
увод КА с рабочей орбиты по окончании САС.

1  АО «НПО Лавочкина», Россия, Московская область, 
г. Химки.

Lavochkin Association, JSC, Russia, Moscow region, 
Khimki.

The part 2 of the article covers  
a setup of main typical tasks of  
circular orbits’ correction and  
some actual examples of the tasks  
solving are considered by means of  
the program developed on the algorithm  
the circular orbits’ multiimpulse  
corrections (MCP) presented in part 1  
of the article. (Nazarov А.Е., 2024).  
For the sake of flexibility of the program  
application the article considers some  
definite upgrades of the MCP making  
algorithm and proposes common  
framework and composition of the program  
input data for various typical tasks solving.  
The following tasks are considered as  
typical ones: errors compensation of  
the spacecraft (SC) insertion into target  
orbit; SC transfer from the insertion orbit  
into operation orbit, including phasing by  
the latitude argument in the multi-insertion  
case; maintenance of the SC operation orbit  
parameters throughout the entire active lifetime;  
SC deorbiting at the end of active lifetime.
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введение
Необходимость применения многоимпульсных 

программ коррекции (МПК) для  решения типовых 
задач коррекции круговых орбит возникает при ис-
пользовании двигательной установки (ДУ) с малой 
тягой. Характерной особенностью таких ДУ, напри-
мер, оснащённых электрическими ракетными дви-
гателями (ЭРД), являются достаточно протяжённые 
интервалы работы ЭРД, требуемые для  изменения 
корректируемых параметров орбиты. В основе рас-
сматриваемых МПК лежит использование парных 
двухпараметрических корректирующих импульсов 
(КИ), реализуемых на  участках орбиты, располо-
женных симметрично относительно восходящего 
и нисходящего узлов. (Назаров А.Е., 2017). При этом 
число КИ должно выбираться с учётом ограничений 
на  длительность работы ДУ при  одном включении 
и с учётом минимизации затрат характеристической 
скорости при реализации протяжённых КИ. Наибо-
лее энергоёмкими являются некомпланарные КИ, ис-
пользуемые для поворота плоскости орбиты (Аверки-
ев Н.Ф., Клюшников В.Ю. и др., 2024).
К основным типовым задачам коррекции круговых 

орбит целесообразно отнести следующие:
-- Компенсация ошибок выведения КА на  задан-
ную орбиту.

-- Приведение КА с орбиты выведения на рабочую 
орбиту.

-- Поддержание параметров рабочей орбиты КА 
в течение срока активного существования (САС).

-- Увод КА с рабочей орбиты по окончании САС.
Следует отметить, что в задачах приведения мож-

но выделить задачу фазирования положения КА 
в  плоскости орбиты, которая должна решаться, на-
пример, при  разведении КА по орбитальным пози-
циям при  пакетном запуске и  задачу перевода КА 
на  заданное расположение трассы на  поверхности 
Земли. По сути для решения этих задач используется 
фазирование, только в  первом случае по аргументу 
широты u, а во втором – по географической долготе 
восходящего узла (ГДВУ) λ и реализуется с помощью 
коррекций периода обращения КА.
Далее рассмотрены конкретные примеры решения 

типовых задач коррекции с  помощью программы, 
разработанной на основе представленного в части 1 
(Назаров А.Е., 2024) алгоритма формирования МПК, 

и  приведены соответствующие доработки, учиты-
вающие особенности различных типовых задач 
коррекции.

1. � Компенсация ошибок выведения 
КА на заданную орбиту

Необходимость решения этой задачи может возни-
кать после выведения КА на так называемую орбиту 
выведения, параметры которой из-за ошибок выведе-
ния отличаются от заданных допустимых значений.
В первой части статьи (Назаров  А.Е., 2024) был 

рассмотрен пример решения этой задачи. При этом 
в  качестве заданной орбиты рассматривалась гео-
синхронная ССО с  суточной повторяемостью рас-
положения трассы на поверхности Земли. В качестве 
ошибок выведения рассмотрены ошибки по периоду 
обращения КА ΔТКОР и  по наклонению ΔiКОР. Ком-
пенсация этих ошибок необходима для  обеспече-
ния ежесуточной повторяемости трассы полёта КА 
и  обеспечения требуемой скорости прецессии пло-
скости ССО.
Постановка задачи коррекции для  рассматривае-

мого примера сформулирована следующим образом: 
определить программу включений ДУ для компенса-
ции ошибок выведения КА на заданную ССО ΔТКОР 
и ΔiКОР за заданное время ΔtКОМП с учётом ограниче-
ний на длительность одного включения ДУ τ1

ДУ.
Эту формулировку можно рассматривать и  как 

общую постановку задачи расчёта программы кор-
рекции периода обращения (высоты) и  наклонения 
круговой орбиты, при  этом параметры ΔtКОМП и  τ1

ДУ  
следует рассматривать как ограничения.
Для обеспечения универсальности разрабатывае-

мой программы расчёта параметров типовых коррек-
ций целесообразно доработать представленный ра-
нее алгоритм и дополнить состав исходных данных 
(ИД) параметрами, учитывающими особенности 
решения других типовых задач коррекции. С  учё-
том этого в таблице 1 представлена общая структу-
ра и состав ИД для решения рассматриваемых далее 
типовых задач коррекции. Серым фоном выделены 
обозначения используемых в ИД параметров. В каче-
стве примера содержания ИД использованы данные 
для решения рассмотренной ранее задачи компенса-
ции ошибок выведения.

DOI: 10.26162/LS.2025.69.54.008
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В таблице 1 приняты следующие обозначения:
a, e, i, Ωγ, ω, ϑ – оскулирующие кеплеровы элемен-

ты корректируемой орбиты КА (км, б/р, градусы);
RДУ, Rуд, mКА – тяга ДУ, кгс; удельная тяга ДУ, с; мас-

са КА, кг;
Sb, Ssd – коэффициенты баллистический и светового 

давления, м2/кг;
ΔiΣКОР и ΔТΣ

КОР – требуемые изменения наклонения 
и периода обращения КА, градусы и с;

NКОР – общее число коррекций в МПК (удвоенное 
число пар КИ);

N1 – номер первого витка в МПК;
NВП – число витков в паре (число витков, на кото-

рых располагается пара КИ, например, NВП=1–1-й 
и 2-й КИ на одном витке, NВП=2–2-й КИ на втором 
витке);

NВЦ – число витков в цикле (периодичность повто-
рения пар КИ

NВЦ>NВП);
ΔtРТ – время от первой «разгонной» до первой «тор-

мозной» коррекции, сутки;
Δu  – требуемое изменение относительного аргу-

мента широты, °;
PТП – признак точки приложения КИ;
PНУ – признак порядка приложения КИ (0–НУ>ВУ, 

1–ВУ>НУ);
PАВТ – признак автоматического определения ΔТКОР.
Следует отметить, что используемые в ИД оскули-

рующие кеплеровы элементы приняты для удобства 
геометрического представления положения орби-
ты в  абсолютном пространстве. Непосредственно 
для  интегрирования уравнений движения КА ис-
пользуются так называемые неособенные перемен-
ные (λ0, λ1, λ2, λ3, λ4, λ5), исключающие особенности 
интегрирования при  нулевых значениях наклоне-
ния и  эксцентриситета орбиты. Неособенные пере-
менные λ0–λ5 связаны с  кеплеровыми элементами 
следующими соотношениями: λ0=a, λ1=e·cos(Ω+ω), 
λ2=e·sin(Ω+ω),

λ3=sin(0.5·i)·cosΩ, λ4=sin(0.5·i)·sinΩ, λ5=ϑ+ω+Ω.
Анализ структуры и состава ИД, представленных 

в таблице 1 показывает, что она дополнена несколь-
кими новыми параметрами.
Так, для  решения задачи фазирования в  общую 

структуру введены параметры ΔtРТ  – интервал вре-
мени от первой «разгонной» до первой «тормозной» 
коррекции и Δu – требуемое изменение относитель-
ного аргумента широты. При этом для решения дру-
гих типовых задач эти параметры должны иметь ну-
левые значения.
Для возможности приложения КИ не только в уз-

лах орбиты, но  и в  апсидальных точках (перигей, 
апогей), введён признак точки приложения КИ РТП. 
Так, например, приложение КИ в  апогее требуется 
для задачи увода КА с орбиты после срока его актив-
ного существования.

2. � Разведение КА в плоскости 
орбиты после пакетного пуска 
(фазирование по аргументу 
широты u)

Рассмотрим особенности решения задачи разведе-
ния КА в плоскости орбиты после пакетного пуска 
(фазирование по аргументу широты u).
Под фазированием положения КА понимается при-

ведение КА в заданную орбитальную позицию (ОП), 
которая определяется в плоскости орбиты значением 
относительного аргумента широты Δu, отсчитывае-
мого от  текущего значения аргумента широты пер-
вой ОП для данной плоскости.
В общем случае задачу расчёта программ коррек-

ций фазирования можно сформулировать в следую-
щей постановке:
Определить параметры программы коррекций ор-

биты КА для изменения его положения в плоскости 
орбиты по аргументу широты на заданную величину 
Δu за заданное время Δtфаз.

таблица 1 – ИД для решения задачи компенсации ошибок выведения

дата время a e i Ωγ ω ϑ

22.12.2022 12:00:00.0 6947.69 0.0 97.66 0.0 0.0 0.0

RДУ Rуд mКА Sb Ssd

0.002 1200 400.0 0.00165 0.01121

ΔiΣКОР ΔТΣ
КОР NКОР N1 NВП NВЦ ΔtРТ Δu

–0.01 1.0 20 30 3 30 0 0.0

PТП PНУ PАВТ

0 1 0
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Разведение КА по заданным ОП в плоскости орби-
ты осуществляется проведением коррекции периода 
обращения КА T, которая обеспечивает соответству-
ющий дрейф положения КА по аргументу широты u 
в сторону заданной ОП. Коррекция проводится с ис-
пользованием трансверсальных КИ. Для сохранения 
в процессе перевода КА круговой орбиты коррекции 
проводятся парными КИ с интервалом, равным или 
кратным половине периода обращения КА.
Параметры коррекции (время включения и  дли-

тельность работы ДУ) рассчитываются, исходя 
из  заданного времени перевода (фазирования) Δtфаз 
КА и значения углового отклонения положения КА 
на орбите от заданной ОП Δu. Величина Δu опреде-
ляется разностью значений u заданной ОП на задан-
ное время перевода Δtфаз и значения u на начало пере-
вода t0, т.е. Δu=u(Δtфаз)–u(t0).
Максимальное перемещение КА в плоскости орби-

ты при фазировании может составлять до 180° (по-
ловина витка). При этом затраты характеристической 
скорости будут существенно зависеть от времени его 
перевода Δtфаз в требуемую орбитальную позицию.
Стратегия проведения коррекций фазирования бу-

дет включать серию «разгонных» КИ для обеспече-
ния определённой скорости дрейфа КА по Δu, пас-
сивный полёт до  проведения аналогичной серии, 
но уже «тормозных» КИ. При этом время от первого 
«разгонного» до первого «тормозного» КИ ΔtРТ долж-
но выбираться, исходя из достижения требуемой ве-
личины Δu после последнего КИ, но не позже задан-
ного времени фазирования Δtфаз.
Следует отметить, термины «разгонный» и  «тор-

мозной» КИ являются условными и  соответствуют 
только порядку проведения коррекций: сначала «раз-
гон», а потом «торможение». «Разгонные» коррекции 
обеспечивают дрейф положения КА по Δu к  задан-
ной ОП за  счёт изменения периода обращения КА 
на величину ΔTр, а «тормозные» – его устраняют.
Для определения величины ΔTр допустим, что стра-

тегия фазирования состоит из одной «разгонной» ΔTр 
и одной «тормозной» ΔTт коррекции. При этом «раз-
гонная» проводится в момент tР, а «тормозная» – в мо-
мент tТ. Для остановки дрейфа положения КА по Δu 
величина изменения периода обращения для  «тор-
мозных» коррекций должна быть равна ΔTт= –ΔTр. 
За  интервал времени ΔtРТ=tТ–tР необходимо обеспе-
чить перемещение положения КА на требуемый угол 
Δu. Это условие можно записать, как Δu=  ΔtРТ, где 
  – относительная скорость дрейфа КА по u.
Для определения  запишем выражения для ско-

рости дрейфа по u до и после проведения «разгонной» 
коррекции, соответственно  и   где 

T  – период обращения КА до  коррекции; ΔTР  – ве-
личина изменения периода обращения при «разгон-
ной» коррекции.

Определим относительную скорость дрейфа КА 

по u как  и тогда выражение 

для расчёта Δu можно записать следующим образом:

	 (1)

Для заданных значений Δu и ΔtРТ из выражения (1) 
можно определить величину ΔTР при  проведении 
«разгонной» коррекции:

	 (2)

Соответственно требуемое изменение периода об-
ращения при  проведении «тормозной» коррекции 
определяется как ΔTт= –ΔTр.
Таким образом, согласно формуле (2) требуемое из-

менение периода обращения ΔTР и ΔTт определяется 
величинами Δu и ΔtРТ. Именно эти параметры добав-
лены в состав ИД для решения задачи фазирования.
Следует заметить, что для заданных значений ΔtРТ 

и Δu величина ΔTР и соответственно ΔTТ не зависит 
от числа «разгонных» и «тормозных» коррекций NКОР 
(число пар КИ), однако его целесообразно рассма-
тривать одинаковым и  тогда суммарное число пар-
ных КИ будет равно 2NКОР. Число NКОР должно выби-
раться, исходя из минимизации времени отработки, 
планируемой общей МПК фазирования.
Доработка алгоритма расчёта МПК для задачи фа-

зирования будет заключаться во введении определе-
ния величины ΔTР в соответствии с выражением (2) 
и его использовании в качестве требуемого значения 
при  расчёте программ включений ДУ для  задавае-
мого числа пар КИ NКОР. Так, для расчёта программ 
«разгонных» КИ используется непосредственно ве-
личина ΔTР, а  для «тормозных» КИ соответственно 
величина ΔTт= –ΔTр.
Величину изменения периода обращения для  од-

ного КИ ΔT 1
КОР с  учётом числа пар коррекций NКОР 

можно определить как  а по величине  

ΔT 1
КОР определяется и время работы ДУ для одного 

КИ τ1
ДУ.

В качестве моментов середины времени приложе-
ния первой пары «разгонных» КИ t1Р и  t2Р исполь-
зуются восходящий и  нисходящий узлы орбиты. 
Определение этих моментов и времён последующих 
включений ДУ рассмотрено в  первой части статьи 
с использованием программы прогнозирования дви-
жения центра масс КА.
При минимизации эксцентриситета орбита на мо-

мент окончания отработки программы «разгонных» 
КИ остаётся круговой, поэтому точки приложения 
трансверсальных «тормозных» КИ уже не  обяза-
тельно привязывать к  узлам орбиты и  достаточно 
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только изменить времена включения ДУ для первой 
пары «тормозных» КИ, увеличив их на задаваемую 
величину интервала времени ΔtРТ, т.е. t1Т=t1Р+ΔtРТ, 
t2Т=t2Р+ΔtРТ.  Времена последующих включений ДУ 
рассчитываются в соответствии с приведённой в пер-
вой части статьи системы выражений.
Таким образом, программа «тормозных» КИ будет 

отличаться от  программы «разгонных» КИ в  части 
сдвига времени включений ДУ и смене знака направ-
ления трансверсального КИ на противоположный.
Формирование общей МПК фазирования прово-

дится добавлением к  программе «разгонных» кор-
рекций программы коррекций «тормозных».
Для уменьшения времени фазирования (приведе-

ния) необходимо минимизировать число включений 
ДУ, однако при этом будет возрастать протяжённость 
КИ и  соответственно время работы ДУ при  одном 
включении τ1

ДУ. Допустимая величина τ1
ДУ будет опре-

деляться техническими ограничениями ДУ и борто-
вых систем КА.
Стратегия проведения многоимпульсной коррек-

ции орбиты должна заключаться в определении по-
следовательности парных КИ (программы коррек-
ций) с  учётом технологического цикла проведений 
измерений параметров орбиты и управления КА.
Измерение параметров орбиты необходимо 

для контроля исполнения заданной программы кор-
рекций с целью возможного её изменения при  зна-
чительных ошибках исполнения КИ. Для этого кон-
троля необходимо предусмотреть соответствующий 
интервал времени между парами КИ, определяющих 
цикличность реализации парных КИ. В свою очередь 
и интервал времени между КИ в паре также должен 
задаваться с учётом ограничений на условия работы 
ДУ и может быть больше половины витка, но обяза-
тельно кратен половине периода обращения КА.
Контроль выполнения заданных требований по из-

менению корректируемых параметров орбиты про-
водится путём прогнозирования движения центра 

масс КА с  учётом отработки сформированной об-
щей программы коррекции фазирования, в том числе 
с визуализацией полученных результатов.
Анализ этих результатов позволит в случае необхо-

димости вносить коррективы в ИД и оперативно про-
водить повторные расчёты для получения требуемых 
результатов.
Проведение указанных итераций может потребо-

ваться при отклонении изменения аргумента широ-
ты для  рассчитанной МПК от  заданного в ИД зна-
чения Δu. Это может иметь место при значительном 
влиянии эволюции на интервале фазирования и об-
условлено тем, что в  выражение (2) для  расчёта 
величины ΔTР не  входит параметр, учитывающий 
эволюцию орбиты. Тем не менее, устранить данное 
допущение в (2) можно с помощью добавления к за-
даваемому в ИД требуемому значению Δu величины 
отклонения с обратным знаком.
В качестве примера решения задачи фазирования 

с  учётом рассмотренных выше доработок алгорит-
ма МПК был рассмотрен вариант фазирования по-
ложения КА на круговой ССО с  суточной повторя-
емостью расположения трассы КА на  поверхности 
Земли. В  результате фазирования КА должен быть 
переведён по аргументу широты на  Δu=180° (по-
ловина витка), что эквивалентно сдвигу трассы по 
географической долготе восходящего узла (ГДВУ) λ 
на половину межвиткового расстояния 12°.
Для решения рассматриваемой задачи в таблице 2 

представлены ИД.
Для принятых ИД был проведён расчёт программы 

коррекций фазирования, включающей 32 включения 
ДУ, в  том числе восемь пар «разгонных» и  восемь 
пар «тормозных» КИ. Время работы ДУ при одном 
включении τ1

ДУ=393.8. На рисунке 1 представлен гра-
фик изменения Δu, построенный по результатам мо-
делирования движения КА с учётом отработки дан-
ной программы коррекций.

таблица 2 – ИД для решения задачи фазирования

дата время a e i Ωγ ω ϑ

22.12.2024 19:17:09.0 6947.69 0.0 97.65 0.0 0.0 172.284

RДУ Rуд mКА Sb Ssd

0.02 1200 300.0 0.00165 0.01121

ΔiΣКОР ΔТΣ
КОР NКОР N1 NВП NВЦ ΔtРТ Δu

0.0 0.0 8 3 3 30 20.0 180.0

PТП PНУ PАВТ

0 1 0
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Для этой итерации расчёта на рисунках 2 и 3 пред-
ставлены графики изменения драконического пери-
ода обращения КА Тдр и ГДВУ λ на интервале 80 су-
ток с  учётом проведения коррекций фазирования 
«1» и без учёта «2». По оси абсцисс отложено время 
в сутках, а по оси ординат значения соответствующе-
го параметра орбиты в секундах или градусах.
Анализ графиков показывает, что для  изменения 

положения КА в плоскости орбиты на угол Δu=180° 
необходимо обеспечить изменение величины ΔТР 
на +9.3 с, а ΔТТ на –9.3 с. При заданном времени ΔtРТ 
20 суток общее время фазирования ΔtФАЗ составило 
~35 суток. Рассчитанная с учётом введённой поправ-
ки МПК обеспечивает требуемое относительное по-
ложение КА в плоскости орбиты Δu=180° и измене-
ние ГДВУ λ на 12°.

3. � Поддержание параметров рабочей 
орбиты КА в течение САС

Для низкоорбитальных орбит основное влияние 
эволюции проявляется в  изменении периода об-
ращения КА из-за  торможения в  атмосфере Земли. 
Для компенсации этого возмущения должны пери-
одически проводиться так называемые коррекции 
поддержания.
Целью проведения коррекций поддержания может 

являться поддержание высоты орбиты (периода об-
ращения КА) в заданном допустимом диапазоне или 
поддержание изомаршрутности трассы КА с обеспе-
чением заданной периодичности повторения её рас-
положения на поверхности Земли. В первом случае 
в  качестве допустимого диапазона рассматривает-
ся допустимое отклонение периода обращения КА 
(высоты), а во втором – допустимое отклонение по 
ГДВУ λ.
Решение рассматриваемой задачи в обоих случаях 

обеспечивается посредством поддержания дракони-
ческого периода обращения КА Тдр, только в первом 
случае близким к  непосредственно заданному зна-
чению, а  во втором  – к  так называемому стабиль-
ному значению Тст, соответствующему заданной пе-
риодичности повторения расположения трассы КА 
на поверхности Земли.
В общем случае задачу расчёта параметров коррек-

ций поддержания будем рассматривать как поддер-
жание любого заданного значения периода обраще-
ния КА в заданном допустимом диапазоне значений 
в течение заданного срока. Поэтому постановку этой 
типовой задачи коррекции можно сформулировать 
следующим образом: определить программу вклю-
чений ДУ для поддержания периода обращения КА 
в  заданном допустимом диапазоне значений Т±ΔТ 
в течение заданного времени Δtпод с учётом ограниче-
ний на длительность одного включения ДУ τ1

ДУ.

рисунок 1. Изменение относительного аргумента 
широты Δu

рисунок 2. Изменение драконического периода 
обращения КА Тдр

рисунок 3. Изменение ГДВУ λ каждого 15-го витка

Анализ графика (зелёная линия) показал, что имеет 
место отклонение от  требуемого значения Δu=180° 
на –4°, поэтому повторно был проведён расчёт с из-
менением в ИД Δu с 180° на 184°. В результате вне-
сения такой поправки было получено требуемое из-
менение Δu=180° (красная линия). При этом время 
работы ДУ τ1

ДУ увеличилось до 402.5 с.
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Следует заметить, что определить стратегию про-
ведения коррекций подержания и  в том числе тре-
буемое изменение периода обращения ΔТКОР можно 
непосредственным заданием величины ΔТКОР. Эту 
величину можно определить путём проведения опре-
делённого числа расчётов при вариации её значений 
в ИД. Для автоматического определения этого пара-
метра ИД предлагается доработать алгоритм форми-
рования МПК.
Далее представлен возможный вариант алгоритма 

дополнительного блока автоматического определе-
ния величины ΔТКОР.
1.  Для заданных параметров орбиты осущест-

вляется расчёт пассивного ДЦМ КА и формируется 
массив значений драконического периода обращения 
КА на каждом витке первого временного цикла (ВЦ) 
T(N1:N1+NВЦ).
2.  Обнуление суммарного значения изменения пе-

риода на интервале NВЦ витков: ΔТƩ
ВЦ=0.

3.  В цикле по номеру витка i от N1 до NВЦ расчёт 
суммарного изменения периода на  интервале NВЦ 
витков:

ΔТƩ
ВЦ=ΔТƩ

ВЦ+T(N1+NВЦ*i)–T(N1+NВЦ*(i–1)).

4.  После окончания цикла расчёт среднего значе-
ния изменения периода ΔТВЦ на интервале NВЦ вит-
ков: ΔТВЦ=ΔТƩ

ВЦ/NВЦ.
5.  Определение по числу коррекций (парных КИ) 

NКОР требуемой величины коррекции периода обра-
щения КА: ΔТКОР=ΔТВЦ*NКОР.
Задействование этого блока может осуществлять-

ся по соответствующему значению признака в ИД, 
а именно, PАВТ=1.
Следует отметить, что автоматическое определе-

ние ΔТКОР осуществляется для конкретной, заданной 
в ИД, стратегии проведения коррекций. При неудов-
летворительном результате расчёта полученное зна-
чение ΔТКОР можно использовать в качестве первого 

таблица 3 – ИД для решения задачи коррекций поддержания

дата время a e i Ωγ ω ϑ

22.12.2024 19:17:09.0 6947.69 0.0 97.65 0.0 0.0 172.284

RДУ Rуд mКА Sb Ssd

0.002 1200 300.0 0.00165 0.01121

ΔiΣКОР ΔТΣ
КОР NКОР N1 NВП NВЦ ΔtРТ Δu

0.0 0.0 5 120 3 240 0.0 0.0

PТП PНУ PАВТ

0 1 1

рисунок 4. Изменение драконического периода 
обращения КА

рисунок 5. Изменение географической долготы 
восходящего узла орбиты

приближения непосредственно при  выборе опти-
мального варианта самой стратегии проведения 
коррекций поддержания. Для этого остаётся воз-
можность непосредственного задания полученной 
величины ΔТКОР в составе ИД и отказе от её автома-
тического определения при PАВТ=0.
В качестве примера рассмотрен расчёт программы 

коррекций поддержания для ССО с суточной повто-
ряемостью расположения трассы КА на поверхности 
Земли. ИД представлены в таблице 3.

АЛГОРИТМ ФОРМИРОВАНИЯ МНОГОИМПУЛЬСНЫХ ПРОГРАММ КОРРЕКЦИЙ КРУГОВЫХ ОРБИТ 
ДЛЯ РЕШЕНИЯ ТИПОВЫХ ЗАДАЧ. ЧАСТЬ 2
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В результате расчёта для NКОР=5 определено тре-
буемое изменение периода обращения ΔТΣ

КОР =4.01 с 
и  сформирована программа проведения коррекций 
поддержания, включающая пять парных КИ че-
рез каждые 240 витков, начиная с 120. КИ в паре рас-
полагаются на трёх витках, длительность одного КИ 
составляет 2604.4 c.
На рисунках 4 и 5 представлены графики измене-

ния ТДР и ГДВУ l в течение 80 суток. По оси абсцисс 
отложены текущее время в сутках и дата, по оси ор-
динат  – значение параметра орбиты. Обозначение 
«1» и «2» соответствуют расчету с учётом проведе-
ния коррекций и без учёта.
В соответствии с рисунком 4 периодичность про-

ведения коррекций поддержания периода обращения 
составляет примерно 15 суток. При этом изменение 
периода обращения КА на величину ~0,8 c осущест-
вляется одной парой КИ. Диапазон поддержания ТДР 
составил ±0,5 с, а отклонение от начального значе-
ния ГДВУ l не более 0,13°.
Большая длительность одного включения ДУ 

Δτ1
ДУ=2604.4 c обусловлена малой тягой ДУ. При на-

личии ограничений на  величину Δτ1
ДУ необходимо 

увеличить периодичность проведения коррекций 
(уменьшить NВЦ) либо допустить увеличение диапа-
зона поддержания ТДР и соответственно ГДВУ λ.
Для поддержания периода обращения КА в  тече-

ние 80 суток необходимо проведение примерно пяти 
пар КИ, соответственно в течение одного года потре-
буется проведение примерно 24 пар КИ.

4. � Увод КА с рабочей орбиты 
по окончанию САС

Для понижения высоты полёта при решении задачи 
увода КА эффективной точкой приложения КИ явля-
ется апогей. Для этого в представленном ранее алго-
ритме формирования МПК введён соответствующий 

таблица 4 – ИД для решения задачи увода

дата время a e i Ωγ ω ϑ

22.12.2024 20:05:01.3 6771.7 0.0 97.65 0.0 0.0 171.81

RДУ Rуд mКА Sb Ssd

0.02 1200 300.0 0.0365 0.01121

ΔiΣКОР ΔТΣ
КОР NКОР N1 NВП NВЦ ΔtРТ Δu

0.0 100.0 40 1 3 6 0.0 0.0

PТП PНУ PАВТ

2 1 0

рисунок 6. Изменение окулирующего периода 
обращения КА ТOS

рисунок 7. Изменение эксцентриситета е

признак PТП и  предлагается следующая доработка 
алгоритма в части расчёта моментов включения ДУ 
для первой пары КИ.
1.  Определяем на витке N1 время полёта КА от пе-

ригея до восходящего узла ΔtπΩ решением уравнения 
Кеплера при  задании значения истинной аномалии 
ϑ= –ω.
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2.  Определяем времена приложения первого t1 
и второго t2 КИ в первой паре для заданного количе-
ством витков в паре NВП с учётом отработки первого 
КИ на расчётную величину ΔТ 1

КОР^

	  (3)

где РТП – признак точки приложения КИ, имеющий 
соответственно значения 0, 1 и 2 для КИ в узлах ор-
биты, в перигее и в апогее.
Для увода КА с рабочей орбиты необходимо осу-

ществить проведение коррекций периода обращения 
в  апогее орбиты. При этом необходимо обеспечить 
максимально возможное уменьшение высоты орби-
ты КА для  ускорения его торможения в  атмосфере 
Земли.
В качестве примера решения задачи форми-

рования МПК увода КА с  орбиты в  таблице  4 
представлены ИД.
В качестве возможной программы коррекций увода 

рассмотрена циклическая программа, включающая 
40  пар КИ, реализуемых в  районе апогея и  прово-
димых через  один виток. Интервал между  парами 
КИ составляет шесть витков. По результатам рас-
чёта длительность одного включения ДУ составила 
866.8 с.
На рисунках 6–8 представлены графики измене-

ния оскулирующего периода обращения TOS, эксцен-
триситета e и высоты орбиты КА H при реализации 
рассчитанной программы коррекций увода КА на ор-
биту «захоронения» цифра «1» и «2» для случая пас-
сивного полёта КА.
По оси абсцисс отложены время в сутках и кален-

дарная дата, по оси ординат – значения соответству-
ющего параметра орбиты в секундах или км.

Анализ расчётов показал, что в результате отработ-
ки рассчитанной МПК высота перигея уменьшилась 
с 400 км примерно до 180 км. На участке коррекции 
эксцентриситет орбиты увеличивался из-за приложе-
ния КИ в перигее текущей орбиты, но в дальнейшем 
была тенденция его уменьшения и приближения ор-
биты к круговой.
Для низкоорбитальных КА расчётная продолжи-

тельность пассивного баллистического существова-
ния не должна превышать 25 лет. Поэтому требуемое 
уменьшение высоты перигея должно выбираться, ис-
ходя из имеющихся запасов топлива и допустимого 
времени входа в плотные слои атмосферы.

заключение
Полученные результаты подтверждают коррект-

ность предлагаемых доработок представленного ал-
горитма формирования МПК и целесообразность его 
использования для  разработки программного обе-
спечения решения рассматриваемых типовых задач 
коррекции.
Разработанная на  основе предложенного алгорит-

ма программа может быть использована как для бал-
листического проектирования и  оценки требуемых 
запасов характеристической скорости на  борту КА 
и выбора характеристик ДУ, так и для расчёта пара-
метров коррекций орбиты при реальном управлении 
КА на различных этапах его функционирования.
Предложенная унификация ИД и  универсаль-

ность программы позволит решать задачи коррекции 
для широкого круга вариантов круговых орбит с учё-
том особенностей различных типовых задач.
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С ВЕНЕРОЙ, ПРИ ПОЛЁТЕ К ЭТОЙ 
ПЛАНЕТЕ В 2030–2040 ГОДАХ

ANALYSIS OF THE TRAJECTORIES 
OF ASTEROID FLYBYS, CO-ORBITAL 
WITH VENUS, DURING THE FLIGHT TO 
THE PLANET IN 2030–2040

1  АО «НПО Лавочкина», Россия, Московская область, 
г. Химки.

Lavochkin Association, JSC, Russia, Moscow region, 
Khimki.
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В статье рассмотрены баллистические схемы 
полёта к Венере с возможными периодами запуска 
в интервале с 2030 по 2040 год. Анализируется 
возможность сближений в ходе таких миссий 
с астероидами, движущимися по орбитам, 
коорбитальным с Венерой. На сегодняшний момент 
обнаружено пять астероидов с такими орбитами, 
которые при этом являются стабильными сейчас 
и в ближайшем будущем. Ввиду близости периодов 
орбит планеты и её астероидов-компаньонов 
возникает потенциальная возможность облёта 
астероидов для проведения их попутных 
дистанционных исследований без значительных 
энергетических затрат по отношению к целевому 
перелёту к Венере.

Ключевые слова:  
межпланетный перелёт;  
траектория;  
космический аппарат;  
астероид;  
астероид-компаньон;  
коорбитальное движение;  
Венера.

The article examines the ballistic flight  
schemes to Venus with possible launch  
periods in the interval from 2030 to 2040.  
It analyzes the possibility of close approaches  
during such missions with asteroids moving  
in orbits co-orbital with Venus. To date, five  
asteroids with such orbits have been discovered,  
which are currently stable and will remain so  
in the near future. Due to the proximity of  
the orbital periods of the planet and its  
companion asteroids, there is a potential  
opportunity to fly by the asteroids for  
conducting their incidental remote studies  
without significant energy costs relative to  
the targeted flight to Venus.

Key words:  
interplanetary flight;  
trajectory;  
spacecraft;  
asteroid;  
co-orbital asteroids; 
co-orbital motion;  
Venus.
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введение
В конце этого и  начале следующего десятилетия 

ведущие мировые космические агентства собира-
ются отправить к  Венере космические аппараты, 
предназначенные для изучения этой планеты. Такие 
планы есть у НАСА, ЕКА и Роскосмоса. Эти миссии 
помогут лучше понять геологию, атмосферу и  эво-
люцию Венеры, а  также её потенциальную обита-
емость в  прошлом или настоящем (Косенкова  А.В. 
и др., 2023). Изучение предполагается проводить как 
орбитальными аппаратами, так и посадочными.
Для повышения научной эффективности перспек-

тивной российской космической миссии, а  также 
придания ей большей уникальности, предлагается 
её расширить путём попутного изучения астероидов 
с  пролётной траектории на  межпланетном участке 
перелёта Земля – Венера.
Схема полёта перспективной российской миссии 

к Венере, включающей спуск в  её атмосфере и по-
садку на  поверхность, на  межпланетном участке 
траектории изначально включала только один этап – 
классический прямой перелёт от  Земли к  Венере. 
Однако при этом расчётные точки посадки при запу-
ске с Земли в оптимальные пусковые периоды при-
ходились на районы с горным рельефом, неудобным 
для  посадки и  повышающим шансы на  неудачный 
исход всей миссии. Ввиду низкой угловой скорости 
вращения планеты вокруг собственной оси, соответ-
ствующей длительности венерианских суток, равной 
243 земным суткам, долгота точки посадки аппарата 
практически не может быть изменена путём варьи-
рования времени подлёта в  интервале нескольких 
часов, не требующего больших затрат топлива. Пере-
нос же даты прилёта на десятки суток, обеспечиваю-
щий посадку на ровные участки поверхности на дру-
гих долготах, требует очень больших энергетических 
затрат и несопоставим с возможностями экспедиции 
(Ширшаков А.Е. и др., 2022).
Для значительного расширения возможных зон 

посадки в  схему полёта был добавлен второй этап. 
Его идея заключается в изменении траектории сле-
дующего подлёта к Венере за  счёт проведения гра-
витационного манёвра при  первом облёте. После 
гравиманёвра космический аппарат (КА) должен 
выйти на орбиту вокруг Солнца с периодом, равным 
венерианскому году – 225 суткам. На момент второго 
подлёта к Венере её поверхность повернётся к труб-
ке подлётных траекторий КА как из-за орбитального 
движения Венеры вокруг Солнца, так и, в основном, 
из-за  её движения вокруг своей оси. За счёт этого 
зона возможных посадок расширяется с относитель-
но небольшого участка до большей части поверхно-
сти Венеры (Эйсмонт Н.А. и др., 2021).

Анализ возможных удобных для этого астероидов 
и схем полёта, включающих их пролёт, уже был про-
ведён в  ряде работ для  второго участка перелёта  – 
от первого облёта Венеры с проведением гравитаци-
онного манёвра и до второго подлёта и последующей 
посадки на  планету (Zubko  V.A., 2023; Зубко  В.А. 
и др., 2024).
Однако и  на первом этапе перелёта  – от  Земли 

к  Венере  – также возможно организовать встречу 
с астероидами. Среди кандидатов из всего множества 
малых небесных тел представляется интересным рас-
смотреть особую группу астероидов, коорбитальных 
с Венерой (de la Fuente Marcos, 2013). Эти небесные 
тела находятся в  орбитальном резонансе 1:1 с  этой 
планетой, т.е. имеют тот же период обращения вокруг 
Солнца. Из-за этого также их часто называют астеро-
идами-компаньонами Венеры (Галушина Т.Ю., 2016).
Вследствие близости периодов орбит коорбиталь-

ных астероидов и Венеры, они постоянно находятся 
на относительно небольшом расстоянии от планеты 
и часто сближаются с ней. Поэтому такие астероиды 
являются хорошими кандидатами для попутных дис-
танционных исследований с  пролётных траекторий 
при полёте к основной цели миссии – самой Венере.

1. � Возможные научные задачи 
исследования коорбитальных 
астероидов с пролётных траекторий

Исследование астероидов и других малых тел Сол-
нечной системы с  пролётных траекторий нередко 
применяется в  космических миссиях. Широко из-
вестны советские экспедиции «ВЕГА-1» и «ВЕГА-2»  
к  комете Галлея. Космический аппарат GALILEO 
пролетел на небольшом расстоянии от астероида Га-
спра, а NEW HORIZONS исследовал Плутон и Ха-
рон также исключительно при  сближениях с  ними 
аппарата. DEEP SPACE 1 пролетал мимо астероида 
Брайл и  кометы Борелли. Известны и  другие при-
меры. В настоящее время космический аппарат мис-
сии LUCY летит к троянским астероидам Юпитера. 
На своём пути он в ноябре 2023 года совершил пролёт 
мимо астероида Динкинеш, а в апреле 2025 – облетел 
астероид Дональдджохансон. Научные задачи всех 
этих экспедиций, решаемых при пролётах астероидов 
связаны, в основном, с изучением физических и хи-
мических характеристик состава поверхности малых 
тел, их картографированием, а также исследованием 
подповерхностного состава через  анализ кратеров, 
трещин и выбросов.
Научные задачи перспективной российской мис-

сии с  облётом астероидов-квазиспутников Венеры 
при их попутном исследовании могут быть сосредо-
точены вокруг двух основных направлений – иссле-
дований реголита и изучению астероидно-кометной 
опасности.
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Одной из  приоритетных задач при  исследовании 
малых тел является изучение структуры и  физико-
механических характеристик поверхностного слоя 
для  установления особенностей формирования 
и  эволюции реголита, сохранившего информацию 
о ранней истории Солнечной системы (Маров М.Я., 
2023). Для этого могут применяться:

-- мультиспектральная съёмка поверхности 
для  определения текстуры и  минерального со-
става реголита;

-- инфракрасная спектроскопия для оценки грану-
лометрического состава и  степени уплотнения 
поверхностного слоя;

-- тепловая съёмка для выявления вариаций тепло-
проводности, связанных с различиями в плотно-
сти и пористости реголита.

Кроме того, космический аппарат может быть до-
оснащён небольшим пенетратором (Леун Е.В. и др., 
2023), позволяющим провести контактные исследо-
вания астероида – напрямую измерить прочностные 
характеристики, проанализировать состав реголита 
в  месте контакта, регистрацию температуры, сейс-
мических колебаний и  других параметров вблизи 
поверхности.
С точки зрения оценки астероидно-кометной опас-

ности квазиспутников Венеры, миссия будет спо-
собствовать уточнению орбитальных характеристик 
квазиспутников и  оценке их долгосрочной динами-
ческой эволюции (Нароенков С.А. и др., 2018). В рам-
ках этой задачи может быть запланировано проведе-
ние прецизионных радионавигационных измерений 
для определения массы, плотности и орбиты астеро-
идов. Полученные данные будут критически важны 
для  понимания степени потенциальной опасности, 
исходящей от подобных малых тел, а также для вы-
работки стратегий планетарной защиты.

2. � Классификация коорбитальных 
конфигураций

Круговая ограниченная задача трёх тел для орбит 
астероидов, составляющих коорбитальные пары 
с планетами, даёт решения в  виде траекторий типа 
«подкова», «головастик», а также квазиспутниковых 
орбит. При больших эксцентриситетах и наклонени-
ях также возможны коорбитальные конфигурации, 
включающие соединения орбит типа «головастик» 
или «подкова» с квазиспутниковыми траекториями, 
или переходы между ними (Брюно А.Д. и др., 2007).
Астероиды в коорбитальных конфигурациях мож-

но классифицировать, визуализируя орбиту в  по-
лярной вращающейся вместе с  планетой системе 
координат с началом в центре масс Солнца Orφ, где 
r – расстояние от Солнца до астероида; φ – фазовый 

угол астероида относительно планеты, т.е. разность 
долгот астероида и планеты в эклиптической систе-
ме координат. В зависимости от сочетания значений 
в  паре (r, φ), можно выделить следующие подмно-
жества видов коорбитального движения (Галуши-
на Т.Ю., 2013):
1.  Квазиспутники, орбита которых находится 

вблизи возмущающей планеты и колеблется вокруг 
нулевого значения угла φ.
2.  Орбиты типа «головастик» вокруг точки либра-

ции L4, траектории которых колебанием вокруг этой 
точки Лагранжа во вращающейся орбитальной систе-
ме координат Солнце – планета по форме напомина-
ют головастика. Значение фазового угла φ примерно 
равно 60 градусам, как и для точки «классического» 
значения угла для треугольных точек либрации. Од-
нако при больших эксцентриситетах и наклонениях 
центр колебаний может быть смещён на  какую-то 
величину.
3.  Орбиты типа «головастик» вокруг точки либра-

ции Лагранжа L5, которые похожи на орбиты вокруг 
точки L4, но их центр колебаний находится в L5. Зна-
чение фазового угла φ также по модулю равно 60 гра-
дусам, но направление с Венеры на астероид направ-
лено в другую сторону относительно Солнца.
4.  Подковообразные орбиты во вращающейся ор-

битальной системе координат выглядят как петля 
подковы, никогда не закрывающая разрыв в 0° по от-
ношению к направлению Солнце – планета.
5.  Составные траектории, сформированные двумя 

переходящими друг в  друга орбитами типа квази-
спутник – «подкова» и обратно. Как правило, пере-
ходы между  ними происходят вблизи точек либра-
ции L4 или L5.
6.  Составные траектории для  пары орбит типа 

квазиспутник – «головастик».

рисунок 1. Основные типы коорбитальных траекторий
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7.  Пролётные орбиты, не находящиеся в резонансе.
На рисунке 1 в системе координат (r, φ) схематично 

изображены основные типы коорбитальных траекто-
рий – орбиты типа квазиспутник (красный), голова-
стик (зелёный) и подкова (синий).
Первым из астероидов-квазиспутников стал обна-

руженный в  1986 году астероид 3753 Круитни, яв-
ляющийся коорбитальным с Землёй. Далее у Земли 
были найдены ещё пять подобных астероидов. Также 
астероиды-компаньоны найдены у Венеры и Непту-
на. Кроме того, естественные спутники Сатурна Эпи-
метей и  Янус совершают коорбитальное движение 
вокруг этой планеты-гиганта.

3. � Орбиты астероидов-компаньонов 
Венеры

На сегодняшний момент подтверждено существо-
вание у  Венеры пяти коорбитальных астероидов-
компаньонов. Это астероиды 2001 CK32, Zoozve 
(2002 VE68), 2012 XE133, 2013 ND15 и 2015 WZ12 
(Pokorný  P. et al., 2020). Эти астероиды находятся 
на различных коорбитальных конфигурациях с пла-
нетой. Астероиды 2001 CK32 и 2012 XE133 находятся 
на составной орбите «подкова – квазиспутник» с пе-
реходом через  точку либрации L5. Астероид Zoozve 
является квазиспутником Венеры. Астероид 2013 
ND15 находится в конфигурации типа «головастик» 
вокруг точки либрации L4, а  астероид 2015 WZ12 – 
на подковообразной орбите. Ещё порядка 20 астеро-
идов обнаружены недавно и их коорбитальность тре-
бует подтверждения, т.к. их орбиты определены пока 
с не очень высокой точностью (Carruba V. et al., 2024).
Параметры орбит объектов указаны в  эклиптиче-

ской системе координат. Астероиды принадлежат 

к группе атонов. Орбиты небесных тел этой группы 
пересекают орбиту Земли с  внутренней стороны, 
т.е. их радиус афелия больше одной а.е., а большая 
полуось меньше. Из-за пересечения их орбит с  ор-
битой Земли все эти астероиды-компаньоны входят 
в класс астероидов, сближающихся с Землёй, а асте-
роид Zoozve даже входит в  подкласс потенциально 
опасных для Земли.
Из данных таблицы 1 видно, что значения большой 

полуоси и периода астероидов совпадают с однои-
менными значениями для Венеры. Однако их орбиты 
отличаются от круговых и имеют существенный экс-
центриситет, в среднем равный 0,4. Перигелий, в ос-
новном, располагается в районе орбиты Меркурия, 
а  афелий  – немного за  орбитой Земли. Плоскости 
орбит этих астероидов близки к плоскости эклипти-
ки – наклонения орбит не превышают 10 градусов. 
Также видно, что это относительно небольшие асте-
роиды – их звёздная величина, в основном, равна бо-
лее 20, что соответствует размеру менее 500 м в диа-
метре. Орбиты астероидов Zoozve и 2015 WZ12 как 
представителей орбит типа «квазиспутник» и «под-
кова», показаны на рисунках c 2 по 5 в двух системах 
координат (СК). На рисунках 2 и 4 они представле-
ны в  обычной эклиптической СК, а  на рисунках  3 
и 5 – в полярной вращающейся СК Оrφ. Траектории 
астероидов численно проинтегрированы на 100 вит-
ков вперёд при учёте гравитационного влияния всех 
планет, а также действия давления солнечного света. 
На рисунке 3 в форме орбиты астероида Zoozve хо-
рошо различима траектория «квазиспутника», нахо-
дящаяся на небольшом удалении от Венеры. На ри-
сунке 5 в форме орбиты астероида 2015 WZ12 явно 
прослеживается подковообразная траектория.

таблица 1 – Элементы орбит астероидов, коорбитальных с Венерой

наименование 2001 СК32 Zoozve (2002 VE68) 2012 XE133 2013 ND15 2015 WZ12

большая полуось, а.е. 0,724 0,723 0,723 0,724 0,722

эксцентриситет 0,383 0,410 0,433 0,612 0,413

период, сут. 225 225 225 225 224

радиус перигелия, а.е. 0,447 0,427 0,410 0,281 0,424

радиус афелия, а.е. 1,002 1,020 1,036 1,166 1,019

наклонение, градус 8,13 9,04 6,73 4,80 3,64

долгота восходящего узла, градус 109,29 231,47 281,01 95,80 251,00

звёздная величина 19 21 23 24 26

тип орбиты составная квазиспутник составная головастик подкова
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рисунок 2. Орбита астероида Zoozve в эклиптической 
системе координат

рисунок 3. Орбита астероида Zoozve в полярной 
вращающейся системе координат Оrφ

рисунок 4. Орбита астероида 2015 WZ12 
в эклиптической системе координат

рисунок 5. Орбита астероида 2015 WZ12 в полярной 
вращающейся системе координат Оrφ

4. � Характеристики траекторий полёта 
к Венере

Были проанализированы варианты прямых перелё-
тов к Венере со стартом c Земли в диапазоне с 2030 
по 2040 год. В  качестве критерия оптимизации ис-
пользовалась сумма значений асимптотических ско-
ростей отлёта от Земли (V1

∞) и подлёта к Венере (V2
∞) 

как наиболее универсальный критерий, независящий 
от  параметров планетоцентрических орбит старта 
и прилёта:

F(T1,T2)=V1
∞+V2

∞,

где T1  – дата старта с  Земли; T2  – дата прилёта 
к Венере.
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Результаты расчётов и  основные характеристики 
траекторий перелёта приведены в  таблицах 2 и  3. 
В этих таблицах, в дополнение к введённым ранее, 
используются следующие обозначения и  их раз-
мерности: ΔT – длительность перелёта, сутки; Δφ – 
угловая дальность перелёта, градус; ΔV1  – характе-
ристическая скорость разгона с  опорной круговой 
орбиты искусственного спутника Земли высотой 
200  км,  км/с; Vвх  – скорость входа спускаемого ап-
парата в атмосферу, км/с; V∞ в этих таблицах и далее 
измеряют в км/с.
С результатами, представленными в таблицах 2 и 3, 

в дальнейшем будем сравнивать варианты перелёта 
с облётом астероидов и проводить анализ дополни-
тельных затрат на реализацию миссии «Земля – асте-
роид – Венера» по сравнению с прямыми перелётами 
к Венере.

5. � Полёты к Венере с облётом 
астероида

Поиск начального приближения для  дальнейшей 
оптимизации траекторий миссий с пролётом в бли-
жайшей окрестности астероида, минимальных по 
критерию энергетических затрат, будем осущест-
влять максимально эффективным в  данном случае, 
но простым и практичным с инженерной точки зре-
ния способом – через расчёт расстояний при сближе-
ниях КА и астероидов в процессе прямого перелёта. 
Если при перелёте есть сближение КА и астероида 
на  расстоянии менее 10 млн км, то такой вариант 

перелёта далее используется для дальнейшей опти-
мизации траектории комплексной миссии.
Для каждого из рассмотренных вариантов перелё-

та были рассчитаны расстояния от КА до астероида 
на  всём временном интервале полёта. Результаты 
показывают, что интересными для дальнейшего из-
учения являются запуски со стартом с Земли в 2034 
и 2037 годах. В первом случае сближения происхо-
дят с астероидами 2013 ND15, 2015 WZ12 и Zoozve, 
во втором – с 2001 CK32. Графики расстояний для пе-
релёта с запуском 2034 году приведены на рисунке 6, 
для  запуска в  2037 году  – на  рисунке 7. При запу-
ске в 2034 году КА сближается с астероидами 2013 
ND15, 2015 WZ12 и Zoozve на  расстояние порядка 
20 миллионов км, а при запуске в 2037 году аппарат 
пролетает мимо астероида 2001 CK32 на расстоянии 
менее одного миллиона километров.
Для поиска оптимальной траектории комплексной 

миссии Земля – астероид – Венера минимизируется 
функционал

F(T1,T2,T3)=V1
∞+V2

∞+V3
∞,

где T1 – дата старта с Земли; T2 – дата пролёта асте-
роида; T3 – дата прилёта к Венере; V1

∞ – асимптотиче-
ская скорость отлёта от Земли; ΔV2 – характеристи-
ческая скорость манёвра КА, сообщаемая при облёте 
астероида; V3

∞  – асимптотическая скорость подлёта 
к Венере. Также вводится дополнительное условие: 
решение считается найденным только в  том слу-
чае, если получен пассивный пролёт астероида, 
т.е. ΔV2=0.

таблица 2 – Характеристики перелётов Земля – Венера в 2031–2036 годах

параметр
год запуска

2031 2032 2034 2036
T1 16.05.2031 24.12.2032 25.07.2034 24.03.2036
T2 23.10.2031 08.05.2033 27.11.2034 12.09.2036
ΔT 160 135 125 172
Δφ 199,8 165,1 145,2 232,2
V1

∞ 2,474 2,633 2,668 3,029
ΔV1 3,499 3,535 3,543 3,633
V2

∞ 3,966 3,720 4,846 5,835
Vвх 10,992 10,906 11,340 11,796

таблица 3 – Характеристики перелётов Земля – Венера в 2037–2040 годах

параметр
год запуска

2037 2039 2040
T1 25.10.2037 14.05.2039 08.12.2040
T2 03.04.2038 22.10.2039 06.05.2041
ΔT 160 160 149
Δφ 215,9 201,3 180,2
V1

∞ 2,835 2,495 2,833
ΔV1 3,584 3,503 3,583
V2

∞ 4,924 4,029 3,102
Vвх 11,373 11,015 10,711
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рисунок 6. Расстояния до астероидов при перелёте 
со стартом в 2034 году

рисунок 7. Расстояния до астероидов при перелёте 
со стартом в 2037 году

таблица 4 – Характеристики перелётов Земля – астероид – Венера при запуске в 2034 году

параметр прямой перелёт астероид
2013 ND15 2015 WZ12 Zoozve

T1 25.07.2034 29.04.2034 09.06.2034 11.08.2034
T2 – 15.08.2034 05.10.2034 02.10.2034
T3 27.11.2034 31.12.2034 01.12.2034 12.12.2034
ΔT 125 246 175 122
Δφ 145,2 283,9 195,0 151,9
V1

∞ 2,668 2,129 2,150 4,803
ΔV1 3,543 3,428 3,432 4,226
V2

∞ – 16,155 12,037 14,286
V3

∞ 4,846 5,249 8,177 6,583
Vвх 11,340 11,517 13,114 12,183

таблица 5 – Характеристики перелётов Земля – астероид – Венера при запуске в 2037 году
параметр прямой перелёт астероид 2001 CK32

T1 25.10.2037 25.10.2037
T2 – 13.01.2038
T3 03.04.2038 06.04.2038
ΔT 160 163
Δφ 215,9 220,1
V1

∞ 2,656 2,835
ΔV1 3,540 3,584
V2

∞ – 17,200
V3

∞ 4,300 4,924
Vвх 11,117 11,373

Характеристики найденных оптимальных траекто-
рий для запуска в 2034 году представлены в табли-
це 4, для запуска в 2037 году – в таблице 5. В них до-
полнительно приведено значение асимптотической 
скорости КА при  облёте астероида V2

∞. Остальные 
обозначения аналогичны используемым в  табли-
цах 2 и 3. Также для удобства сравнения приведены 
характеристики рассчитанного ранее прямого пере-
лёта к Венере. Сближения с астероидами во всех слу-
чаях организуются на расстоянии около 100–500 км. 

Этого, с  одной стороны, достаточно для  проведе-
ния дистанционных исследований этих тел. С  дру-
гой – обеспечивается запас на неточность знания их 
эфемерид.
Из представленных данных видно, что при  запу-

ске в 2034 году возможен облёт одного из трёх рас-
сматриваемых астероидов – 2013 ND15, 2015 WZ12 
или Zoozve. При этом изменяются энергетические 
и временные характеристики экспедиции. При полё-
тах с облётом астероидов 2013 ND15 и 2015 WZ12 
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рисунок 11. Траектория перелёта к Венере со стартом 
в 2037 году и пролётом астероида 2001 CK32

рисунок 8. Траектория перелёта к Венере со стартом 
в 2034 году и пролётом астероида 2013 ND15

рисунок 9. Траектория перелёта к Венере со стартом 
в 2034 году и пролётом астероида 2015 WZ12

рисунок 10. Траектория перелёта к Венере со стартом 
в 2034 году и пролётом астероида Zoozve

уменьшается скорость отлёта от  Земли примерно 
на 0,1 км/с, но возрастает в полтора – два раза дли-
тельность полёта. Для миссии с  облётом астероида 
2013 ND15 скорость входа спускаемого аппарата 
в  атмосферу Венеры возрастает незначительно  – 
примерно на  0,2 км/с; а  для 2015 WZ12 увеличи-
вается существенно  – почти на  2 км/с. Это ставит 

под  сомнение практическую реализуемость экспе-
диции для  этого астероида. При полёте с  облётом 
астероида Zoozve значительно возрастает как асим-
птотическая скорость отлёта от Земли, так и подлёта 
к Венере – на 0,7 и 1,8 км/с соответственно. Пролёты 
астероидов для периода запуска в 2034 году происхо-
дят с относительной скоростью порядка 12–16 км/с. 
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На временной шкале они располагаются в середине 
или во второй половине перелёта от Земли к Венере. 
В итоге, для  запуска в 2034 году миссия с облётом 
астероида 2013 ND15 является предпочтительной.
При запуске в 2037 году возможен облёт астероида 

2001 CK32 практически без  изменения характери-
стик перелёта Земля – Венера. Только немного – ме-
нее 0,3 км/с – возрастает скорость входа спускаемого 
аппарата в атмосферу Венеры. Эта величина находит-
ся в допустимых пределах с точки зрения реализации 
миссии. Пролёт астероида осуществляется примерно 
в  середине перелёта к Венере, или через  три меся-
ца после старта с  относительной скоростью около 
17 км/с. На рисунках с 8 по 11 для найденных вари-
антов перелёта Земля – астероид – Венера приведены 
траектории в эклиптической системе координат.

заключение
В статье рассмотрены траектории перелёта к Вене-

ре со стартом в 2030–2040 годах. На этом интервале 
найдено два пусковых периода, при запуске в кото-
рые в  процессе перелёта к  Венере возможен облёт 
одного из астероидов – квазиспутников Венеры.
При запуске в  2034 году возможен облёт одного 

из  трёх рассматриваемых астероидов – 2013 ND15, 
2015 WZ12 или Zoozve. Предпочтительной является 
схема полёта с облётом астероида 2013 ND15. Для неё 
по сравнению со схемой прямого перелёта Земля – 
Венера энергетические и  временные характеристи-
ки экспедиции изменяются в допустимых пределах: 
уменьшается скорость отлёта от Земли, но возраста-
ет скорость входа спускаемого аппарата в атмосферу 
Венеры. Время полёта также увеличивается.
При запуске в 2037 году возможен облёт астероида 

2001 CK32 практически без  изменения характери-
стик перелёта Земля – Венера.
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Приведена методика оценки надёжности 
космических аппаратов (КА) методом байесовского 
объединения информации при наземной 
экспериментальной отработке с учётом априорной 
информации. В качестве априорной информации 
используются проектные оценки надёжности 
составных частей КА и оценки надёжности 
изделий-аналогов. Показано, как, используя метод 
эквивалентного слабейшего звена, повысить 
точность полученных оценок. Представленная 
методика позволяет получать как точечные, так 
и интервальные оценки вероятности безотказной 
работы КА.
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A methodology is presented for assessing  
the spacecraft (SC) reliability by the Bayesian  
method of data fusion during ground experimental 
testing, subject to a priori information.  
Design estimates of the SC components  
reliability and estimates of the analogue  
products reliability are used as a priori  
information. It is shown how, using  
the equivalent weakest link method, to increase  
the accuracy of the obtained estimates.  
The presented technique enables obtaining both  
point and interval estimates of the probability of  
the spacecraft failure-free operation.
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введение
Автоматический космический аппарат (КА) явля-

ется сложной технической системой, включающий 
в себя десятки приборов, блоков и устройств. Оценка 
надёжности и, особенно, подтверждение требований 
надёжности технического задания являются трудны-
ми задачами, часто связанными с  проблемой огра-
ниченности экспериментальных данных. Особенно 
это сложно в  случае единичных (уникальных) КА, 
а также на этапе создания опытных изделий (Наси-
булин М.Ш., 2024).
В соответствии с нормативной документацией кон-

троль и оценка надёжности КА проводится на всех 
стадиях жизненного цикла изделий.
Оценка и подтверждение надёжности КА на каж-

дом этапе имеет свою специфику и свои методы (Ко-
лобов А.Ю., Алёшин В.Ф., Петров Ю.А., 2015).
На этапе проектирования контроль и подтвержде-

ние требований надёжности проводится расчётны-
ми методами. В качестве исходных данных исполь-
зуются справочные материалы по интенсивностям 
отказов электрорадиоизделий (ЭРИ), карты рабочих 
режимов ЭРИ, результаты расчётов прочности и дру-
гие данные.
Проектные оценки надёжности КА используют 

модели, основанные на большом объёме статистиче-
ских данных по надёжности ЭРИ и физических ха-
рактеристиках материалов. При невыполнении тре-
бований надёжности вводится резервирование или 
принимаются другие конструктивные решения, обе-
спечивающие заданный уровень надёжности. Поэто-
му проектные оценки всегда позволяют подтвердить 
заданный уровень надёжности КА.
Особенность проектных оценок заключается в том, 

что результатами являются только точечные значе-
ния показателей надёжности. Среднеквадратические 
отклонения проектных оценок можно получить, вы-
двигая гипотезу о том, что проектные оценки веро-
ятности безотказной работы (ВБР) КА однородны 
с экспериментальными оценками по результатам лёт-
ных испытаний и эксплуатации. Такой подход даже 
для малых выборок даёт оценку, результат которой 
находится в интервале оценок, полученных метода-
ми максимального правдоподобия и  несмещённых 
оценок (Колобов  А.Ю., Петров  Ю.А., 2023; Коло-
бов А.Ю., Блинов Д.С., Скоробогатов П.О., 2024).
Получение корректных оценок ВБР на этапе назем-

ной экспериментальной отработки (НЭО) КА вызыва-
ет сложности при  объединении статистических дан-
ных во-первых, из-за разнородности испытаний по их 
физической сущности и информативности (тепловые, 
динамические, прочностные, электрические, в  ваку-
уме, макетные и  др.), а  во-вторых, по информатив-
ности. При этом не все испытания повторяются в ко-
личестве, позволяющем проводить статистические  

оценки их результатов (Похабов Ю.П., Шендалёв Д.О., 
Колобов А.Ю. и др., 2021).
На этапе лётных испытаний имеет место другая 

проблема: оценка результатов испытаний должна 
проводится до достижения заданного срока активно-
го существования (цензурированные испытания).

1. � Получение оценок ВБР КА на этапе 
НЭО методом байесовского 
объединения информации

Этап наземной экспериментальной отработки яв-
ляется важнейшим этапом процесса создания КА 
(Шевченко С.Н., 2021).
Этап наземной экспериментальной отработки 

включает отработочные, предварительные и  при-
ёмочные испытания. К  отработочным испытаниям 
относятся исследовательские или лабораторно-от-
работочные испытания и  доводочные испытания. 
Отработочные испытания обычно проводятся на ма-
кетах составных частей КА. Предварительные и при-
ёмочные испытания (приёмо-сдаточные испытания) 
являются контрольными и  проводятся на  образцах 
составных частей КА, идентичных штатным.
Объём и номенклатура испытаний составных частей 

КА, проводимых в  рамках предварительных и  сда-
точных испытаний, зависят от специфики составных 
частей (двигательные установки, радиоэлектронная 
бортовая аппаратура, системы отделения и  раскры-
тия, антенно-фидерные системы, конструкция и др.). 
Ресурсные испытания (если они запланированы) про-
водятся в составе предварительных испытаний.
Контрольные испытания составных частей КА 

являются более информативными, чем исследова-
тельские. При положительном результате делается 
заключение о выполнении качественных требований 
к надёжности составных частей КА.
Для количественных оценок надёжности состав-

ных частей КА на  этапе наземной эксперименталь-
ной отработки статистических данных обычно не-
достаточно для  подтверждения заданных уровней 
надёжности. Проблему позволяет разрешить ис-
пользование априорной информации в виде проект-
ных оценок и оценок надёжности изделий-аналогов. 
Высокую эффективность в  этом случае показывает 
метод байесовского объединения информации (Сав-
чук В.П., 1989; Кривопалов Д.М., Давыдов А.Е., Бар-
бул Р.Н., 2023).
Метод байесовского объединения информации по-

зволяет на любом этапе жизненного цикла получить 
высокие уровни эффективных оценок показателей 
надёжности КА.
В нормативной документации отсутствуют крите-

рии выбора изделий-аналогов. На надёжность КА 
в  первую очередь влияет надёжность электронной 



74

компонентной базы. Плотность «упаковки» электро-
радиоизделий в бортовой радиоэлектронной аппара-
туре в  рассматриваемый период развития техники 
практически одинаковый. Другим определяющим 
параметром является установленный срок активного 
существования КА.  Поэтому наиболее корректным 
будет в качестве аналогов выбирать изделия близкой 
массы с одинаковыми или близкими сроками актив-
ного существования.
Составные части КА имеют разный уровень отра-

ботанности и  разный объём статистической инфор-
мации. Повысить точность оценок надёжности КА 
можно объединением оценок надёжности составных 
частей КА через функцию связи, разработанную в со-
ответствии со структурной схемой надёжности КА:

P(τ)=φ{p1(τ),…,pk(τ)},	 (1)
здесь P(τ) – вероятность безотказной работы (ВБР) 

КА; pi(τ) – ВБР i-й составной части КА; k – количе-
ство рассматриваемых составных частей.
Точечные оценки вероятности безотказной работы 

составных частей КА получают методом байесовско-
го объединения информации. Исходной информаци-
ей для оценки являются результаты наземной экспе-
риментальной отработки составных частей с учётом 
испытаний изделий-аналогов и точечные проектные 
оценки надёжности составных частей.
В случае, когда известны лишь некоторые числовые 

характеристики показателя надёжности, например 
расчётное значение вероятности безотказной работы 
составных частей, полученное на  этапе разработки 
рабочей документации Pai, и результаты испытаний 
по биномиальной схеме – общее количество испыта-
ний i-й составной части ni с  учётом испытаний из-
делий-аналогов и количество отказов di, оценка веро-
ятности безотказной работы i-й составной части КА 
определяется в виде (Савчук В.П., 1989):

=(α+ni–d)(α+β+ni)–1.	 (2)
Точность полученной оценки надёжности характе-

ризуется дисперсией

Условием, при  котором функция апостериорной 
дисперсии монотонно убывает, является выполнение 
неравенства:

	 (3)

В этом случае принимается α=β=0.
Предварительные испытания составных частей КА 

проводятся на образцах, идентичных штатным образ-
цам. Поэтому при оценках вероятности безотказной 

работы составных частей КА учитываем результаты 
контрольных испытаний: предварительных и  сда-
точных. При наличии аналогов составных частей 
КА учитываются по два положительных испытания 
каждого аналога. Т.к. предварительные и сдаточные 
испытания проводятся до получения положительно-
го результата, то при получении оценок вероятности 
безотказной работы составных частей КА по резуль-
татам наземной экспериментальной отработки, счи-
таем, что отказы в  ходе наземной отработки отсут-
ствуют (d=0).
В этом случае неравенство (3) не выполняется.
Тогда α и β определяются из уравнений:

α=(z*–ni) ;

β=(z*–ni)(1– ).

где   – проектная точечная оценка вероятности 
безотказной работы i-й составной части КА; z*  – 
единственный действительный корень уравнения

z3+Az2+Bz+C=0,
где

s=ni(1– )–d.
Нижняя доверительная граница вероятности безот-

казной работы i-й составной части КА определяется 
по формуле (Сухорученков Б.И., 2020):

	 (4)

где uγ – квантиль распределения точечной оценки 
для доверительной вероятности γ.
Значения квантилей распределения случайной ве-

личины для  некоторых распределений приведены 
в таблице (Сухорученков Б.И., 2020).

таблица – Квантили распределения случайной величины

распределение оценок доверительная вероятность γ
0,8 0,9 0,95

нормальное 0,842 1,282 1,645
унимодальное 
симметричное 1,05 1,49 2,11

произвольное 1,58 2,24 3,16

Нижняя доверительная оценка вероятности безот-
казной работы КА с доверительной вероятностью γ 
получается подстановкой в  формулу (1) вместо  то-
чечных оценок  соответствующих оценок нижних 
доверительных границ .

ДВУХЭТАПНАЯ МЕТОДИКА ИНТЕРВАЛЬНЫХ ОЦЕНОК НАДЁЖНОСТИ КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ 
ПО РЕЗУЛЬТАТАМ НАЗЕМНОЙ ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЙ ОТРАБОТКИ
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Оценить эффективность метода байесовского объе-
динения информации можно на следующем примере.
Проектная оценка вероятности безотказной рабо-

ты единичного КА, не имеющего аналогов состави-
ла a=0,9. Для единичного аппарата, если учитывать 
только контрольные испытания (предварительные 
и сдаточные), n=2. Точечная оценка ВБР по результа-
там наземной экспериментальной отработки соста-
вит =0,94, а точность этой оценки .
Оценка нижней доверительной границы ВБР КА 

при  доверительной вероятности γ=0,8 составит 
P=0,86.

2. � Повышение точности 
интервальных оценок ВБР КА 
на этапе НЭО

Точность полученных интервальных оценок веро-
ятности безотказной работы КА можно повысить, 
применив методический подход, описанный в РД 50-
476-84, как метод эквивалентного слабейшего звена.
В практике метод эквивалентного слабейшего зве-

на наиболее эффективен для  сложных технических 
систем с резервированием.
Для применения указанного метода нужно струк-

турную схему надёжности системы с резервировани-
ем преобразовать в линейную структурную схему.
Покажем применение этого метода на примере ти-

повой структурной схемы надёжности космической 
платформы экспериментального малого КА проекта 
«Беркут-ВР» разработки АО «НПО Лавочкина», пред-
ставленной на рисунке 1. Для упрощения в примере 
целевая аппаратура не рассматривается. Аббревиату-
ры на рисунке не расшифровываем, т.к.  данная струк-
турная схема рассматривается только как пример.
В соответствии с результатами испытаний состав-

ных частей КА и  структурной схемы надёжности 
определяется точечная оценка вероятности безот-
казной работы КА (τ) путём подстановки точечных 
оценок вероятности безотказной работы составных 
частей КА , полученных по формуле (2), в функ-
цию связи (1).

После получения нижних доверительных оценок 
вероятности безотказной работы для  всех состав-
ных частей КА по формуле (4) переходим к преоб-
разованию структурной схемы рисунка 1 в линейную 
структурную схему надёжности.
Структурные схемы надёжности сложных техни-

ческих систем, к которым относятся КА, можно раз-
бить на простые элементы типов 01 (линейная схе-
ма), 03 (резервированная схема) и других (таблица 2 
РД 50-476-84).
Анализ структурной схемы надёжности, представ-

ленной на рисунке 1 показал, что данную структур-
ную схему условно можно разбить на 4 типа и преоб-
разовать к виду, представленному на рисунке 2.
В этом случае функция связи (1) принимает вид

P(τ)=φ{ 1(τ), 2(τ), 3(τ), 4(τ)}.

Точечные оценки вероятности безотказной работы 
элементов функции связи (А.4) рассматриваемого 
примера определяются по следующим формулам:

2(τ)=1–0,5(1– i)2;	 (5)

3(τ)= i
3(4–3 i);

4(τ)=3 i
2–2 i

3.

Здесь i  – точечное значение оценки вероятности 
безотказной работы i-го элемента структурной схе-
мы надёжности; k – количество нерезервированных 
элементов структурной схемы надёжности рисунка 1 
(типа 01 по РД 50-476-84).
Приближённая формула (5) даёт коррект-

ные результаты при  >0,5 для  схемы «горячего» 
резервирования.
Функция связи (1) для точечной оценки вероятно-

сти безотказной работы КА по результатам наземной 
экспериментальной отработки с  учётом априорной 
информации в рассматриваемом примере принимает 
вид:

(τ)= 1(τ)· 2(τ)· 3(τ)· 4(τ).	 (6)

Использование преобразованных функций свя-
зи (6) с применением метода эквивалентного слабей-
шего звена в соответствии с РД 50-476-84 для полу-
чения интервальных оценок вероятности безотказной 
работы КА позволяет значительно повысить оценки 

рисунок 1. Структурная схема надёжности космической 
платформы

рисунок 2. Структурная схема для преобразованной 
функции связи
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нижних доверительных границ в  условиях ограни-
ченного объёма испытаний.
Для оценки нижней доверительной границы ВБР 

КА методом эквивалентного слабейшего звена в со-
ответствии с РД 50-476-84 следует определить ниж-
ние оценки элементов преобразованной структурной 
схемы надёжности, представленной на  рисунке  2. 
Эти оценки проводятся с использованием результа-
тов, полученных в рассматриваемом примере по сле-
дующим формулам:

2(τ)=1–0,5(1– )2;

3(τ)= 3(4–3 );

4(τ)=3 2–2 3.

Нижняя доверительная граница ВБР КА, соответ-
ствующая доверительной вероятности γ, методом 
эквивалентного слабейшего звена в  соответствии 
с РД 50-476-84 определяется как

Очевидно, что интервальные оценки, полученные 
методом эквивалентного слабейшего звена, будут 
выше оценок, полученных методом байесовского 
объединения информации, т.е. выше 0,86.
Представленные алгоритмы оценок надёжности 

КА на основе оценок вероятности безотказной рабо-
ты составных частей КА позволяют также получить 
точечные и интервальные оценки надёжности по ре-
зультатам лётных испытаний КА.
В этом случае в качестве  принимаются точечные 

оценки составных частей КА, полученные по резуль-
татам наземной экспериментальной отработки.

заключение
Предложена методика двухэтапной интервальной 

оценки вероятности безотказной работы КА по ре-
зультатам наземной экспериментальной отработки 
составных частей КА с учётом априорной информа-
ции в виде проектных оценок надёжности.
На первом этапе методом байесовского объедине-

ния информации проводятся интервальные оценки 
ВБР составных частей КА по результатам наземной 
экспериментальной отработки с  учётом априорной 
информации в виде проектных оценок.
На втором этапе проводится преобразование струк-

турной схемы надёжности к линейному виду, а затем 
методом эквивалентного слабейшего звена получает-
ся интервальная оценка ВБР КА по результатам на-
земной экспериментальной отработки.

Применение двухэтапной методики оценки ВБР 
единичных КА позволяет получить более высокие 
интервальные оценки по результатам наземной экс-
периментальной отработки.
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Тепловая труба с аксиальными канавками (АТТ) – 
это тепловая труба прямой проводимости, 
обладающая открытой капиллярной структурной 
в виде продольных канавок. В настоящей 
статье приводится ретроспектива и этапы 
развития АТТ как одного из наиболее часто 
применяемых в космической технике типов 
тепловых труб (ТТ). Проводится анализ опыта 
применения АТТ в космической технике, а также 
направления модернизации АТТ для повышения 
их теплопередающих характеристик и других 
функциональных возможностей.

Ключевые слова: аксиальные тепловые трубы;  
капиллярная структура; фитиль.

A heat pipe with axial grooves (ATT)  
represents a direct conduction heat pipe  
with an open capillary structure  
constituting longitudinal grooves.  
This article covers the ATT development  
retrospective as one of the typically  
applied in space engineering heat  
pipes (TT). The ATT space application  
experience is analyzed as well as  
the ATT upgrade options aimed  
at increasing the heat transfer  
characteristics and other functionality.

Keywords: axial heat pipes;  
capillary structure; wicking.

введение
Особая привлекательность ТТ для  космического 

применения заключается в возможности использова-
ния относительно слабых капиллярных сил для пе-
реноса теплоносителя в условиях микрогравитации 
и передавать тепловую энергию с малым градиентом 
температур при отсутствии потребности во внешних 
источниках электрической энергии.

Исследования в  области тепловых труб, вклю-
чая разработку различных капиллярных структур 
и  типов тепловых труб происходили в  основном 
в 70-х годах XX века (Reay D.A. et al., 2014). Опыт 
космического применения показал, что наиболее на-
дёжными среди  них были простые конфигурации 
тепловых труб с  аксиальными канавками, которые 
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начиная с 1980-х годов стали основным видом тепло-
вых труб большинства космических аппаратов (КА) 
(Schlitt K.R., 1997).

1. � Этапы развития технологии 
аксиальных тепловых труб

Основным конструктивным элементом любой ТТ 
является капиллярная структура или фитиль. Ка-
пиллярная структура ТТ обеспечивает возврат скон-
денсировавшегося теплоносителя в  зону испарения. 
Уменьшить потери давления, связанные с  течением 
жидкости, в  капиллярной структуре можно за  счёт 
повышения её проницаемости. При этом, пористость 
капиллярной структуры должна быть низкой, что-
бы обеспечить высокое капиллярное давление. Ба-
лансирование между  этими противоречивыми тре-
бованиями привело к  созданию различных типов 
капиллярных структур (рисунок 1) ограниченных 
по теплопередающей способности (Schlitt K.R., 1997).

рисунок 1. Гомогенные капиллярные структуры

скрученная сетка пористый металл аксиальные канавки

Одним из способов повышения теплопередающей 
способности может быть применение фитиля с ма-
лым размером пор в испарителе, т.е. там, где требует-
ся высокий капиллярный эффект, и более крупными 
порами в остальных частях тепловой трубы, что по-
зволяет сократить потери вязкости в  возвращаемом 
жидком теплоносителе (Schlitt K.R., 1978).
Развитие этой идеи привело к  появлению со-

ставных фитилей (рисунок 2), оптимизированных 
для  создания более мощного капиллярного напора, 
основанные на  использовании обособленных кана-
лов – артерий, предназначенных для осевого переме-
щения жидкой фазы теплоносителя.
Однако конструкции из составных фитилей имели 

два существенных недостатка: дорогостоящий про-
цесс изготовления для получения надёжных и каче-
ственных капиллярных структур, а  также высокую 

рисунок 2. Разновидности составных фитилей (виды 
артерий)

пластинчатая пьедестальная спиральная туннельная

рисунок 3. Линейка профилей АТТ компаний США

а б

вероятность закупоривания жидкостного канала пу-
зырьками пара или неконденсирующегося газа, в от-
личие от надёжных и достаточно простых в изготов-
лении АТТ.
Впервые концепция аксиальных тепловых труб 

была сформулирована и  реализована инженером 
Эдвардом Кроличеком на КА GEOS-2, запущенном 
в 1968 году, где впервые были применены АТТ с те-
плоносителем Фреон-11 (Deverall  J.E. et al., 1970). 
Компания OAO, а  в последствие Swales Aerospace, 
в  которой работал Эдвард Кроличек, стала одним 
из основных мировых поставщиков АТТ (см. рису-
нок 3а). В настоящее время кроме неё активным раз-
витием ТТ в  США занимается компания Advanced 
Cooling Technologies, которая обладает своей линей-
кой алюминиевых профилей (см. рисунок 3б).
Параллельно работы над  ТТ велись в  Европе 

и СССР. В Европе ведущими специалистами по раз-
работке и  применению АТТ являются Майнфред 
Гроль и  Райнхард Шлитт. Первые АТТ разработан-
ные М. Гролем были запущены на космических ап-
паратах в 1974 году.
В нашей стране одним из  первых исследовате-

лей и  разработчиков АТТ являлись: В.Я.  Сасин 
(Сасин  В.Я. и  др., 1974), профессор Московского 
энергетического института и  В.Л.  Баранцевич (Ба-
ранцевич  В.Л. и  др., 1979), сотрудник лаборатории 
ВНИИЭМ, а  в дальнейшем специалист Центра те-
пловых труб АО «НПО Лавочкина». Впервые в на-
шей стране на  космических аппаратах АТТ были 
применены в  1976 году, изготовленные из  профи-
лей во  «Всероссийском институте лёгких сплавов» 
из сплава АМг2.

2. � Особенности конструкции 
аксиальных тепловых труб

Функционально в АТТ различают три характерных 
зоны: зона испарения; зона конденсации; транспорт-
ная (адиабатная) зона.
В зоне подвода теплового потока (зона испарения) 

жидкая фаза теплоносителя превращается в пар. Да-
лее под  действием разницы давлений пар переме-
щается из  зоны испарения в  зону конденсации, где 

ЭТАПЫ РАЗВИТИЯ И СОВЕРШЕНСТВОВАНИЯ АКСИАЛЬНЫХ ТЕПЛОВЫХ ТРУБ КАК БАЗОВОГО ИНСТРУМЕНТА 
ТЕРМОРЕГУЛИРОВАНИЯ КА
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происходит отвод тепловой энергии от корпуса АТТ. 
Насыщенный пар, пришедший из  зоны испарения, 
конденсируется на  «холодной» стенке АТТ, после 
чего происходит возврат жидкой фазы теплоносите-
ля на участок испарения под действием капиллярных 
сил по аксиальным канавкам. Между зоной испаре-
ния и зоной конденсации расположена транспортная 
или адиабатическая зона, вдоль которой также про-
ложены канавки. Принципиальная схема работы АТТ 
показана на рисунке 4.
Сегодня профили АТТ изготавливаются методом 

горячего прессования (экструзией) из алюминиевого 
сплава АД-31, что позволяет с высокой точностью по-
лучать сложную внутреннюю структуру продольных 
канавок в виде единого целого с корпусом тепловой 
трубы. Эта же технология позволяет делать сложную 
геометрию внешней оболочки, обеспечивающую раз-
витую контактную поверхность в виде ТТ с полками, 
упрощающую установку и  прогнозируемый тепло-
вой контакт. Как показывает мировой опыт данная 
технология на сегодняшний день является наиболее 
распространённой и  рациональной. Она позволяет 
получать профили различной сложности с  высокой 
повторяемостью геометрических параметров и  при 
этом иметь относительно невысокую стоимость.
В настоящее время АО «НПО Лавочкина» являет-

ся одним из ведущих предприятий отрасли, активно 
применяющим АТТ. Семейство профилей, разрабо-
танных в  АО «НПО Лавочкина» отличается внеш-
ними и  внутренними размерами, а  также формой 
и  количеством внутренних канавок, что позволяет 
удовлетворять различным требованиям по пере-
даваемому тепловому потоку и  массе. Контактная 
поверхность большей части профилей АТТ имеет 
ширину 30 мм, как наиболее оптимальную с  точки 
зрения обеспечения равномерного распределения 
тепла. Основные варианты профилей, применяемых 

в АО «НПО Лавочкина» для изготовления АТТ по-
казаны на рисунке 5.
Используемый для  изготовления корпуса алюми-

ниевый сплав АД-31, не содержит магний, что позво-
ляет использовать в АТТ наиболее востребованный 
в космической технике теплоноситель – аммиак. При 
этом быть уверенным в  отсутствии предпосылок 
для образования неконденсирующихся газов при вза-
имодействии аммиака с алюминиевым корпусом, что 
обеспечивает надёжную работу АТТ при длительных 
сроках эксплуатации вплоть до 20 лет и более.

3. � Области применения АТТ  
в АО «НПО Лавочкина»

Наиболее часто АТТ применяются в тепловых со-
товых панелях (ТСП) и как теплопроводы для транс-
портировки к  радиаторам избыточной тепловой 
энергии. В тепловых сотовых панелях АТТ вклеива-
ются между двух листов (обшивок) из алюминиевого 
сплава (например, В-95), а оставшееся пространство 
заполняется сотовым заполнителем. В  этой конфи-
гурации АТТ служат для  перераспределения тепла 
по панели, создавая равномерное поле температур.
Крепление приборов и  других элементов на ТСП 

осуществляется через  специальные закладные эле-
менты с  резьбовыми отверстиями различной кон-
струкции. Схема расположения АТТ внутри ТСП 
и  способ установки прибора на  поверхность ТСП 
показаны на рисунке 7.
К настоящему времени на АО «НПО Лавочкина» 

разработан целый ряд технологических процессов, 
нацеленных на эффективную работу с АТТ, изготов-
ленными из  различных профилей. Полки профиля 
позволяют разделывать в  них отверстия или пазы 
для создания разъёмного (винтового) или неразъём-
ного (заклёпочного) соединений, как между  тепло-
выми трубами, так и соединений с радиаторами или 
с другими элементами конструкции КА (рисунок 8).

рисунок 4. Принципиальная схема АТТ прямой 
проводимости

подвод тепла отвод тепла паровой канал теплоноситель

капиллярная 
структура

зона 
испарения

зона 
конденсации

транспортная 
зона

рисунок 5. Примеры профилей АТТ применяемых в АО 
«НПО Лавочкина»
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В современных КА как правило используется сра-
зу несколько ТСП. Объединение ТСП коллекторами, 
обеспечивающими их тепловую связью, является 
вторым по популярности вариантом использования 
АТТ после интегрирования в  сотовую панель. При 
этом поверхность АТТ может быть использована, 
для размещения нагревателей, датчиков, теплопере-
дающих агрегатов или удалена для облегчения массы 
(рисунок 11).
Длина АТТ в  составе объединяющего коллектора 

может доходить до  нескольких метров. Такое ре-
шение обеспечивает выравнивание температурных 
полей между ТСП до нескольких градусов. Однако 
следует учитывать, что длина АТТ влияет на её рабо-
чие параметры. Увеличение длинны АТТ в 2–2,5 раза 
по сравнению с АТТ длиной в 1 м может вдвое сни-
зить её теплопередающую способность.

рисунок 6. АТТ внутри ТСП (верхняя обшивка 
не показана)

сотовый 
заполнитель

тепловая труба 
с аксиальными 
канавками

крепёжные 
элементы

рисунок 7. Тепловая сотовая панель

Важным моментом технологического процесса 
изготовления АТТ является возможность её изги-
ба в различных плоскостях. Такой технологический 
процесс предусматривает предварительную механи-
ческую обработку алюминиевого корпуса ТТ с внеш-
ней стороны и последующий изгиб с заданным ради-
усом. Получаемая таким образом пространственная 
конфигурация АТТ позволяет избежать нарушения 
геометрии канавок и  ухудшения их теплопередаю-
щих параметров.
На рисунке 9а показаны варианты АТТ, изогнутых 

в одной плоскости для установки внутрь ТСП (Па-
нин Ю.В. и др., 2024), а на рисунке 9б – АТТ изогну-
тая в виде кольца предназначенная для термостати-
рования цилиндрической оболочки телескопа.
 Как было сказано выше основной областью приме-

нения АТТ является установка внутрь ТСП. В тоже 
время АТТ достаточно широко применяются в виде 
различных самостоятельных коллекторных или свя-
зующих теплопроводов. В частности, на рисунке 10а 
показан вариант теплопровода радиатора для  авто-
номного охлаждения прибора, а на рисунке 10б кол-
лекторный теплопровод, отводящий тепловую энер-
гию от панельных АТТ, расположенных внутри ТСП.
Одним из вариантов применения АТТ является сбор 

избыточной тепловой энергии от полезной нагрузки 
с  последующей её транспортировкой к  радиаторам 
со встроенными в них АТТ. Такое использование АТТ 
значительно повышает эффективность радиатора, по-
зволяя значительно уменьшить его размеры и массу.

рисунок 8. АТТ изготавливаемые в АО «НПО 
Лавочкина»

полки АТТ для стыка с обшивками анкерные гайки для крепления АТТ

рисунок 9. Конфигурации АТТ производства АО «НПО 
Лавочкина»

а

а

б

б

рисунок 10. Автономное охлаждение прибора АТТ 
с радиатором
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4. � Направления совершенствования 
аксиальных тепловых труб

Величина тепловой энергии, передаваемой АТТ, 
чаще всего ограничена величиной капиллярного на-
пора или по-другому – капиллярным ограничением. 
Капиллярное ограничение имеет решающее значение 
в том случае, когда сумма потерь давлений на сторо-
не движущейся жидкости и  на стороне перемеща-
ющегося насыщенного пара, сопоставима с  макси-
мальным капиллярным напором, создаваемым в ТТ. 
Сам капиллярный напор, создаётся мениском акси-
альной канавки в  системе жидкость/пар. С  другой 
стороны – создаваемый капиллярный напор обратно 
пропорционален радиусу кривизны образованного 
мениска. При образовании мениска на поверхности 
раздела фаз капиллярное давление можно найти, ис-
пользуя уравнение Лапласа – Янга (Чи С., 1976):

где σ  – коэффициент поверхностного натяжения 
(обычно это Sigma); R1 и  R2  – радиусы кривизны 
мениска.
Обозначим сумму радиусов:

	 (1)

где rс  – эффективный капиллярный радиус пор, 
при условии максимального значения суммы 

Для фитиля с  цилиндрическими порами радиусы 
R1 и R2 равны и определяются из условия:

	 (2)

где θ  – краевой угол смачивания; r  – радиус пор 
(рисунок 12).
Подставив значение радиуса пор в уравнение (2), 

получаем уравнение для определения капиллярного 
давления

из которого следует, что максимальное капиллярное 
давление соответствует углу смачивания равному 
нулю, косинус которого равен единице cosθ=1

	 (3)

Сравнивая уравнения (3) и  (1), получаем, что эф-
фективный радиус для  цилиндрических пор равен 
радиусу пор r=rc.
Для фитилей с  прямоугольными канавками, у  ко-

торых один радиус кривизны равен бесконечности, 
второй, при  угле смачивания равному нулю, равен 
половине ширины канавки F, эффективный капил-
лярный радиус будет равен:

rc=F.
Из этого следует, что максимальный капиллярный 

напор ограничен наименьшим радиусом капилляра, 
который может образоваться при  заданной геоме-
трии канавки. Таким образом производительность 
АТТ можно повысить, уменьшив ширину канавки 
на  границе раздела жидкость  – пар (что позволяет 
получать мениск с малым радиусом кривизны) и уве-
личив площадь проходного сечения жидкого тепло-
носителя в самой канавке, чтобы свести к минимуму 
потери давления на трение.
Таким образом основным направлением совершен-

ствования АТТ стало повышение их эффективности 
за  счёт изменения геометрической формы продоль-
ных канавок.
В настоящее время для  формирования геометрии 

канавки применяется технология горячей экструзии, 
которая позволяет обеспечивать достаточно слож-
ную геометрию канавок для капиллярной структуры. 
Однако на ранней стадии развития АТТ применялись 
технологии, не позволявшие получать высокоточные 
геометрические конфигурации канавок.
Первоначально канавки выполнялись в виде сече-

ния прямоугольной формы. При этом считалось, что 
одним из наиболее простых способов повышения те-
плопередающей способности АТТ является увеличе-
ние жидкостных каналов за счёт увеличения размера 

а б

рисунок 11. Коллектор из АТТ объединяющий восемь 
ТСП

рисунок 12. Мениск в цилиндрической поре

зоны размещения 
нагревателей или испарителей

места соединения с ТСП

R2=∞ R1 R1 R2
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канавки с жидкой фазой теплоносителя до 1,5–2,0 мм. 
При соблюдении условия, согласно которому шири-
на капиллярной щели должна быть близка к ширине 
жидкостных канавок.
В свою очередь авторы работы (Barantsevich  V. 

et al., 2001) отметили, что характеристики АТТ с до-
статочно широкой щелью, полученные при  назем-
ных испытаниях, могут существенно отличаться 
от ожидаемых характеристик АТТ в условиях микро-
гравитации. Они провели сравнение АТТ с  обыч-
ными прямоугольными канавками и  Ω-образными, 
где параметры последних имели лучшие показатели 
в части передаваемой мощности.
В этом же направление двигались и другие миро-

вые производители АТТ.  Примеры прямоугольных 
и  омегообразных канавок известных европейских 
производителей ТТ показаны на рисунке 13.

трапециевидных канавок была покрыта тонким сло-
ем пористого материала (рисунок 14), который рабо-
тал, как развитая поверхность испарения с высокой 
теплопередачей.
Процесс испарения в такой конструкции, происхо-

дит на мениске, образованном в канавке, и менисках, 
образованных в  тонком мелкопористом слое. В  ре-
зультате в  усовершенствованной конструкции АТТ 
наблюдалось значительное улучшение коэффици-
ента теплопередачи внутри канавок. Авторами был 
проведён сравнительный анализ испытаний тепло-
вых труб со слоем капиллярно-пористого материала 
с размером пор 25–100 мкм, нанесённым на поверх-
ность стенки и АТТ с канавками образованными, как 
обычно, гладкими поверхностями.
Было показано, что термическое сопротивление ис-

парителя тепловой трубы с пористым слоем на стен-
ке составило величину 0,015–0,02 К/Вт, а для образца 
АТТ с гладкой стенкой 0,025–0,035 К/Вт. Таким обра-
зом термическое сопротивление для  традиционной 
АТТ оказалось на  40–56% выше термического со-
противления тепловой трубы с пористым покрыти-
ем, нанесённым на внутреннюю поверхность стенки.
Между тем для зоны конденсации тенденция была 

противоположной, т.е. тепловое сопротивление кон-
денсатора с  пористым слоем было выше, особенно 
при  низкой тепловой нагрузке, что показало необ-
ходимость доработки данного варианта модерни-
зации как по геометрии, так по конструктивному 
исполнению.
Обобщение опыта исследования различных кон-

фигураций канавок АТТ было представлено в работе 
Шлитта (Schlitt K.R., 1997), который ввёл специаль-
ный параметр оценки эффективности  – составной 
фактор. Фактически такой параметр представляет 
собой обобщённый коэффициент геометрии сече-
ния канавки, который определяется как отношение 
капиллярного напора канавки при её полном запол-
нении жидкой фазой теплоносителя, к капиллярному 
напору, создаваемому канавкой при её неполном за-
полнении жидкой фазой теплоносителя. Предложен-
ный параметр был использован для оценки типовых 
видов канавок, применяемых в АТТ (рисунок 15).

рисунок 13. Примеры профилей с прямоугольными 
Thales Alenia Space и омега-образными канавками Euro 
Heat Pipes

Ещё более оптимистичные выводы об  изменение 
канавки в  пользу Ω-образной формы приводятся 
в работе (Vlassov Valeri et al., 2018), где сравнивались 
АТТ с  прямоугольными и  Ω-образной канавками. 
Температура АТТ с Ω-образными канавками оказа-
лась ниже, как на участке испарения, так и на участке 
конденсации. В частности, при подводимой мощно-
сти 60 Вт максимальные температуры в испарителе 
достигали 56 и  47°С, а  минимальные температуры 
в  конденсаторе 36 и  34°С соответственно для  рас-
смотренных АТТ с прямоугольными и Ω-образными 
канавками.
Проведённое исследование показало, что прямоу-

гольные и Ω-образными канавки имеют схожие ре-
зультаты в зоне испарителя, однако при этом тепло-
передающая способность прямоугольной канавки 
была почти вдвое хуже. Кроме этого, было получено, 
что в зоне конденсации для АТТ с прямоугольными 
канавками наблюдалась так называемая «лужа» – из-
быток сконденсировавшейся жидкой фазы теплоно-
сителя на участке конденсации.
Совершенствование формы канавок проводилось 

не  только за  счёт изменения конфигурации кана-
вок. В 1988 году Л.Л. Васильев и другие предложил 
(Vasiliev L. et al., 2010) метод, для улучшения процес-
са испарения в  канавках. Внутренняя поверхность 

рисунок 14. Слой пористого материала 
на трапециевидных канавках

ЭТАПЫ РАЗВИТИЯ И СОВЕРШЕНСТВОВАНИЯ АКСИАЛЬНЫХ ТЕПЛОВЫХ ТРУБ КАК БАЗОВОГО ИНСТРУМЕНТА 
ТЕРМОРЕГУЛИРОВАНИЯ КА
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Данная оценка показала, что трапециевидные ка-
навки (рисунок 15б) позволяют обеспечивать более 
высокие значения показателя капиллярного напора 
по сравнению с  канавками круглой формы (рисун-
ки 15в, 15г) при  одинаковых значениях составного 
фактора.
Резюмируя выше сказанное можно утверждать, 

создание узких щелей в месте сопряжения жидкост-
ного и парового каналов создаёт отличные условия 
для  удержания жидкой фазы теплоносителя в жид-
костном канале, и  при этом позволяет создавать 
высокий капиллярный напор. Применение прямоу-
гольных канавок снижает потенциальную опасность 
образования пузырьков пара внутри жидкостного ка-
нала в зоне испарения АТТ, что является аргументом 
в пользу рассматриваемой конструкции ТТ при боль-
ших плотностях тёплого потока. В свою очередь АТТ 
с  Ω-образной геометрической формой будут рабо-
тать лучше прямоугольной и  трапециевидной фор-
мы открытых канавок по критерию уноса жидкости 
при низких температурах.
Представленный Шлиттом анализ даёт хорошее 

представление о  параметрах типовых канавок, од-
нако часто формы канавок имеют более сложную 
конфигурацию, подбираемую с  учётом конкретных 
теплоносителей и  внешних тепловых условий. Так 
наиболее производительные профили АТТ применя-
емые в настоящий момент на АО «НПО Лавочкина» 
обладают Ω-образной геометрической формой, но с 
более развитой частью зуба канавки, что позволя-
ет существенно повысить ее производительность 
за счёт увеличения площади мениска по сравнению 
с трапециевидной формой.

выводы
Простая геометрия и  относительно низкая сто-

имость технологического процесса изготовления 
профилей с помощью экструзии позволяет получать 
профили АТТ достаточно сложной геометрии с воз-
можностью дополнительного исполнения фланцев.
Профили АТТ имеют высокую воспроизводи-

мость, надёжность и ресурс. Алюминиевые сплавы, 
из которых изготавливаются профили для АТТ дают 
возможность применения аммиака, как наиболее 
эффективного теплоносителя в  рабочем диапазоне 
температур КА от минус 40 до 50°С. Кроме того АТТ 

могут применяться и с другими низкотемпературны-
ми теплоносителями такими как пропилен, этан, ме-
тан и другие.
Сочетание всех этих необходимых факторов по-

зволило ТТ с  аксиальными канавками стать наибо-
лее массовыми и востребованными для космической 
техники среди многих других видов ТТ.
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Специфика производства компонентов 
для космической техники определяет повышенные 
требования к качеству получаемых деталей. 
Поэтому любые нештатные ситуации 
в технологическом процессе изготовления деталей 
ответственного назначения являются поводом 
для пристального изучения. В данной статье 
рассматриваются вопросы исключения меднения 
как защитной операции от окисления окончательно 
изготовленных деталей из коррозионно-стойких 
сталей при термической обработке, так как 
после металлизации возможно появление тёмных 
пятен на поверхности. Приводится оценка 
качества полученных деталей. Предложенные 
меры и проведённые исследования позволяют 
оптимизировать производственные затраты, что 
весьма востребовано для предприятий космической 
отрасли.

Ключевые слова:  
коррозионно-стойкие стали; меднение; 
термическая обработка; окисление; припуск.

The nature of aerospace technology  
components production demand higher  
quality standards. Thus, any contingency  
in technological process of critical  
components production is a cause for close  
analysis. This article deals with the issues  
of excluding copper plating as a protective  
operation against oxidation of final  
manufactured parts made of  
corrosion-resistant steels during  
heat treatment, because after  
metallizationit is possible to appear  
dark spots on the surface. An assessment  
of the produced components quality  
is given. The study performed and solutions  
proposed allow for production cost  
optimization being in high demand by space  
industry companies.

Keywords:  
corrosion-resistant steels; copper plating;  
heat treatment; oxidation; allowance.
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введение
В ракетно-космической отрасли детали должны об-

ладать высокой стойкостью к динамическим, вибро-
прочностным, ударным, акустическим, циклическим 
нагрузкам при  требуемых (повышенных и/или по-
ниженных) температурах эксплуатации. Необходи-
мо тщательно изучать наиболее часто возникающие 
дефекты на  изделиях, изготовленных по типовым 
технологическим процессам, с  целью недопуще-
ния их в  будущем. Поэтому качество поверхности 
окончательно изготовленных деталей для  космиче-
ских проектов (Ширшаков А.Е. и др., 2022) требует 
пристального внимания в  течение всего процесса 
производства.
Детали из  нержавеющих марок сталей, подверга-

емых термообработке на  твёрдость HRC не  менее 
40, по действующей технологии на термообработку 
поступают окончательно изготовленными. Поэтому 
для предупреждения образования окалины и выгора-
ния легирующих элементов на поверхности деталей 
применяется меднение окончательно обработанных 
поверхностей. После термообработки и снятия меди 
периодически возникают трудно идентифицируемые 
пятна (Гончаров В.В. и др. Возникновение …, 2024; 
Гончаров В.В. и др. О механизмах …, 2024), которые 
нужно удалять гидропескоструйной обработкой.
Окончательно изготовленные детали под  слоем 

меди проходят термическую обработку, в  процессе 
которой возникают внутренние фазовые и термиче-
ские напряжения. Эти остаточные напряжения могут 
вызвать искажение формы (коробление) и изменение 
размеров изделия во время его обработки, эксплуата-
ции или хранения.
Цель данной работы: исключить омеднение оконча-

тельно обработанных поверхностей деталей, остав-
ляя минимально возможный припуск, величину ко-
торого необходимо определить. Величины припуска 
должно быть достаточно, чтобы удалить дефектный 
слой после термообработки, скорректировать хими-
ческий состав поверхностного слоя и изменение раз-
меров из-за фазовых превращений.
Исследования проводили на  заготовках из нержа-

веющих сталей 40Х13 (мартенситная сталь), 95Х18 
(мартенситная сталь), 16Х16Н3МАД (мартенси-
то-ферритная сталь). Образцы подготавливались 
на  металлорежущих станках. Химический состав 
материалов определялся спектрометрами ДФС-500 
и  СПЕКС ЛАЭС модификации МАТРИКС.  Твёр-
дость измерялась при  помощи микротвердомера 
ПМТ-3, твердомера универсального МЕТОЛАБ 703. 
Размеры контролировались микрометром Mitutoyo 
(0–25 мм, 0,001 мм). Термическая обработка (ТО) 
заготовок проводилась в  нагревательных камерных 
печах и соляных ваннах.

Размеры образцов для исследования представлены 
на рисунке 1. Химические составы исследуемых ста-
лей представлены в таблицах 1–3.
Для получения твёрдости не менее HRC 40 была 

проведена следующая термическая обработка:
-- сталь 40Х13:
-  �подогрев изделий перед закалкой: температура 
подогрева 550±10°С; выдержка 17 мин; после 
прогрева был произведён быстрый перенос 
в соляную ванну для закалки,

-  �закалка с  непрерывным охлаждением: темпе-
ратура нагрева 1040±10°С; выдержка 9 мин; 
охлаждение в масле,

-  �низкотемпературный отпуск: температура на-
грева 200±10°С; выдержка 2 ч 30 мин; охлаж-
дение на воздухе;

--  сталь 95Х18:
-  �подогрев изделий перед закалкой: температура 
подогрева 550±10°С; выдержка 12 мин; после 
прогрева был произведён быстрый перенос 
в соляную ванну для закалки,

-  �закалка с  непрерывным охлаждением: темпе-
ратура нагрева 1040±10°С; выдержка 10 мин; 
охлаждение в масле,

-  �обработка холодом: температура охлаждения 
минус 60±10°С; выдержка 2 ч 20 мин; выгруз-
ка из установки на воздух,

-  �низкотемпературный отпуск: температура на-
грева 180±10°С; выдержка 8 ч; охлаждение 
на воздухе;

-- сталь 16Х16Н3МАД:
-  �подогрев изделий перед закалкой: температура 
подогрева 550±10°С; выдержка 15 мин; после 
прогрева был произведён быстрый перенос 
в соляную ванну для закалки,

-  �закалка с  непрерывным охлаждением: темпе-
ратура нагрева 1060±10°С; выдержка 9 мин; 
охлаждение в масле,

-  �обработка холодом: температура охлаждения 
минус 60±10°С; выдержка 2 ч 20 мин; выгруз-
ка из установки на воздух,

-  �низкотемпературный отпуск: температура на-
грева 180±10°С; выдержка 2 ч 20 мин; охлаж-
дение на воздухе.

После термической обработки была проведена 
очистка поверхности от  окалины гидропескоструй-
ной обработкой. Далее проводилось измерение 
размеров образцов (рисунок 2). Анализ измене-
ния размеров представлен в  таблице 4. Видно, что 
при взаимодействии металла при повышенной темпе-
ратуре с нагревательной средой и с атмосферой печи 
размеры уменьшились приблизительно до  0,01  мм. 
Исходя из этого необходимо для окончательного из-
готовления деталей оставлять припуск перед терми-
ческой обработкой для нержавеющих сталей не ме-
нее 0,01 мм для восполнения потерь объёма металла.
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таблица 1 – Химический состав стали 40Х13
сталь 40Х13 химический состав, %

номер 
образца состояние материала Cr Mn Si Ni С

ГОСТ 5632-2014 12,00–14,00 ≤0,80 ≤0,80 – 0,36–0,45

1

до ТО 13,1 0,45 0,3 0,2 0,39

после ТО 12,83 0,39 0,51 0,19 0,35

после ТО и после зачистки 12,81 0,45 0,3 0,2 0,36

после ТО и после снятия материала 0,1 мм 13,18 0,40 0,32 0,22 –

2

до ТО 12,96 0,45 0,3 0,2 0,40

после ТО 12,26 0,38 0,57 0,17 0,36

после ТО и после зачистки 12,8 0,45 0,3 0,2 0,37

после ТО и после снятия материала 0,2 мм 12,92 0,43 0,32 0,24 –

таблица 2 – Химический состав стали 95Х18
сталь 95Х18 химический состав, %

номер 
образца состояние материала Cr Mn Si Ni С

ГОСТ 5632-2014 17,00–19,00 ≤0,80 ≤0,80 – 0,90–1,00

1

до ТО 17,43 0,28 0,58 0,23 0,95

после ТО 17,03 0,22 0,70 0,2 0,91

после ТО и после зачистки 17,17 0,28 0,57 0,24 0,94

после ТО и после снятия материала 0,1 мм 18,11 0,23 0,37 0,16 –

2

до ТО 17,45 0,28 0,56 0,23 0,93

после ТО 16,75 0,22 0,72 0,2 0,90

после ТО и после зачистки 17,17 0,28 0,57 0,23 0,93

после ТО и после снятия материала 0,2 мм 17,70 0,23 0,37 0,16 –

таблица 3 – Химический состав стали 16Х16Н3МАД
сталь 16Х16Н3МАД химический состав, %

номер 
образца состояние материала Cr Mn Si Ni Cu Mo С

ТУ 14-1-3791-84 15,00–16,50 0,60–1,00 ≤0,60 2,00–4,00 1,00–1,50 1,40–1,90 0,13–0,19

1

до ТО 15,7 0,64 0,27 2,49 1,12 1,40 0,15

после ТО 14,9 0,62 – 2,12 1,07 1,34 0,13

после ТО и после зачистки 14,9 0,61 0,18 2,27 1,06 1,34 0,14

после ТО и после снятия материала 0,1 мм 15,24 0,65 0,17 2,31 1,05 1,46 –

2

до ТО 16,1 0,65 0,30 2,10 1,14 1,43 0,16

после ТО 15,2 0,64 – 2,05 1,05 1,35 0,14

после ТО и после зачистки 15,4 0,63 0,19 2,06 1,03 1,36 0,18

после ТО и после снятия материала 0,2 мм 15,5 0,68 0,17 2,32 1,05 1,46 –

К ВОПРОСУ ЗАМЕНЫ МЕДНЕНИЯ ПРИПУСКОМ НА МЕХАНИЧЕСКУЮ ОБРАБОТКУ ПРИ ИЗГОТОВЛЕНИИ 
ДЕТАЛЕЙ ИЗ КОРРОЗИОННО-СТОЙКИХ СТАЛЕЙ В РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКЕ
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таблица 4 – Аналитика изменения размеров образцов

сталь номер 
образца

диаметр  
до ТО, мм

диаметр  
после ТО, мм

среднее значение, 
мм

изменение 
диаметра, мм

округление изменения 
до сотых, мм

40Х13
1 11,992 11,985×11,991 11,988 0,004 0,00
2 12,059 12,057×12,055 12,508 0,003 0,00

95Х18
1 12,155 12,143×12,148 12,146 0,009 0,01
2 11,947 11,936×11,941 11,939 0,008 0,01

16Х16Н3МАД

1 12,941 12,905×12,952 12,929 0,013 0,01
1 8,978 8,946×8,992 8,969 0,009 0,01
1 6,979 6,953×7,001 6,977 0,002 0,00
1 6,786 6,761×6,792 6,777 0,009 0,01
2 12,938 12,912×12,959 12,936 0,002 0,00
2 8,976 8,952×8,995 8,974 0,003 0,00
2 6,979 6,95×6,993 6,972 0,007 0,01
2 6,784 6,763×6,791 6,777 0,007 0,01

рисунок 1. Исходные размеры образцов из коррозионно-
стойких сталей

рисунок 2 – Размеры образцов после термической 
обработки

таблица 5 – Твёрдость образцов после термической обработки

номер образца ТО образцы после снятия 
материала

твёрдость, HRC
ближе к периферии 

поверхности 
со стороны торца

между периферией 
и осью торца

ближе  
к оси торца

1

сталь 40Х13
0,1 мм

HRC 40–41 – HRC 46–48
2 HRC 42–43 – HRC 46–48
1

0,2 мм HRC 45–47 HRC 44–45 HRC 45–46
2
1

сталь 95Х18
0,1 мм

HRC 54–55 – HRC 57–59
2 HRC 54–55 – HRC 57–59
1

0,2 мм HRC 52–54 HRC 53–55 HRC 54–55
2
1

сталь 16Х16Н3МАД
0,1 мм

HRC 40–42 – HRC 50–52
2 HRC 42–43 – HRC 51–52
1

0,2 мм HRC 45–47 HRC 51–53 HRC 53–54
2

образец № 1 образец № 1

образец № 2 образец № 2

образец № 1 образец № 1

образец № 2 образец № 2

образец № 1 образец № 1

образец № 2 образец № 2

30

40Х13 40Х13

3030
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3030
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Распределение химических элементов после тер-
мообработки представлено в таблицах 1–3 (см. «по-
сле ТО» и «после ТО и после зачистки»). Зачистка 
проводилась в  спектральной лаборатории при  по-
мощи наждачной бумаги с  зернистостью Р40 и  по-
этому глубина снятия поверхностного слоя не регла-
ментировалась. Анализ данных показал, что во всех 
образцах сталей после термообработки произошло 
снижение содержания хрома. Обезуглероживание 
поверхности на образцах наблюдается незначитель-
ное, не выходящее за допустимый интервал техниче-
ских требований.
В стали 16Х16Н3МАД содержание молибдена в ис-

ходном состоянии находилось на  нижнем пределе. 
Поэтому после термической обработки произошло 
уменьшение содержания молибдена за рамки допу-
стимых значений из-за воздействия высоких темпе-
ратур. Также в этой стали существенно уменьшилось 
содержание полезной примеси кремний.
Чтобы проверить верность утверждения об  окон-

чательном припуске более 0,01  мм для  исследуе-
мых коррозионно-стойких сталей была произведена 
механическая обработка образцов со  снятием слоя 
материала 0,1  мм и  0,2  мм. Практически окалина 
для сталей начинает образовываться при температу-
ре от 500°С до 600°С. Толщина окалины и глубина 
обезуглероженного слоя растут с  повышением тем-
пературы и времени выдержки. Толщина этого слоя 
бывает различная (у  деталей из  легированных ста-
лей она до 0,5 мм, а из углеродистых сталей от 0,5 
до 1,0 мм) в зависимости от конфигурации, габарит-
ных размеров детали и других факторов. Для иссле-
дуемых коррозионно-стойких сталей из-за их спец-
ифики эта толщина меньше. Поэтому для  данного 
исследования и  был выбран припуск с  размерами 
0,1 мм и 0,2 мм.
Определение химического состава обработанных 

поверхностей на образцах после снятия слоя матери-
ала 0,1 мм и 0,2 мм и измерение твёрдости на них 
приведён в таблицах 1–3, 5.
Наибольшее соответствие данных химического 

анализа и  твёрдости требованиям нормативной до-
кументации наблюдается на  поверхности образцов, 
обточенных на 0,2 мм.
Следовательно, для  окончательно изготовленных 

деталей из  сталей 40Х13, 95Х18, 16Х16Н3МАД 
перед  термообработкой с  учётом разнообразного 
влияния атмосферы печи или среды нагрева (охлаж-
дения) рекомендуется оставлять припуск не  менее 
0,2 мм на размер.
Для гарантированного обеспечения качества по-

верхностного слоя металла без омеднения в реальном 
производственном процессе рекомендуется остав-
лять припуск на механическую обработку не менее 
0,5 мм. При этом характеристики подповерхностного 

слоя не  будут отличаться от  свойств основного ме-
талла после термообработки.
По данным экономистов цеха гальванических по-

крытий и термической обработки стоимость одного 
часа работы по нанесению меди на поверхность ста-
лей равна 932,94 руб.·ч (данные 2024 года). Процесс 
меднения длится от девяти часов.
По данным экономистов механического цеха сто-

имость одного часа работы по снятию припуска 
0,5 мм с размера коррозионно-стойких сталей равна 
442,64 руб.·ч (данные 2024 года). Время снятия при-
пуска составляет до одного часа.
Таким образом, с  экономической точки зрения 

нанесение меди является более трудозатратным 
для производства, а также более длительным по вре-
мени, что однозначно оправдывает её замену припу-
ском механической обработкой.

заключение
Детали из  нержавеющих сталей марок 40Х13, 

95Х18, 16Х16Н3МАД, подвергающиеся термо-
обработке на  твёрдость HRC не  менее 40 необхо-
димо изготавливать с  припуском не  менее 0,5  мм, 
если конфигурация детали позволяет изгото-
вить её без  применения более затратной медной 
металлизации.
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В статье рассматриваются вопросы 
формировании баллистической структуры 
спутниковой системы малых космических 
аппаратов (МКА) дистанционного зондирования 
Земли (ДЗЗ). Предложен подход  
по формированию энергетически  
оптимальных режимов развёртывания  
МКА с помощью современных  
корректирующих двигательных установок. 
Представлены результаты моделирования 
коррекции фазового положения  
на круговой орбите на примере  
отечественного малого космического аппарата 
«КАНОПУС-В», которые могут быть 
использованы на практике при обосновании 
оптимальных схем фазирования с учётом 
энергетических возможностей двигательных 
установок отечественных МКА.

The article discusses the issues of  
correcting the parameters of the orbit  
of a small spacecraft for remote  
sensing of the Earth using electric  
rocket engines. An approach is  
proposed for the formation of  
energetically optimal operating  
modes of electric rocket engines for  
correcting the orbital plane.  
The results of modeling the correction  
of the inclination and right ascent of  
the ascending node are presented on  
the example of the domestic small  
spacecraft Canopus V, which can be  
used in practice to substantiate  
the parameters of the orbits and  
characteristics of the propulsion  
system of a small spacecraft.
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введение
В настоящее время на заключительном этапе фор-

мирования спутниковой системы МКА ДЗЗ широко 
применяется так называемый пакетный способ вы-
ведения, когда несколько МКА выводятся одной ра-
кетой-носителем в одну точку заданной орбиты (Ад-
жян А.П., Аким Э.Л., Алифанов О.М., Андреев А.Н., 
2012). Далее происходит разведение МКА в  соот-
ветствии с  заданной баллистической структурой, 
под  которой понимают относительное положение 
МКА друг относительно друга. В широком смысле 
под разведением МКА на орбите понимают совокуп-
ность коррекций фазового положения МКА с целью 
создания заданного взаимного расположения МКА 
в  одной или нескольких орбитальных плоскостях 
(Власов С.А., Кульвиц А.В., Скрипников А.Н., 2018).
Эффективность коррекции положения МКА на ор-

бите во многом определяется возможностями их кор-
ректирующей двигательной установки (КДУ). Так, 
вследствие ограничений по энергетике при проведе-
нии коррекций КДУ малой тяги работают в течение 
5…15 мин на  витке (Горбунов  А.В., Ходненко  В.П., 
Хромов А.В. и др., 2012; Казеевa М.Н., Ходненко В.П., 
2019). Поэтому коррекции ошибок выведения, под-
держания высоты орбиты, фазового положения КА, 
положения трассы проводятся на  десятках и  сот-
нях витков. Это вносит определённые ограничения 
при  расчёте и  исполнении коррекций и, по сути, 
определяет новый тип и постановку задач коррекции 
с помощью двигателей малой тяги.

1.  Постановка задачи
Рассмотрим задачу формирования баллистической 

структуры спутниковой системы МКА ДЗЗ, состоя-
щей из двух МКА, расположенных в одной плоскости 
на круговой орбите (рисунок 1). После отделения каж-
дый из МКА проводит коррекцию разведения с помо-
щью КДУ малой тяги, в результате чего один МКА 
смещается по фазе от  опорной точки на  угол  Ф10, 
а второй – на Φ20. Для определённости примем значе-
ние фазового угла, которое соответствует требуемой 
баллистической структуре φ=Φ10–Φ20=π. Таким об-
разом, по окончании разведения МКА должны быть 
расположены в противоположных точках орбиты (фа-
зовое рассогласование между ними составит π), что 
и является целью коррекции (рисунок 2).

рисунок 1. Начальное положение МКА-1, -2 на орбите 
после выведения

рисунок 2. Конечное положение МКА-1, -2 на орбите

ФОРМИРОВАНИЕ БАЛЛИСТИЧЕСКОЙ СТРУКТУРЫ СПУТНИКОВОЙ СИСТЕМЫ МАЛЫХ КОСМИЧЕСКИХ 
АППАРАТОВ ДИСТАНЦИОННОГО ЗОНДИРОВАНИЯ ЗЕМЛИ С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ ЭЛЕКТРОРАКЕТНЫХ 
ДВИГАТЕЛЕЙ
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Примем следующие допущения.
Будем полагать, что коррекция фазового положе-

ния МКА-1 производится в три этапа. Пусть на пер-
вом участке n1 витков КДУ работает на разгон, затем 
следует k1 витков пассивного фазирования (КДУ вы-
ключена), на третьем участке m1 витков МКА-1 рабо-
тает на торможение, корректируя такую же фазу, что 
и  на участке разгона (индексом 1 обозначим соот-
ветствующие витки МКА-1, а индексом 2 – МКА-2) 
(рисунок 3) (Аджян А.П., Аким Э.Л., Алифанов О.М., 
Андреев А.Н., 2012).
Коррекция фазового положения МКА-2 происхо-

дит аналогично, но сначала работает на торможение, 
а  затем на разгон (рисунок 4). Таким образом, про-
исходит изменение фазового угла и так называемое 
расфазирование.

2.  Этапы фазирования
Обозначим  – вектор скорости МКА-1, -2 на кру-

говой орбите (рисунок 2);   – импульс скорости 
МКА-1, -2, создаваемый КДУ на витке; Т – дракони-
ческий период обращения. Также примем, что время 
работы КДУ на каждом витке постоянно: Δtкду=900 с.
Итак, для  обеспечения требуемого положения 

на рабочей орбите необходимо, чтобы фазовый угол 
равнялся π. Запишем условие, при котором достига-
ется требуемая точность фазового угла:
Δφ<|φ – φk|=0,05°,
где φk  – фазовый угол после проведения коррек-

ций (фазирования), а  соответствующее ему время 
расфазирования

Получим уравнение времени, которое строго бу-
дет соответствовать требуемому значению фазового 
угла. Для этого введём следующие обозначения:

  – драконические периоды обращения МКА-1 
на орбитах разгона;

i=1...n1 – количество включений КДУ МКА-1;
 – драконические периоды обращения МКА-1 

на орбитах торможения;
  – драконические периоды обращения МКА-2 

на орбитах разгона;
 – драконические периоды обращения МКА-1 

на орбитах торможения.
Заметим, что для обеспечения требуемого фазово-

го угла необходимо, чтобы время движения по орби-
там МКА-2 от МКА-1 отставало на величину T/2, где 
T  – драконический период обращения на  исходной 
орбите (орбите выведения МКА-1, -2). Кроме того 
T/2 является требуемым временем расфазирования, 
т.е. временем, через которое МКА-1 должен прибыть 
в точку О на исходной орбите.

рисунок 3. Схема фазирования (первый этап)

рисунок 4. Схема фазирования (второй этап)
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Тогда для принятых обозначений получим уравне-
ние времени следующего вида:

	 (1)

где   – время движения по орбитам разгона 

МКА-1;

 – время движения по орбитам тормо-

жения МКА-1;

  – время движения по орбитам разгона 

МКА-2;

 – время движения по орбитам разгона 

МКА-2;
k – количество витков пассивного фазирования 

(без включения КДУ) МКА-1;
d – количество витков пассивного фазирования 

(без включения КДУ) МКА-2;
k   – время пассивного фазирования (без вклю-

чения КДУ) по орбитам разгона МКА-1;
 – время пассивного фазирования (без вклю-

чения КДУ) по орбитам разгона МКА-2.
Уравнение вида (1) имеет бесконечное множество 

решений (количество переменных превышает коли-
чество уравнений). Существующие подходы к  ре-
шению уравнений времени фазирования вида (1) 
основываются на  организации перебора, при  кото-
ром останавливаются на  таком решении (совокуп-
ности параметров), которое обеспечит минимальное 
по времени фазирование (Власов С.А., Кульвиц А.В., 
Скрипников  А.Н., 2018). Кроме того, ввод дополни-
тельных параметров, характеризующих пассивное 
фазирование, позволяет существенно уменьшить 
время, затрачиваемое на  фазирование. Рассмотрим 
случай, когда количество включений КДУ МКА-1, -2  
на  разгон равняется количеству включений КДУ 
МКА-1, -2 на  торможение, т.е. когда выполняется 
условие:

n1=m1=n2=m2=s
и когда пассивное фазирование отсутствует, т.е. 
k=d=0.
Запишем уравнение (1) с  учётом принятых 

допущений

где Δt(s) – время расфазирования.
Решим уравнение вида Δt(s)=0 относительно s и уч-

тём, что s – целое. Зависимость времени расфазиро-
вания от  количества включений КДУ (количество 
витков на орбитах разгона и торможения) представ-
лена на рисунке 5. Очевидно, что данное уравнение 
не имеет решений на множестве целых аргументов, 
но  позволяет получить окрестность этого решения 
s∈(29, 30).

рисунок 5. График зависимости времени расфазирования 
от количества включений КДУ (количества витков)

Теперь рассмотрим общий случай с учётом пассив-
ного фазирования. Решение будем искать в окрестно-
стях s, для которой выполняется условие

	 (2)

Для этого организуется перебор окрестностей 
для s=29 по параметрам k, d, i, j.
Результаты расчёта представлены в таблице 1. При-

ведём некоторые пояснения к  данным таблицы  1. 
Итак, оптимальным решением является s=29, k=5, 
d=5, i=2, j=8, которое обеспечивает требуемое значе-
ние фазового угла МКА-1, -2 φ=180,029°.
Таким образом, КДУ МКА-1, -2 включается 29 раз 

на разгон и 29 на торможение, причём после второго 
включения (i=2) КДУ МКА-1 на разгон происходит 
пять витков (k=5) пассивного фазирования (на вто-
рой орбите), затем происходит дальнейшее включе-
ние КДУ на разгон. Аналогично для МКА-2 сначала 
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происходит 29 включений КДУ на  торможение, за-
тем 29 включений на разгон, причём после восьмого 
включения КДУ на  торможение МКА-2 совершает 
пять витков пассивного фазирования и т.д.
Общее время, затрачиваемое на  обеспечение тре-

буемого угла фазирования между МКА-1, -2, опреде-
лим по формуле:

3. � Моделирование работы 
корректирующей двигательной 
установки и параметров 
фазирующих орбит

Моделирование работы КДУ проведено с исполь-
зование параметров КДУ МКА «КАНОПУС-В» 
(Лесневский В.А., Махова Л.И., Михайлов М.В. и др., 
2011; Казеевa  М.Н., Ходненко  В.П., 2019). Вначале 
рассчитаем приближенное значение величины им-
пульса, воспользовавшись импульсной теорией и ха-
рактеристиками КДУ МКА «КАНОПУС-В», приве-
дёнными в таблице 2.

таблица 2 – Основные характеристики КДУ МКА 
«КАНОПУС-В»

параметры значения
номинальная тяга, мН 14

ресурс работы, ч 800
ресурс по количеству включений 2000

Таким образом, получим величину импульса в пер-
вом приближении

∆V≈P·∆tкду=2,52·10–4 км/с,

где P – тяга двигательной установки.
Для расчёта параметров орбит после коррек-

ции и  их драконических периодов, используемых 
в  уравнении  (2), воспользуемся нижеприведён-
ным алгоритмом, приняв параметры орбиты МКА 
«КАНОПУС-В», представленные в таблице 3.

таблица 3 – Параметры орбиты МКА «КАНОПУС-В»
Norad ID НА, км НП, км i, град Ω, град ω, град

43877 501,5 503,9 97,4 20 90

1.  Высота исходной околокруговой орбиты и ско-
рость МКА-1, -2 (рисунок 6):

таблица 1 – Результаты расчёта

s k d Δt(s), с Δφ, град
29 i=0 j=0 –262,403 –23,197

k=1 d=1
29 i=1 j=1 –206,37 –11,70
29 i=1 j=2 –207,49 –11,70
29 i=1 j=3 –208,49 –11,70

...
k=2 d=2

29 i=1 j=1 –151,74 –11,66
29 i=3 j=2 –152,12 –11,62
29 i=3 j=1 –153,4 –11,62

…
k=5 d=5

29 i=1 j=1 16,11 –0,21
29 i=2 j=2 16,05 –0,21
29 i=2 j=3 13,35 –0,21
29 i=2 j=4 10,59 –0,21
29 i=2 j=5 7,82 –0,13
29 i=2 j=6 5,06 –0,05
29 i=2 j=7 2,3 –0,05
29 i=2 j=8 –0,459 0,029
29 i=2 j=9 –3,22 –0,05

рисунок 6. Схема работы корректирующей двигательной 
установки и параметры корректируемых орбит
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r=Hкр+Rз,
где Rз=6371 км,

где μ=398600,44 км3/с2.
2.  Скорости в  точке О с  учётом приложения им-

пульса (после каждой коррекции) и допущения, что 
величина управляющего импульса постоянная

Vi=Vкр1+ΔVi,
где i – номер включения двигательной установки.
3.  Большая полуось и радиус апогея корректируе-

мой орбиты

  rai=2ai –r.

4.  Драконический период обращения МКА-1 
с  учётом малых эксцентриситетов орбиты, прене-
брегая членами, содержащими e2 рассчитывается 
по  формуле (Власов  С.А., Кульвиц  А.В., Скрипни-
ков А.Н., 2018):

где a – большая полуось орбиты;
c20  – постоянная интегрирования второй зо-

нальной гармоники;
aэ – экваториальный радиус Земли.

5.  При малых относительных расходах массы с не-
прерывно действующей тягой ЭРД расход массы 
топлива определим по формуле (Власов  С.А., Куль-
виц А.В., Скрипников А.Н., 2018; Казеевa М.Н., Ход-
ненко В.П., 2019):

где N  – мощность реактивной струи равна полез-
ной мощности ЭРД и  определяется по следующей 

формуле   – относительный расход 

массы; a – ускорение, создаваемое реактивной тягой 
P, определяемой по формуле

Результаты расчёта корректируемых орбит, на  ко-
торых осуществляется расфазирование МКА-1, -2  
представлены в  таблице 4. Суммарные затраты то-
плива на  проведение фазирования с  учётом по-
стоянства вектора тяги и  времени включения КДУ 
ΔmΣ=0,82 кг.

таблица 4 – Параметры корректируемых орбит
i r1ai, км r2ai,, км T1i, c T2i, c
1 6873,90 6872,09 5671,18 5669,49
2 6874,81 6871,18 5671,74 5668,93
3 6875,72 6870,27 5672,30 5668,36
4 6876,64 6869,36 5672,87 5667,8
5 6877,55 6868,45 5673,43 5667,24
6 6878,42 6867,54 5673,99 5666,11

…
29 6899,42 6846,68 5686,99 5654,49

заключение
Таким образом, предложенный подход позволя-

ет на  практике осуществлять формирование произ-
вольной баллистической структуры МКА ДЗЗ путём 
фазирования, когда нет ограничений на время прове-
дения манёвров. Приведённые результаты моделиро-
вания могут быть успешно применены как на этапах 
обоснования, так и формирования облика МКА ДЗЗ 
с учётом массовых и энергетических характеристик 
отечественных двигательных установок МКА.
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РАСЧЁТ СМЕЩЕНИЙ ДЛЯ 
КОРРЕКЦИИ МЕСТ УСТАНОВКИ 
ПРИБОРОВ ПРИ ИХ ПЕРЕСЕЧЕНИИ 
С ОКРУЖЕНИЕМ В ОТСЕКЕ

CALCULATION OF BIAS FOR DEVICES 
MOUNTING PLACES CORRECTION 
WHEN THEY INTERFERENCE WITH 
ENVIRONMENT IN COMPARTMENT

А.А. Беляков1, 
аспирант,  
post@rsce.ru; 
A.A. Belyakov

В работе представлена методика расчёта 
смещения для коррекции координат размещения 
приборов в электронной геометрической модели 
их компоновки при разработке конструкторской 
документации с целью устранения возникающих 
пересечений с окружающими геометрическими 
элементами. Приведён пример тестового расчёта. 
Сделано обобщение и рекомендации по применению 
методики.

Ключевые слова:  
прибор;  
смещения;  
компоновка приборов;  
отсек космического аппарата;  
электронная геометрическая модель.

The paper presents a method for calculating  
the bias for correcting the coordinates of  
the placement of devices in the electronic  
geometric model of their layout when developing 
design documentation in order to eliminate emerging 
intersections with surrounding geometric elements.  
An example of a test calculation is given. 
A generalization and recommendations on the 
application of the methodology have been made.

Key words:  
device;  
bias;  
devices layout;  
spacecraft compartment;  
electronic geometric model.

введение
При разработке компоновки приборов внутри от-

секов космических аппаратов (КА), как правило, вы-
деляют зоны размещения, в границах которых долж-
ны быть установлены приборы и составные части их 
крепления (рамы, кронштейны и т.п.). Ранние стадии 
проектирования КА сосредоточены на синтезе общих 

компоновочных решений. Для этого достаточно ис-
пользовать облегчённые графические представления 
геометрических объектов при  разработке конструк-
торской документации (КД). Для бумажной КД это 
габаритные чертежи приборов и общие виды отсека. 
Для электронной КД это электронные габаритные 
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модели. В последнем случае формы приборов и от-
сека обычно описываются поверхностями не  выше 
второго порядка или прямоугольными параллелепи-
педами (Гаврилов В.Н., 1988; Стоян Ю.Г. и др., 1984; 
Штейн М.Е. и др., 1973).
Детальная проработка компоновки приборов в от-

секе КА происходит на стадии технического проекта 
или на начальном этапе разработки рабочей КД. Да-
лее выпускается схемная КД на бортовые системы, 
КД на приборы, КД на установки приборов. При этом 
выявляются различные замечания в части выполне-
ния технических требований к компоновке приборов. 
Впоследствии это приводит к  внесению изменений 
в компоновку посредством извещений об изменении. 
Нередко замечания касаются невыполнения габа-
ритных требований  – приборы и  их крепления вы-
ходят за  границы зон размещения, пересекаются 
между собой и с конструкцией отсека КА. Выявить 
это при выпуске бумажной КД можно на  этапе ма-
кетно-конструкторских испытаний (Беляков  И.Т. 
и др., 1990; Камалов В.С., 1982; Ткаченко С.И. и др., 
2002), а при выпуске электронной КД – с помощью 
запуска процедуры проверки пересечений объектов 
в используемой системе автоматизированного проек-
тирования (Беляков А.А., Шулепов А.И., 2023; Гаври-
лов В.Н., 1988; Гукало А.А. и др., 2017; Малышев В.В. 
и др., 2019). При автоматизированной генерации ком-
поновки приборов также происходит пересечение ге-
ометрических объектов (Беляков А.А., Шулепов А.И., 
2023; Гаврилов В.Н., 1988; Стоян Ю.Г. и др., 1984; 
Туманов А.В. и др., 2018). Следовательно, координа-
ты размещения приборов надо корректировать.
Таким образом, разработка способа определения 

смещений приборов является целью данной работы. 
В ходе её выполнения решаются следующие задачи: 
определение источников и  способа обработки ис-
ходных данных; математическая постановка задачи 
смещения приборов; тестовое моделирование; фор-
мулирование рекомендаций по применению.

1.  Математическая модель смещений
Пусть произвольный прибор, форму корпуса кото-

рого можно описать прямоугольным параллелепи-
педом, пересекается с нескольких сторон конструк-
тивными элементами отсека и другими приборами, 
которые можно описать наборами поверхностей 
в трёхмерном модельном пространстве. При пересе-
чении этих поверхностей с рёбрами прибора образу-
ются точки экстремумов, как показано на рисунке 1. 
В действительности таких точек образуется намного 
больше в зависимости от детализации электронных 
габаритных моделей, для  примера показаны лишь 
некоторые характерные точки.

Для устранения пересечений прибора с окружени-
ем необходимо осуществить его смещение, т.е. пере-
считать координаты размещения. Это можно сделать 
через векторную сумму:

r(Гk)=r*(Гk)+Δr(Гk)],	 (1)

где k – порядковый номер прибора; Гk – топология 
модели прибора; r*(Гk)  – вектор координат прибора 
до  пересчёта; Δr(Гk)  – вектор координат смещения 
прибора.
В формуле (1) под координатами прибора понима-

ются координаты его центра масс или геометриче-
ского центра. Чтобы полностью вычислить смеще-
ние, нужно определить его величину и направление. 
Предлагается для этого принять, что смещение пря-
мо пропорционально объёму областей пересечения, 
отсекаемых внутри электронной габаритной модели 
прибора поверхностями конструктивных элементов 
отсека. Тогда можно записать:

Δr(Гk)=–[δr(Гk)+hм(mk)],	 (2)

где δr(Гk) – вектор линейной части координат сме-
щения прибора; mk – масса прибора; hм(mk) – монтаж-
ный зазор, рассчитываемый по формуле из  работы 
(Беляков А.А., Шулепов А.И., Шестеряков С.И. и др., 
2023).
В формуле (2) знак минус означает, что смеще-

ние прибора следует осуществлять в  направлении, 
противоположном наибольшей части объёма обла-
стей пересечения, т.е. противоположно скоплению 
точек экстремумов. Добавка в виде монтажного за-
зора предусматривает место для  размещения кон-
струкции крепления прибора. Если прибор имеет 
выступающие на корпусе конструктивные элементы 
под резьбовые соединения, то можно это слагаемое 
исключить из расчёта.

рисунок 1. Точки экстремумов

РАСЧЁТ СМЕЩЕНИЙ ДЛЯ КОРРЕКЦИИ МЕСТ УСТАНОВКИ ПРИБОРОВ ПРИ ИХ ПЕРЕСЕЧЕНИИ С ОКРУЖЕНИЕМ 
В ОТСЕКЕ



97

2.2025

Описание объёма областей пересечений сово-
купностью точек экстремумов, принадлежащих их 
границам, является достаточным, потому что они 
однозначно определяют факт пересечения прибора 
с  конструкцией на  векторном пространстве внутри 
отсека КА.
Точки экстремумов, принадлежащие границам об-

ластей пересечения, имеют один и только один гео-
метрический центр внутри прибора:

	 (3)

где  – порядковый номер точки экстрему-
ма;  – количество точек экстремумов; rkα – коорди-
наты точки экстремума.
Расхождение координат геометрического центра 

экстремумов и координат размещения прибора мож-
но определить на  основе формулы (3) как среднее 
арифметическое суммы расхождений координат каж-
дой из точек экстремумов:

	 (4)

Из вышесказанного следует, что модуль расхожде-
ния координат не превышает половины длины диа-
гонали электронной габаритной модели прибора, что 
проиллюстрировано на рисунке 2. Это свойство мо-
жет быть записано в виде неравенства:

	 (5)

где lk – диагональ прибора.
Таким образом, вектор расхождения координат, ко-

торый вычислен по формуле (4), достаточно отмас-
штабировать, чтобы определить ту часть величины 
смещения, которая равняется линейной части коор-
динат смещения прибора δr(Гk) в формуле (2). Сле-
довательно, можно записать:

	 (6)

где  – масштабирующий коэффициент.
Учитывая свойство (5), можно заключить, что ре-

зультат вычисления по формуле (6) должен быть обе-
спечен возрастающей функцией. Для этого предла-
гается разложить масштабирующий коэффициент   
следующим образом:

	 (7)

где  – увеличение.
В свою очередь, увеличение  может быть пред-

ставлено в виде ряда:

	 (8)

где  – порядок разложения.
Формула (8) описывает увеличение  как долю 

расхождения Δrα от  предельного значения, равного 
величине половины диагонали электронной габа-
ритной модели прибора lk. Согласно свойству (5), 
слагаемые в формуле (8) с увеличением порядка раз-
ложения p будут убывать, поэтому для  проектных 
расчётов достаточно применять в формуле (7) лишь 
первое слагаемое этого ряда. С учётом этого допуще-
ния, и пользуясь подстановкой формулы (4), форму-
ла (7) принимает вид:

	 (9)

Таким образом, с учётом подстановки формул (4) 
и (9) в формулу (2) математическая модель смещения 
прибора (1) приводится к общему виду:

	 (10)

После расчёта смещений прибора по формуле (10) 
необходимо проводить повторную оценку наличия 
новых пересечений. Если они возникают, то расчёт 
необходимо повторять до их полного устранения.

2.  Тестирование
В качестве тестового примера рассматривается 

произвольный прибор с  габаритными размерами 
280×156×135 мм и  массой 7,100 кг, электронная 
габаритная модель которого пересекается с  кон-
структивными элементами отсека КА и  электрон-
ными габаритными моделями других приборов,  

рисунок 2. Расхождение между геометрическим центром 
точек экстремумов и точкой центра масс прибора
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как показано на рисунке 3а. Расчёт смещений данно-
го прибора при учёте 16 характерных точек экстре-
мумов не потребовал повторных циклов по формуле 
(10). В результате прибор занял место, как показано 
на рисунке 3б. Координаты его центра масс до пере-
счёта имели значения (248.43; –505.98; –114.25) мм. 
После смещения координаты его центра масс полу-
чили значения (111.37; –440.52; –126.95) мм.
При высокой плотности компоновки в  зоне раз-

мещения может возникнуть ситуация, когда расчёт 
не будет сходиться. Это означает, что в данной зоне 
размещения невозможно разместить смещаемый 
прибор. Его координаты должны быть пересчитаны, 
чтобы переместить его в другую зону. В остальных 
случаях расчёт смещений имеет конечный результат, 
но  он является приближённым, если приборы уже 
сопряжены с конструкцией. Как можно видеть на ри-

сунке 3б, прибор после смещения находится не  на 
одном уровне с остальными приборами. Чтобы этого 
избежать, следует пересчитывать только необходи-
мые две из трёх координат прибора.

3.  Вариации и обобщения
С точки зрения процесса разработки КД смеще-

ния приборов могут характеризовать качество уста-
новочных и  монтажных групп в  отсеке КА. Чем 
больше смещений приборов приходится выполнять, 
тем выше будет трудоёмкость сборки в случае необ-
ходимости их замены из-за  низкой конструктивной 
совместимости таких приборов. Необходимость сме-
щений может возникнуть не  только при разработке 
компоновки внутри отсека КА, но и при изменениях 
его конструктивных элементов. Это может случаться, 

а – прибор до смещения; б – прибор после смещения.
рисунок 3. Размещение прибора

а

б
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когда цикл разработки КА занимает большое количе-
ство времени. Тогда практический интерес представ-
ляет возможность отслеживать развитие компоновки 
приборов во времени через их смещения.
В общем случае смещение прибора на каждом ма-

лом интервале времени можно представить суммой 
поступательного смещения точки цента масс или 
геометрического центра электронной габаритной мо-
дели прибора, углового смещения относительно этой 
точки и деформационного смещения. Так, поступа-
тельное смещение вычисляется по формуле (10), 
угловое смещение может быть определено юстиров-
кой прибора и требует отдельного исследования, де-
формационное смещение выражается в  изменении 
топологии модели прибора Гk вследствие изменения 
его конструкции (формы и габаритов) и тоже требует 
отдельного исследования. Если существует требова-
ние на  целочисленные расстояния в  размерных це-
пях, то задача смещения приборов должна решаться 
на пространственной сетке путём расчёта смещений 
координат прибора и их сдвига в заданные фиксиро-
ванные точки установки в зоне размещения с учётом 
минимизации суммы квадратов смещений. Вычис-
лять смещения приборов напрямую по координатной 
сетке маршевым методом нерационально, ведь пере-
сечения и частота их возникновения носят стохасти-
ческий характер.
Считая расхождения координат геометрического 

центра экстремумов границ областей пересечения 
и координат размещения приборов, а также габари-
ты приборов в масштабе отсека малыми величинами, 
можно через разложение формулы (6) в ряд Тейлора 
при ограничении членами первого порядка малости 
получить линеаризованную формулу (2) для  сме-
щений приборов. Масштабирующие коэффициенты 
 зависят от  механизма протекания процесса раз-

работки компоновки приборов. Если выполняются 
ограничения вида (5), то расчёт смещений приборов 
сводится к  решению задачи линейного программи-
рования. Данное положение предполагается иссле-
довать дополнительно.

заключение
В ходе выполнения данной исследовательской ра-

боты разработана математическая модель смещений 
приборов для коррекции мест установки внутри от-
секов КА. В качестве исходных данных для неё тре-
буются электронные габаритные модели приборов 
и  конструктивных элементов отсека. Применение 
данного подхода для  решения практических задач 
при разработке КД на компоновку приборов требует 
сбора и обработки данных о пересечениях геометри-
ческих объектов. Рекомендуется организовывать рас-
чёты смещений путём использования разработанного 
для  этой цели специализированного программного 

обеспечения, чтобы сократить время на выполнение 
алгоритмических операций.
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